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RESUMO

Em orbita da Terra estao localizados satélites artificiais essenciais para diversos servigos que sao
utilizados pela nossa sociedade como, por exemplo, telecomunicagdes, navegagao, geolocaliza-
¢do, previsoes climéticas além de pesquisas espaciais. No entanto, desde o inicio da exploracao
do espago o ambiente espacial estd povoado, em sua maioria, por objetos nao funcionais de
diversos tamanhos. Esses objetos sdo conhecidos como detritos espaciais ou simplesmente de
lixo espacial. Os detritos causam uma poluicao espacial e traz riscos para a exploragdo espacial
e para satélites ativos em Orbita, além disso, uma queda ndo controlada desses objetos pode
causar grandes prejuizos a vidas humanas. A partir desse problema surgiu o interesse em buscar
uma solugdo para mitigar o problema dos detritos espaciais. Neste trabalho, serd analisado a
evolucao dos parametros orbitais de detritos na drbita geoestacionaria (GEO). Sera considerado
na dindmica as principais for¢as perturbadoras, tais como, a pressao de radiacao solar direta, a
perturbacdo do terceiro corpo e o achatamento da Terra. A pressao de radiacdo solar (PRS) € a
perturbac@o mais relevante para objetos com grande razdo drea/massa. Sabendo disso, serd anali-
sado a possibilidade de utilizar a tecnologia da Vela Solar acoplada as perturbacdes ambientais
naturais que atuam na 6rbita dos detritos para provocar uma variagao na altitude dos detritos
em Orbita GEO, assim, proporcionando a reentrada na atmosfera da Terra e consequentemente
a destrui¢do desses detritos, ou ainda, expulsando-os para uma Orbita cemitério. As equagdes
sao apresentadas na forma do potencial perturbador, em que esse potencial serd substituido nas
equacdes planetdrias de Lagrange e integrado numericamente via software Maple. Assim, através
das simulac¢des numéricas realizadas sdo gerados gréificos dos parametros orbitais ao longo do
tempo e diagramas, da excentricidade versus argumento do perigeu. Foi possivel concluir que a
pressao de radiacdo solar atua fortemente em detritos em Orbita geoestaciondria possibilitando
um aumento na excentricidade, em que tal aumento € proporcional ao coeficiente drea/massa do
detrito. Esse crescimento da excentricidade possibilita que o detrito no perigeu da sua orbita se
aproxime da superficie da Terra, em curto periodo de tempo, onde o efeito do arrasto atmosférico
promove a destrui¢do do detrito. Mostramos que € possivel equipar o detrito com uma vela solar
em Orbita geoestaciondria para provocar a reentrada dos detritos ou envid-los para uma Orbita
cemitério usando as perturbagdes naturais. Sugerimos também que os novos satélites artificiais
sejam projetados com uma Vela Solar acoplada para que no final da vida util a abertura dessa
vela possa garantir a reentrada dos detritos utilizando as perturbacdes naturais. A ideia de usar a
Vela Solar é que o sistema de propulsao utilizado € o préprio Sol, uma fonte de energia limpa
e abundante, em contraste com os propulsores quimicos, por exemplo, dessa forma estamos

contribuindo com a sustentabilidade no espacgo.

Palavras-chave: Detrito espacial. Pressdo de radiac@o solar. Vela Solar. Sustentabilidade. Pertur-

bacao orbital.



ABSTRACT

In orbit of the Earth are located artificial satellites essential for various services that are used by
our society, such as telecommunications, navigation, geolocation, weather forecasts and space
research. However, since the beginning of space exploration, the space environment has been
mostly populated by non-functional objects of various sizes. These objects are known as space
debris or simply space junk. Debris causes spatial pollution and risks to space exploration and
active orbiting satellites, and an uncontrolled fall of these objects can cause great harm to human
lives. From this problem arose the interest in seeking a solution to mitigate the problem of
space debris. In this work, the evolution of the orbital parameters of debris in the geostationary
orbit (GEO) will be analyzed. In the dynamics will be considered the main disturbing forces,
such as the direct solar radiation pressure, the perturbation of the third body and the flattening
of the Earth. Solar radiation pressure (PRS) is the most relevant perturbation for objects with
large mass area ratio. Knowing this, it will be considered the possibility of using Solar Sail
technology coupled with the natural environmental perturbations that act in the orbit of the debris
to cause a variation in the altitude of the GEO orbiting debris, thus providing the portrayed in the
Earth’s atmosphere and consequently the destruction of that debris, or even expelling it into a
graveyard orbit. The equations are presented as the disturbing potential, where this potential will
be replaced in Lagrange’s planetary equations and numerically integrated via Maple software.
Thus, through the numerical simulations performed are generated graphs of orbital parameters
over time and diagrams, eccentricity versus perigee argument. It was possible to conclude that
the solar radiation pressure acts strongly on debris in geostationary orbit allowing an increase in
eccentricity, where such increase is proportional to the area/mass coefficient of the debris. This
growth of the eccentricity enables the debris, in the perigee of its orbit, to approach the Earth’s
surface in a short period of time, where the effect of atmospheric drag promotes the destruction
of the debris. We show that it is possible to equip the debris with a solar sail in geostationary orbit
to cause the debris to re-enter or send it to a graveyard orbit using natural perturbations. We also
suggest that the new artificial satellites be designed with an attached Solar Sail so that at the end
of its life the opening of that sail can ensure debris re-entry using natural perturbatios. The idea
of using the solar sail is that the propulsion system used is the sun itself, a clean and abundant
energy source, in contrast to the chemical propellants, for example, so we are contributing to

sustainability in space.

Keywords: Space debris. Solar radiation pressure. Solar sail. Sustainability. Orbital perturbation.
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1 INTRODUCAO

Esse trabalho foi produzido utilizando os conhecimentos adquiridos durante a graduacao
em bacharel em energia e sustentabilidade. Os componentes de cdlculo, geometria e fisica além
daqueles que discutem os métodos de escrita académica e a elaboracdo de projetos académi-
cos, foram determinantes para construcdo desse trabalho de conclusdo de curso. Outro fator
determinante para o desenvolvimento desse trabalho € a participagdo no projeto de iniciagao
cientifica, no grupo de pesquisa Matemadtica Aplicada a Engenharia e o estudo orientado em
mecanica celeste, ambas atividades coordenadas pelo Doutor Jean Paulo dos Santos Carvalho. O
objetivo basico desse trabalho € mitigar o problema do lixo espacial. Lixo espacial ou detritos
espaciais sdo todos objetos artificiais, incluindo fragmentos e seus elementos, na Orbita terrestre
ou reentrando na atmosfera, que nao sao funcionais. Para realizar essa tarefa, consideramos
a tecnologia da Vela Solar e as perturbagdes naturais para analisar a dinamica dos detritos,
incluindo a perturbacdo devido a pressdo de radiacdo solar que atua fortemente, em especial, em
detritos espaciais com grande coeficiente drea/massa. Também sdo consideradas as perturbagdes
devido ao terceiro corpo e o achatamento da Terra (.J;). Sao realizadas simulacdes numéricas
para investigar o comportamento da excentricidade, inclinacdo, argumento do perigeu, raio
do perigeu e o raio do apogeu das Orbitas para diferentes valores de drea/massa. Utilizando
para isso dados iniciais de detritos reais localizados na 6rbita geoestaciondria da Terra (GEO),
variando os diferentes valores de drea/massa, buscando encontrar os parametros de drea/massa
que possam provocar a desorbitizacdo desses detritos por consequéncia das perturbagdes naturais
que atuam na Orbita da Terra. As perturbacdes consideradas na dindmica sio o efeito do potencial
perturbador do terceiro corpo (PT'C') (Lua e Sol), o efeito do achatamento da Terra (/) devido
a sua ndo esfericidade, e a pressdo de radiacao solar direta (P RS). Nesse trabalho é feito um
estudo sobre a tecnologia da vela solar, incluindo o seu funcionamento e sua dindmica diante das
perturbacdes consideradas. Também € discutindo alguns parametros de um projeto de uma vela
solar, incluindo algumas equacdes que modelam esse tipo de tecnologia. E também explicado
como € considerada as perturbacdes na dinamica utilizada para as simulagdes com os detritos
orbitais, levando em consideracio os diferentes parametros orbitais de interesse nesse trabalho,
o que serd mais detalhado na sequéncia. Os detritos utilizados nas simula¢des, t€m pequena
excentricidade, pois estdo em Orbitas quase circulares na regido geoestaciondria. Que por sua vez,
ficam orbitando por um longo periodo de tempo. Prejudicando os veiculos espaciais em operagado
a sua volta. Para simplificacdo do modelo utilizado é considerado que a Terra orbita o Sol em
uma trajetoria circular. Na 6rbita geoestaciondria a quantidade de detritos fragmentados € menor
quando comparamos aos outros tipos de Orbitas, de altitudes mais baixas. Mesmo assim eles
podem causar danos aos satélites ativos. A ideia central desse trabalho € acoplar uma vela solar

para aumentar a razdo drea/massa do detrito para que ele possa sofrer os efeitos das perturbagdes
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consideradas, principalmente da pressao de radiacdo solar. O efeito de propulsdo da vela solar
nao € aplicavel a altitudes abaixo de 750 km da superficie, pois nesta altitude o efeito dominante
€ devido a for¢a do arrasto aerodinamico (arrasto atmosférico), assim a pressao de radiagao
solar € analisada nesse trabalho para uma 6rbita de geostaciondria (SHAN; GUO; GILL, 2016).
Segundo ALESSI et al. (2017) uma das questdes fundamentais para mitigar o problema dos
detritos espaciais, consiste em verificar a existéncia de perturbagdes naturais que facilitem a
reentrada desses detritos na Terra, para serem destruidos pelo efeito do arrasto atmosférico.
Em altitudes onde arrasto atmosférico nao € efetivo, a inica maneira de diminuir a altitude do
perigeu € obter um aumento da excentricidade da drbita. Sabe-se ha muito tempo que os detritos
espaciais em 6rbitas da Terra estdo sujeitos as perturbacdes naturais. Essas for¢as fazem com que
a Orbita seja afetada e com isso perturbe os parametros orbitais do detrito, como por exemplo,
a excentricidade, a inclinacao, ascensdo reta do nodo ascendente entre outros. Por exemplo, a
nao esfericidade da Terra causa uma precessao da 6rbita em um plano de referéncia sobre o
polo de rotacdo da Terra. De fato, a interacdo combinada dessas perturbacdes em um objeto
em uma orbita GEO faz com que a drbita esteja precessionando simultaneamente em torno de
varios eixos. Para compreender o problema em questdo € feito uma exposi¢ao sobre o problema
dos detritos espaciais e seus impactos para a exploracio espacial, partindo de uma retrospectiva

histérica e utilizando dados atualizados sobre o que é conhecido sobre esse problema.

Neste trabalho ¢ introduzido o conceito de vela solar e como ela interage com a radiacio
eletromagnética vinda do Sol para gerar movimento. Para isso € utilizado conhecimentos da
mecanica quantica. A perturbacdo dominante na regido geoestaciondria para objetos com grande
coeficiente de drea/massa € a pressao de radiacao solar. Essa perturbacao afeta significativamente
a evolugdo orbital desses detritos, mesmo em pequenos intervalos de tempo (EAPEN; FRUH,
2018).

Assim como afirmam TRESACO et al. (2018) velas solares sdo muito promissoras para
a comunidade cientifica. Essa tecnologia abre possibilidades novas e desafiadoras para missoes
da ciéncia espacial, como explorag¢do do espago profundo, estratégias de remog¢ao de detritos

espaciais e missdes de longo periodo no sistema solar.

A importancia de considerar o fator area/massa no presente estudo é confirmado por
FRUH; JAH (2014) que afirma que a forca da pressio de radiacdo depende da drea efetiva real
que € exposta ao Sol, das propriedades de reflexdo e da orientacdo dessa area efetiva. Portanto,
a pressao da radiagdo solar depende diretamente das dimensdes do objeto. Isso concorda com
TRESACO; ELIPE; CARVALHO (2016), que afirma que a perturbacio devido a pressao da
radiacdo solar depende fortemente do tamanho e da massa da nave espacial, além da altitude
da 6rbita. Em TRESACO; ELIPE; CARVALHO (2016) foi encontrado Orbitas congeladas
para um satélite do tipo vela solar em 6rbita do planeta Mercurio. Em CASANOVA; PETIT,;
LEMAITRE (2015) é desenvolvido um modelo analitico e numérico para propagar os detritos

espaciais na Orbita geoestaciondria terrestre. Os autores constataram que para grandes valores do
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coeficiente drea/massa, a pressao de radiacao solar € a perturba¢do mais importante. Também foi
constatado que o efeito .J, devido ao achatamento da Terra, o efeito do Sol e da Lua como corpos
perturbadores, sao os proximos, em ordem de grandeza na dinamica estudada. A aplica¢ao do
modelo empregado permite a propagacdo de detritos que podem ficar em 6rbita durante milhares
de anos por causa da excentricidade da orbita geoestaciondria, que tem ordem de grandeza de
cerca de 1072, e ndo sofre influéncia do efeito do arrasto atmosférico causado pelos gases que
formam a atmosfera terrestre. Em KELLY et al. (2016) é mostrado que é plausivel explorar
o efeito natural da pressdo de radiac@o solar para manobrar detritos espaciais na 6rbita GEO.
Provocando o deslocando desses objetos para a orbita cemitério proxima a regido da GEO. Para
isso haveria a necessidade de um sistema de controle para garantir que o detrito seja colocado

nessa Orbita cemitério.

Os detritos espaciais sdo um problema que tem impactos na exploragdo espacial, esses
objetos podem causar danos em satélites ativos na Orbita terrestre, e quando retornam para o pla-
neta, podem causar prejuizos por consequéncia da queda de fragmentos em regides habitacionais

ou industriais.

No ambito do direito espacial € crucial intensificar a cooperagdo internacional na explora-
¢do e uso do espaco. Para isso € necessario melhorar os processos de organizacdo das atividades

espaciais. Isso envolve o empenho das agencias espaciais.

Também no ambito do direito espacial PAULA; CELESTINO (2019) mostram em seu
trabalho que praticamente todas as nacdes com um alto nivel de atividades espaciais adotaram
medidas eficientes de mitigagdo de detritos espaciais nas missdes lancadas a partir de 2008,
no periodo apds a adocdo das diretrizes de mitigagdo. Assim os autores afirmam que essas
medidas sdo promissoras, mas o problema ainda exige muita cautela, dado o nimero de objetos
inoperantes que continuam a poluir as Orbitas da Terra e que tendem a aumentar devido as

colisdes que podem ocorrer entre si a qualquer momento.

A sustentabilidade do ambiente espacial é essencial para assegurar a exploracdo da
oOrbita terrestre com efici€éncia e responsabilidade. A busca pela sustentabilidade em todas as
areas da exploracdo de espacos ambientais € atualmente um tema essencial para o sucesso de
qualquer empreendimento tecnoldgico que busca o desenvolvimento econdmico e cientifico. A
sustentabilidade detém um conceito amplo que deve ser aplicado ao ambiente de exploracdo
espacial. A comissao de Brundtland definiu o Desenvolvimento Sustentdvel como “aquele que
satisfaz as necessidades do presente sem comprometer a capacidade das futuras geracdes de
satisfazer suas proprias necessidades” (CASSEN, 1987). Assim, quando a exploragdo do espago
respeita o principio do desenvolvimento sustentavel, assegura a utilizacdo eficaz e duradoura do

ambiente espacial.
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2 REFERENCIAL TEORICO

2.1 TIPOS DE ORBITAS TERRESTRE

Nessa parte do trabalho € apresentado os principais tipos de Orbitas terrestres que estao
em uso para os mais variados propdsitos. Uma 6rbita € um caminho regular e repetitivo que um
objeto no espago percorre em torno de outro. Um objeto em uma Orbita € chamado de satélite.
Os satélites podem ser naturais, como a Lua ou fabricados pelo homem, que sdo denominados
satélites artificiais. A Estacdo Espacial Internacional (EEI) € uma estacao criada pelo homem. Em
geral as Orbitas sao elipticas ou quase circulares, dessa forma os veiculos espaciais variam sua
distancia em relagc@o ao corpo que estio orbitando. Assim segundo a NASA (2010) o ponto mais
proximo que um satélite orbita a Terra é chamado de perigeu e o ponto mais distante chama-se

apogeu.

2.1.1 Orbita heliossincrona

A orbita heliossincrona fica a uma altitude entre 300 a 1000 km da Terra e o seu plano
de drbita € sempre fixo para um observador que esteja postado no Sol. Assim o satélite sempre
passa aproximadamente sobre o mesmo ponto da superficie da Terra todos os dias na mesma
hora. Suas principais aplica¢des sdo na meteorologia e para experimentos cientificos. Geralmente

a velocidade média dos satélites que se encontram nessa Orbita fica em torno de 27800 km/h.

2.1.2 Orbita polar

A O6rbita polar fica a uma altitude de cerca de 800 km da Terra, com inclinacio préxima
de 90°. Suas principais aplicacdes s@o no mapeamento geografico. Geralmente a velocidade
média dos satélites que se encontram nessa Orbita fica em torno de 26800 km/h (RIDER, 1985).

2.1.3 Orbita Geoestacionaria (GEO)

A orbita geoestaciondria ou geossincrona fica a uma altitude média de cerca de 35786
km da Terra e seu periodo orbital € igual a um dia sideral que € 23 horas e 56 minutos. As
velocidades orbitais dos satélites na GEO estdo proximas a velocidade de rotacdo da Terra. Assim
um objeto nesta orbita € estacionario em relagdo a um observador na Terra. Esses objetos t€ém
menor velocidade que objetos em Orbitas mais baixas. Isso ocorre devido ao efeito da forca
gravitacional da Terra, que € mais efetiva em objetos mais proximos do seu centro (EUMETSAT,

2019). As principais aplicacdes da érbita GEO sao satélites de telecomunicagdes, geolocalizagdo
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e meteoroldgicos. Nessa Orbita estd localizado a maioria dos satélites de telecomunicacdes. A ve-
locidade de um objeto orbitando na Orbita geoestaciondria varia entre 8 € 12 km/s (MEHRHOLZ
et al., 2002). Os detritos com menos de 10 cm de didmetro ndo podem ser monitorados da Terra,
o que dificulta 0 acompanhamento do comportamento do objeto. Até o final de 2011, havia 406
satélites ativos e 900 objetos inativos catalogados na GEO, além de detritos ndo catalogados pela
dificuldade de rastreamento (PEREK, 2012). Um satélite estaciondrio oferece a vantagem para o
sensoriamento remoto pois visualiza a Terra da mesma perspectiva, podendo gravar a mesma
imagem em breves intervalos de tempo. Esse arranjo € particularmente util para observagdes
de condi¢des climaticas. Uma desvantagem das Orbitas geoestaciondrias € a grande distancia
da Terra, o que reduz a resolucao espacial possivel. A inclinagdo da GEO varia entre 0° e 16°.
Em qualquer uma dessas inclinagdes a Orbita geossincrona sincroniza com a rotagdo da Terra
(BRUNO; HOBBS; OTTAVIANELLLI, 2006).

2.1.4 Orbita terrestre baixa (LEO)

Uma 6rbita terrestre baixa € uma Orbita em que os satélites artificiais, se encontram
abaixo de 2000 km de altitude. Esta regido se situa geralmente entre 350 e os 1.400 km acima da

superficie da Terra. Os satélites nessa Orbita viajam a cerca de 27400 km/h.

2.1.5 Orbita terrestre média (MEQ)

Existe também a Orbita terrestre média onde a altitude mais comum € de 20200 km, com
um periodo orbital de 12 horas, € utilizada, pelos satélites do sistema de posicionamento global e

por satélites de comunicagao e ciéncias geodésicas.

2.1.6 Orbita cemitério

O Comité Interinstitucional de Coordenagao de Detritos Espaciais (CICDE), um férum
governamental internacional com atualmente 13 membros, incluindo a maioria das agéncias
espaciais, determinou que os objetos espaciais que terminaram sua vida util devem ser manobra-
das suficientemente longe da GEO para ndo causar interferéncia nas naves espaciais ou estagio
orbital ainda em 6rbita geoestaciondria. Essa manobra deve colocar o objeto em uma 6rbita que
permaneca acima da regido protegida por GEO. O CICDE entendeu que o cumprimento das duas
condic¢des a seguir, no final da fase de descarte formaria uma 6rbita que permanece acima da
regido protegida pela GEO. A primeira condi¢do € que o aumento minimo na altitude Ah,, do
perigeu deve ser (YAKOVLEV, 2005):

Ah, = 235km + 1000CrA/m

em que Cg é o coeficiente de pressdo de radiag@o solar, A/m é razdo drea/massa e 235 km é

a soma da altitude superior da regido protegida na GEO (35786 km) e a variacdo maxima do
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movimento de um objeto devido a perturbacdes luni-solares e geopotenciais. A segunda condi¢do
consiste em manter a excentricidade menor ou igual a 0,003. Assim um objeto desativado deve
ser colocado a uma distancia minima de 300 km acima da regido GEO. Para altitudes menores
que essa a perturbacao devido a pressao da radiag@o solar e em conjunto com as perturbagdes
luni-solares acabariam empurrando o detrito de volta ao anel GEO (YAKOVLEYV, 2005). Dessa
forma a distancia média de uma 6rbita cemitério a superficie da Terra fica em torno de 36049,31

km.

2.2 O PROBLEMA DOS DETRITOS ESPACIAIS

Os satélites em Orbita da Terra tem aplicagdes diversas incluindo ciéncia espacial, obser-
vacao da Terra, meteorologia, pesquisa climética, telecomunicagdes, navegacdo e exploracdo
espacial humana (ESA, 2018). Esses equipamentos possibilitam a coleta de dados cientificos,
aplicacdes comerciais e a oferta de diversos servigos essenciais, como o sistema de localizacao
global (GPS) e a internet, além disso ainda existe muitas possibilidades de exploragdo futura
para aperfeigoar os servigos existentes e oferecer novos. No entanto, nas ultimas décadas, com
o aumento das atividades espaciais, os detritos espaciais comecaram a ganhar uma dimensao
preocupante (GOMES; SOUZA, 2011). As operacdes espaciais desde o langcamento do primeiro
satélite artificial da Terra, o Sputnik 1, em 4 de outubro de 1957, produziram inevitavelmente
detritos espaciais, que foram deixados no espaco proximo a Terra. O primeiro objeto considerado
detrito espacial artificial é o Vanguard 1, que foi segundo satélite lancado pelos Estados Unidos
da América (EUA). Esse satélite foi colocado em 6rbita em margco de 1958 e interrompeu as
transmissoes de radio seis anos depois, assim esse objeto de 1,47 kg permanecerd em Orbita da
Terra por mais de 200 anos (HALL, 2014). Nesses 62 anos de atividades espaciais, mais de cinco
mil duzentos e cinquenta (5250) lancamentos resultaram em cerca 42000 objetos rastreados
em Orbita. Durante cada lancamento, apenas uma fragdo muito pequena da massa total trazida
para o espaco atual consiste na carga util ativa. Dessa forma é fato que sempre houve mais
detritos espaciais em Orbita do que satélites operacionais (ESA, 2018). Existe outro fator gerador
de detritos, que estd relacionado aos eventos de fragmentacdo em Orbita. J4 foi contabilizado
150 eventos desse tipo até a data de publicacao deste trabalho. Assim o problema dos detritos
espaciais coloca em risco as missdes no espago orbital terrestre e os satélites ativos. Esse acimulo
de detritos pode criar cinturdes que podem inutilizar diversas 6rbitas (MEHRHOLZ et al., 2002).
A maior parte da massa de um foguete se transforma em detritos espaciais em poucos minutos.
Na maioria dos lancamentos do inicio da exploragdo espacial, os estdgios superiores, coberturas
da carga util e anéis adaptadores, eram descartados nas 6rbitas da Terra, ndo havia a preocupagio
em descartar esses objetos. Além disso, a carga util final também acabava como detritos espa-
ciais ap6s o término da missdo. Por consequéncia dessas agdes, os 1957 satélites em operacao
atualmente, compreendem apenas cerca de 6% do nimero total de objetos conhecidos feitos

pelo homem no espago, maiores que 10 centimetros (ESA, 2018). O Comité Interinstitucional
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de Coordenacdo de Detritos Espaciais, formulou a defini¢do de detritos espaciais dentro das
Diretrizes de Mitigacdo de Detritos Espaciais de 2002 da seguinte forma: "Detritos espaciais sao
todos objetos artificiais, incluindo fragmentos e seus elementos, na érbita terrestre ou reentrando
na atmosfera, que nio sdo funcionais ", essa € a defini¢do Unica e internacionalmente acordada
de "detritos espaciais"(ESA, 2018).

A primeira iniciativa de conscientiza¢do do problema dos detritos espaciais surgiu no
inicio dos anos 1960, com base em atividades iniciais de pesquisa realizadas nos EUA, mas
levou algum tempo para alcangar a comunidade internacional. Isso acabou acontecendo em
meados da década de 1970 através de conferéncias organizadas pela Federacdo Internacional de

Astronautica.

O efeito pelo qual a geracao de detritos espaciais através de colisdes e explosdes em
orbita poderia levar a um aumento exponencial na quantidade de objetos artificiais no espago,
numa reacdo em cadeia que tornaria o voo espacial muito perigoso para a conduta, foi postulado
por Donald Kessler em 1978. Para evidenciar essa afirmagao existe um dado que afirma que desde
o inicio da era espacial até o final de 2018, ja foram confirmados 532 eventos de fragmentacao
em Orbita (ESA, 2018). Esse cendrio proposto por Kessler se mostra cada vez mais plausivel, pois
a populagdo atual de detritos atingiu um nivel de instabilidade que se ndo houver interferéncia,
as colisdes se tornardo a maior fonte de geracao de fragmentos de detritos em um futuro préximo
(LIOU; JOHNSON, 2006). A regidoes do espaco onde os detritos sdo localizados pode ser
dividido em trés regides principais: a Orbita Baixa Terrestre (LEO), a Orbita Média Terrestre
(MEO) e a Orbita Geoestaciondria Terrestre (GEO). Na 6rbita baixa terrestre sdo conhecidas
as Orbitas individuais de todos os objetos maiores que 10 centimetros. Para pecas menores, hd
apenas informagdes estatisticas limitadas, como a estimativa do nimero total de imagens de um
determinado intervalo de tamanho em regides especificas da 6rbita. No anel geoestacionario,
se localizam a maioria dos satélites de comunicag¢do comercial, uma populagdo substancial de
detritos no tamanho de um intervalo de 0,1 4 1 m foram descobertos nos ultimos anos. Em
altitudes mais elevadas, as informacgdes sobre os detritos menores se torna mais escassas (ESA,
2018). A maioria das particulas com didmetros maiores que 10 centimetros sdo fragmentos
gerados por desgaste natural e explosdes em Orbita. Até julho de 2015, foram registradas mais de
250 explosdes em Orbita, envolvendo estdgios superiores de foguetes gastos, motores auxiliares
e também satélites ativos. Essas explosdes podem ser causadas por varios mecanismos: a falha
de um componente interno que contém energia armazenada, a igni¢do do propulsor residual, a
explosao de um vaso pressurizado sdo exemplos de falhas que podem ocasionar um evento de
fragmentacdo. Por causa desses eventos apenas cerca de 6% dos objetos em Orbita da Terra estdo
em operacao, 21% sao naves espaciais antigas ndo operacionais, 16% sio estigios superiores
de foguetes, 13% sdo detritos relacionados a missdes espaciais € 43% sdo fragmentos gerados
por explosdes ou colisdes. Isso implica que, cerca de 94% dos objetos catalogados sdo detritos
espaciais (MEHRHOLZ et al., 2002). Ainda segundo GOMES; SOUZA (2011), a densidade

desses detritos artificiais orbitando a Terra € maior do que a densidade dos detritos espaciais
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naturais conhecidos como meteoroides.

Detritos espaciais antigos ou abandonados também podem produzir objetos de tama-
nho pequeno através de processos de envelhecimento. As superficies dos objetos no espaco
deterioram-se gradualmente devido a forte radiacdo ultravioleta e oxidacdo por moléculas e
atomos de ar nas Orbitas baixas. Uma consequéncia desses processos de envelhecimento, €
que o casco dos objetos pode descolar, formando pequenos pedagos de tinta com tamanhos na
faixa milimétrica e submilimétrica. Outros materiais, como cobertores de isolamento térmico e
matrizes de células solares, sdo feitos de compdsitos que expostos a um ambiente hostil, podem
desintegrar na forma de mindsculos fragmentos (ESA, 2018). Um fato que ilustra o problema
enfrentado na exploragcdo do espaco por causa dos detritos espaciais € que durante as primeiras
88 missoes de Onibus espaciais, entre 1981 e 1998, mais de 70 janelas de Onibus espaciais tiveram
que ser substituidas por causa de impactos significativos de detritos. Por exemplo, durante a
missdo STS-7 de 1983, um chip de 0,2 mm atingiu uma janela do 6nibus espacial Challenger e

criou o buraco de 0,4 mm de didmetro como mostrado na Figura 1 (HALL, 2014).

Figura 1 — Buraco causado pelo chip de 0,2 mm no 6nibus espacial Challenger.

Fonte: Repositério digital da NASA

O problema dos detritos espaciais tornou-se um tema que atraiu a atencao do publico
recentemente, quando um satélite de comunicac¢io Russo de 950 kg colidiu com o satélite Cosmos
2251 na Sibéria, produzindo mais de 1800 fragmentos e formando uma nuvem de detritos. Dois
anos mais tarde em 11 janeiro de 2007 a espagonave Chinesa Fengyun-1C foi atingida por um
missil balistico de teste pelo governo Chinés, formando 2500 novos fragmentos, outro evento que
despertou a consciéncia do publico sobre o problema. Como consequéncias desses dois eventos,
o risco de colisdes mais que dobrou para os satélites que orbitam em altitudes de 700 a 800 km.
Em 2014, satélites controlados tém executado dezenas de manobras de prevencao de colisdes

para proteger seus satélites de observagao e satélites cientificos nessa regiao (HALL, 2014).
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A destruicdo deliberada de satélites ndo € o tnico exemplo de criagdo intencional de
detritos. O projeto West Ford conduzido pelo Laboratério Lincoln do Instituto de Tecnologia
de Massachusetts para a Forca Aérea dos EUA no inicio dos anos 60, foi um exemplo disso. O
objetivo desse projeto era criar uma faixa de 8 km de largura e 40 km de espessura de minudsculos
segmentos de fios de cobre em uma 6rbita quase polar ao redor da Terra, para servir como um
refletor de radio para comunicagdes militares. A primeira tentativa de implantacdo, em outubro
de 1961 foi fracassada. No entanto a segunda tentativa de implantacao de projeto da West Ford
em maio de 1963, lancou uma carga de 480 milhdes de agulhas de cobre, cada uma com 1,8 cm
de comprimento e 0,00178 cm de didmetro. Os executores do projeto esperavam que a pressao
da radiagdo solar desorbitasse as agulhas em apenas alguns anos. No entanto, apenas de um
quarto a metade das agulhas se dispersaram conforme o planejado. A maioria ainda permanece
em Orbita e ndo sdo rastredveis por causa do pequeno tamanho (HALL, 2014). Nos ultimos
anos, a investigacao cientifica do problema de detritos espaciais tornou-se um tépico de pesquisa
independente dentro do campo da pesquisa espacial. Iniciaram-se programas de observacao
para investigar a populacao atual de detritos espaciais e, a0 mesmo tempo, foram desenvolvidos
modelos para entender as fontes e a evolucao da populacdo. Detritos espaciais, uma vez criados,
ndo podem ser removidos facilmente do ambiente da Terra. Em marco de 2015, foi conhecido
as Orbitas de cerca de 17000 objetos individuais. Os tamanhos minimos sao cerca de 10 cm na
Orbita baixa terrestre € 1 m na Orbita geoestaciondria. Apenas cerca de 1957 desses objetos sdao
satélites ativos. Modelos estatisticos estimam que existem cerca de 750000 objetos maiores que

1 cm e mais de um trilhdo de fragmentos maiores que 0,1 mm (ESA, 2018).

A Figura 2 apresenta a evolu¢do do nimero de objetos nas 6rbitas da Terra desde o inicio
da exploragdo espacial até o ano da publicacdo do relatério de Agéncia Espacial Europeia (AEE)
em 2019. Esses objetos incluem detritos espaciais e satélites em funcionamento, os detritos
formam um ntimero relevante no total de objetos nas drbitas terrestre. Os tipos de objeto estao
classificados em cores: na cor marrom, objetos indefinidos; em verde escuro, objetos relacionados
a missdo de foguete; em azul escuro detritos de foguete; em amarelo, detritos de fragmentos de
foguete; em laranja, corpos de foguete; em azul claro, objetos relacionados a missao de carga
util; em azul, detritos relacionados 4 carga ttil; em verde claro, fragmentos de carga ttil e em

vermelho, satélites operacionais.

E possivel notar pelo grifico da Figura 2 que o nimero de objetos que sio classificados
como detritos artificiais € muito superior ao nimero de objetos considerados como carga util. A
NASA (2019) afirma que a crescente populagdo de detritos espaciais aumenta o perigo potencial
para todos os satélites funcionais, no entanto a EEI, e espaconaves tripuladas correm um maior
risco com as colisdes. Todos os objetos orbitam a velocidades que podem chegar até 28163,52
km / h, essa velocidade € suficiente para que um detrito com dimensdes milimétricas possa
causar danos a um satélite ativo ou uma espagonave em missao. Os objetos no ambiente espacial
sao divididos em duas categorias amplas: aquelas que podem ser rastreadas até um evento de

lancamento e para as quais a natureza pode ser identificada e aquelas para as quais isso € ndo é



Capitulo 2. REFERENCIAL TEORICO 23

Figura 2 — Crescimento no nimero de objetos no decorrer dos anos por tipo de objeto
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Fonte: Relatério da ESA sobre ambiente espacial (2019)

possivel. Esses detritos maiores sdo formados por estdgios de foguetes e satélites desativados
(ESA, 2018). Como complementa SAMPAIO et al. (2014), os detritos espaciais no geral sdo
compostos de aluminio de estruturas de espagonaves, zinco e 6xidos de titanio de revestimentos
de controle térmico, e seus tamanhos variam de varios metros a uma fragdo de micrémetro de

diametro.

A tabela 1 € um indice discriciondrio das principais Orbitas terrestres e serve como base
para analisar a Figura 3, a qual apresenta um gréfico da distribui¢cdo dos detritos nas drbitas da
Terra. E possivel notar que o nimero de objetos na Orbita Baixa da Terra, onde fica localizada
a Estacdo Espacial Internacional, € muito superior a quantidade de objetos nas demais orbitas.
No entanto por estarem mais proximos a superficie terrestre sdo mais faceis de rastrear, assim
no caso dos objetos maiores € possivel manobrar o satélite operacional para evitar uma colisdo.
Assim como JESUS et al. (2012) explora a possibilidade de realizar uma manobra rapida para

prevenir uma colisdo de um satélite ativo com um detrito espacial.

Em 2009 ocorreu um pico no crescimento do nimero de detritos em Orbita, por conta
da colisdo entre o satélite ativo Iridium 33, que foi lancado em 14 de setembro de 1997, e o
satélite Kosmos-2251 que estava fora de servigo desde de 1995. Essa colisdo elevou o nlimero
de objetos em 6rbita de 14000 para 16000 por contas dos fragmentos gerados pela colisdo. Em
abril de 2019 a destruicdo pela India de um dos seus satélites na 6rbita baixa terrestre com um
missil originou 400 fragmentos de detritos espaciais, em que alguns dos seus destrogos ficaram
localizados entre 300 km a 410 km de altitude, o que pode trazer riscos a EEI, pois 24 dos 60
destrocos com diametro maior que 10 cm que permaneceram em Orbita atingiram uma altitude

maior que a EEI sob o efeito de destrui¢io pelo missil antissatélite. A India é o quarto pafs a
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Tabela 1 — Indice discricionario das principais 6rbitas terrestres.

Descri¢do de 6rbita

Definic¢ao

GEO
IGO
EGO
NSO
GTO
MEO
GMO
LEO
HAO
MGO
HEO
LMO
UFO
ESO

Orbita Geoestaciondria
Orbita Geossincrona Inclinada
Orbita Geoestaciondria Estendida
Orbita dos satélites de navegagdo
Orbita de Transferéncia GEO
Orbita Terrestre Média
Orbitas de cruzamento MEO-GEO
Orbita baixa da Terra
Orbita Terrestre de Alta Altitude
Orbitas de cruzamento
Orbita Terrestre Excéntrica
Orbitas de cruzamento LEO-MEO
Orbita indefinida
Orbitas de Fuga

Fonte: Relatdrio da ESA sobre ambiente espacial (2019)

Figura 3 — Crescimento do niimero de objetos no decorrer dos anos por orbita
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Fonte: Relatério da ESA sobre ambiente espacial (2019)

realizar um teste desse tipo em que um satélite é destruido por um missil e os destrocos sao
espalhados pelo espaco Terrestre (TERRA, 2019).

O monitoramento do movimento desses fragmentos de detritos espaciais é complexo

porque eles tém propor¢des maiores de drea/massa do que os satélites comuns; portanto, esses

objetos sdo altamente afetados pelas forcas perturbadoras cuja intensidade depende da drea da

secdo transversal, como arrasto atmosférico e pressio da radiagao solar (LETIZIA; COLOMBO;

LEWIS, 2015).
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2.3 SOLUCOES EM DESENVOLVIMENTO PARA MITIGACAO DE DETRITOS ESPACIAIS

Nesta secao, € apresentado o cendrio atual das pesquisas sobre novas tecnologias que
estdo em desenvolvimento com a finalidade de mitigar o problema dos detritos espaciais, assim é
possivel entender como esse problema estd sendo discutido no meio cientifico. Algumas medidas
e acordos internacionais contribuiram para a busca de solucdes para os problemas dos detritos
espaciais. Em 2002 foi criado o Comité de Coordenacdo de Detritos Espaciais. Onde foram
publicadas as Diretrizes de Mitigacdo de Detritos Espaciais, que serve de base para documentos
oficiais (ESA, 2018). O Subcomité Técnico e Cientifico do Comité das Nagdes Unidas sobre os
usos pacificos do espaco sideral criou um conjunto de diretrizes acordadas internacionalmente
para a sustentabilidade a longo prazo das atividades espaciais. Essas diretrizes contém recomen-
dacdes sobre as estruturas de politicas e regulamentacdes para atividades espaciais, a seguranca
das operacdes espaciais, regras de compromisso para cooperacao internacional, capacitacao e
conscientizacdo para pesquisa € desenvolvimento técnico e cientifico (ESA, 2018). Existem
muitos estudos que visam no geral analisar o uso da tecnologia da vela solar para lidar com o
problema do lixo espacial. A vela solar consiste em um objeto com uma grande area superficial
e pequena massa, que permite realizar movimento utilizando a pressao de radiacdo solar como
fonte de propulsdo a partir da conservagdo de momento linear p das colisdes dos f6tons com
a superficie da vela. Diferente de uma vela solar um foguete ou um satélite artificial comum
necessita de uma quantidade finita de combustivel. Outro ponto importante € que lasers também
podem ser usados para impulsionar espaconaves ou mudar a dire¢do de satélites ou espagonaves

movidas a pressao de radiagdo solar.

A Surrey Satellite Technology Ltd. (SSTL) e o Centro Espacial Surrey na Universi-
dade de Surrey no Reino Unido desenvolveram a nave espacial RemoveDebris que contém
experimentos e demonstracdes de tecnologia de remogado de detritos, fornecidos por varias
empresas aeroespaciais europeias. Em 2 de abril de 2018 foi realizado o langamento dessa
espaconave que foi implantada na EEI. O propo6sito dessa missdo foi demonstrar a eficicia de
novas solucdes, como redes e arpdes na captura e remocao de detritos espaciais em Orbita. A
missdo foi composta por uma plataforma de satélites principal, que implantou dois cubos que
simularam dois pedacos de lixo espacial como alvos para demonstrar algumas das tecnologias,
tais como: captura liquida, captura de arpao, navegagdo baseada em visao, desorbitagdao por
arrasto com vela solar. Um desses experimentos testou a capacidade de um arpdo, que pode ser
disparado a 20 metros por segundo, para capturar detritos espaciais em orbita. O mecanismo de
captura de rede consiste em quatro pesos voadores em cada canto de uma rede. O peso voador
€ chamado de bala, que € disparada por um sistema de molas. Essas quatro balas ajudam a
expandir a rede grande, envolvendo assim o detrito alvo. Essa op¢ao € muito flexivel pois mesmo
que os detritos estejam girando ou tenham uma forma irregular sera possivel captura-los com
a rede, o que aumenta a eficicia dessa tecnologia (SHAN; GUO; GILL, 2016). A Raytheon

Technologies (BBN) e a Universidade de Michigan estdo estudando um sistema de Eliminacao
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de Detritos Espaciais (SpaDE) para remover detritos da 6rbita disparando pulsos concentrados
de gases atmosféricos no caminho de detritos direcionados. O projeto SpaDE estd investigando o
uso de pulsos concentrados de gases atmosféricos para acelerar a taxa de reentrada de detritos
localizados na 6rbita baixa da Terra criando um arrasto tempordrio que faz com que os detritos
entrem novamente na atmosfera mais cedo do que ocorreria naturalmente (NASA, 2019). A EEI
também recebeu recentemente uma ferramenta para detectar detritos espaciais. Essa tecnologia
€ conhecida como sensor de detritos espaciais, um sensor de impacto montado no exterior da
EEI para monitorar impactos causados por detritos espaciais de pequeno tamanho. Os escudos
de protecdo atualmente sdo adotados apenas na EEI e ndo sdo eficazes para detritos maiores
que 1 cm (LETIZIA; COLOMBO; LEWIS, 2015). A AEE estd adequando, através do projeto
CleanSat, o desenvolvimento de satélites, para que sejam construidos de forma que queimem
completamente durante a reentrada na atmosfera da Terra. Assim garantindo que o satélite seja
inteiramente destruido durante a reentrada no final da sua vida ttil. Esse novo cendrio evidencia a
importancia de buscar solucdes que possibilitem a reentrada de detritos na atmosfera ou quando
isso nao for possivel alterar a 6rbita do detrito para evitar colisdes. Com isso € possivel notar
uma preocupacao com a sustentabilidade na industria de construcio de satélites, pois a reentrada
de objetos espaciais pode trazer riscos a populacdo e contamina¢do de ambientes por materiais
poluentes liberados com a queda desses objetos (ESA, 2018). Em 21 de janeiro de 2001, um
terceiro estagio do Delta 2, conhecido como PAM-D, reentrou na atmosfera no Oriente Médio. A
carcaca de motor de titanio do PAM-D, pesando cerca de 70 kg, caiu na Ardbia Saudita a cerca
de 240 km da capital de Riad. Esse foi um dos estdgios que foi usado para lancar um satélite de
GPS em 1993. Na Figura 4 temos uma fotografia do médulo PAM-D (ESA, 2013).

Figura 4 — Médulo PAM-D que caiu no deserto da Arabia Saudita
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Fonte: Galeria oficial do programa de detritos orbitais da NASA

O descarte p6s-missao amplamente defendido pelas principais agéncias espaciais do
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mundo tem como impacto, no longo prazo, a diminui¢io do crescimento de futuras populacdes
de detritos. No entanto, essa medida de mitigacdo serd insuficiente para restringir a populacdo de
detritos da Terra. Somente a remediacao do ambiente espacial da Terra, com a remog¢ado de objetos
grandes existentes em Orbita, pode evitar problemas futuros para pesquisa e comercializa¢ao
do espaco. Em curto prazo, nenhuma técnica de remediacdo demonstra ser tecnicamente e
economicamente viavel (LIOU; JOHNSON, 2006).

2.4 A TECNOLOGIA DA VELA SOLAR

Em 1619, Johannes Kepler propds que caudas de cometas fossem empurradas para fora
do Sol devido a pressdo da luz solar. Nessa época, a teoria corpuscular da luz era a visao preferida
da dptica e a pressao externa devido a luz solar era uma consequéncia natural dessa teoria. Em
retrospectiva, € um tanto irdnico que essa explicacdo cuidadosa seja qualitativamente a mesma
que a visao atual da pressdao da radiagdo solar, ou seja, o transporte de momento pelos fétons.
Isaac Newton, um defensor da teoria corpuscular, aceitou a visdo de Kepler em 1687, ele tentou
explicar o fendmeno apenas dentro de sua teoria da gravitacdo universal. Ele avancou a hipétese
de que havia um éter ambiente mais denso que o material das caudas de cometas; portanto, a
repulsdo observada era meramente devida as forcas de flutuacdo e o Sol tinha apenas uma forca
gravitacional atraente. Algum tempo depois, em 1744, Euler voltou a visdo original de Kepler.
No entanto, Euler adotou a teoria das ondas longitudinais da luz devido a Huygens. Com essa
teoria, Euler conseguiu mostrar que uma onda longitudinal exerceria uma forca repulsiva em um

corpo em seu caminho.

Em uma descricao quantica, usando a mecanica quantica, a pressao de radiacio pode ser
entendida como um efeito devido ao momento transportado pelos fétons, os pacotes quanticos
de energia dos quais a luz é composta. O conceito de fétons tem suas origens na investigacao da
radiacdo térmica por Planck e outros no inicio do século XX. Enquanto tentava fornecer uma
explicacdo tedrica para a distribui¢do de energia em fun¢do do comprimento de onda em uma
cavidade terminal do corpo negro, Planck foi levado a conclusdo de que a energia da cavidade
deve ser quantizada em niveis discretos. Em 1905, Albert Einstein, descontente com a visdao de
Planck, prop0s que a propria energia radiativa fosse emitida em pacotes discretos, preservando
sua identidade como f6ton a medida que se propagava. Einstein prop0s que ndo apenas os niveis
de energia nas fontes de radiacdo térmica eram discretos, mas também que a energia era emitida

e absorvida em pacotes discretos.

Em 1958 Richard Garwin pesquisador do laboratério IBM Watson da Universidade de
Columbia escreveu o primeiro artigo sobre a vela solar em uma publicagao técnica na revista Jet
Propulsion, ele foi o primeiro a usar o termo vela solar para se referir a essa tecnologia. Garwin
reconheceu que as velas solares nao requerem propulsor e sdo aceleradas continuamente sob

o efeito da luz solar. Estudos mais detalhados das Orbitas das velas solares foram realizados
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durante o final da década de 1950 e o inicio da década de 1960. Vérios autores conseguiram
mostrar que, para uma orientacao fixa da vela, as drbitas da vela solar sdo da forma de espirais
logaritmicas. Comparagdes simples de navegagao solar com sistemas de propulsdao quimica e de
fons mostraram que as velas solares poderiam corresponder e, em muitos casos, superar esses

sistemas para uma variedade de aplicacdes de missdo (MCINNES, 2004).

2.4.1 Efeito do momento linear do féoton na vela solar

Nesta secdo, o fendmeno fisico da pressdo da radiacao solar serd explorado, considerando
o processo de transferéncia de momento linear. Primeiramente, usando a descri¢do quantica da
radiagdo como pacotes de energia, os fétons podem ser visualizados como o vento solar viajando
radialmente para fora do Sol e espalhando-se pela vela, dando impulso no sentido do movimento
da vela. A luz solar é composta por um espectro de radiacao eletromagnética, incluindo a luz
visivel. Todas as radiagdes eletromagnéticas sdo compostas por particulas-ondas chamadas
de fotons, que sdo pacotes de energia que compdem a luz. Os f6tons viajam a velocidade de
praticamente 300000 km/s e cada faixa de radiacdo eletromagnética representa uma energia (E)
associada com um f6ton, as quais definem um comprimento e uma frequéncia de onda especifica.
Quanto maior a energia, maior a frequéncia e menor o comprimento de onda. Quando os fétons
atingem a superficie da vela, essas particulas transmitem momento linear para elas por absor¢do
ou reflexdo na superficie metdlica de cobertura. Isso gera uma pressdao que empurra a espagconave
em uma determinada dire¢do, a qual pode ser controlada pelo manuseio das velas. A forca
gerada pelos fétons emitidos pelo Sol ird depender da distancia em relac@o a essa estrela, ja
que a quantidade dessas particulas emitidas atingindo um determinado corpo ird cair cada vez
mais, quanto mais longe ele estiver. Outro fator que influenciara na pressao de radiacdo solar
transmitida sera a taxa de refletincia. Em uma vela solar ideal, a taxa de refletancia seria 100%,
mas em uma vela real, a taxa fica em 90%, ou menor, com o restante, na sua grande parte, sendo
de fotons absorvidos. A uma distincia ro de 1 UA (distancia entre o Sol e a Terra), as forgas
seriam de: 4,54 micro Newton por metro quadrado para uma perfeita absor¢ao, com a dire¢ao
dessa for¢a coincidindo com a direcdo da luz incidente (colisdo ineldstica); 9,08 micro Newton

por metro quadrado para uma perfeita refletancia (MCINNES, 2004).

Para a lei de Planck, um féton de frequéncia v transporta a energia E' pela equagao
E = hv (2.1)

onde h € a constante de Planck. Embora essa equagdo seja agora denominada lei de Planck.
Einstein derivou uma equagdo equivalente a partir da termodinimica estatistica. Somente mais
tarde ele percebeu que sua constante de proporcionalidade entre energia e frequéncia era de
fato a constante de Planck usada para descrever os niveis discretos de energia das fontes de

radiacdo térmica. A relatividade de Lewis em 1925 permite que a energia total £ de um corpo
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em movimento seja escrita como
2 2 4 2 2
E? =m.c* + p’c (2.2)

onde m, € a massa de repouso do corpo, p € seu momento linear e ¢ é a velocidade da luz
no vacuo. O primeiro termo da equagio representa a energia de repouso do corpo, enquanto o
segundo termo representa a energia devido ao seu movimento. Como um féton possui massa de

repouso nula, sua energia pode ser escrita como
E =pc (2.3)

Portanto, usando a energia do féton definida pelas equacdes £ = hr e ' = pc, o momento

transportado por um unico féton € obtido igualando essas duas equagdes de De Broglie.

h
pc:/w:>p:—y (2.4)
c

Para calcular a pressdo exercida sobre um corpo, o momento transportado por um fluxo
de fotons deve ser considerado. O fluxo de energia W, a uma distancia r do Sol pode ser escrita

em termos da luminosidade solar Lg e escalado pela distancia R Terra-Sol como

2
W =W (%) (2.5)
Lg
_ 5 2.
Wg pryis (2.6)

em que Wg € o fluxo de energia medido na Terra.

A quantidade de energia A E na forma de fotons que passa através de uma determinada

area A normal a incidéncia de radiagdo em um intervalo de tempo At é dada por
AE =WAAt (2.7)

A energia transporta momento linear Ap que € dado por

Ap = % (2.8)

A pressdo P exercida na superficie é definida como o momento transportado por unidade de

tempo, por unidade de area, assim

1 Ap
= —— 2.
A At 2.9)
Pela equacgdo Ap = A—CE tem-se que
1 AE
= —— 2.1
A cAt 2.10)

Substituindo a equacdo AE = W AAt, tem-se que a pressdo exercida na superficie devido ao

momento transportado pelos fétons € dada por

_w 2.11)
C
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em que W é a potencia da radiacdo solar e c € a velocidade da luz no vacuo.

Para uma superficie de reflexdo perfeita a pressao observada € o valor dado por essa
ultima equacdo, devido ao momento transferido para a superficie pela incidéncia dos fétons e a

reacdo fornecida pela reflexdo dos fétons.

2.4.2 Conceitos e parametros do projeto de uma vela solar

Um parametro fundamental para o projeto de uma vela solar € a aceleracdo caracteristica
ao. Essa grandeza € definida como a aceleracio da pressdo de radiacao solar experimentada por
uma vela solar com orientacdo normal a linha do Sol a uma unidade astrondmica de distancia.
A essa distancia, a pressao de radiacdo solar P exercida sobre uma superficie perfeitamente
absorvente é da ordem de 4, 56 x 10~° N'm~2. No entanto, novamente permitindo uma eficiéncia

finita da vela 7, a aceleragdo caracteristica € dada por

2nP
ap = = 2.12)
o
Sendo que o € a razdo drea-massa da vela solar
m
= — 2.13
o=7 (2.13)

em que m € a massa total da vela solar e A € a drea da vela. A eficiéncia da vela é uma funcao das
propriedades Opticas do filme e do formato da vela, divididos em dois componentes, mg devido
ao filme e a estrutura da vela, e mp € a massa de carga util. Portanto, a acelerac@o caracteristica

da vela solar pode ser escrita como

2nP
G = —1 (2.14)
os +
sendo que a massa por unidade de drea do conjunto da vela og é
ms
== 2.15
gg A ( )

Pode-se observar que, para grandes valores de o, a aceleracdo caracteristica da vela solar €
relativamente insensivel as variacdes na massa da carga util devido ao filme da vela e a massa
estrutural que domina a massa total da vela solar. Por outro lado, para uma grande massa de carga
util, a aceleracdo caracteristica torna-se insensivel as variacdes no carregamento do conjunto de
velas. Para obter uma aceleracdo caracteristica alta, o filme e a estrutura da vela devem ser leves,
mas a massa da carga util também deve ser pequena. Para aumentos significativos na massa da
carga util, todo o projeto pode ser redimensionado para aumentar a drea de navegacdo. Invertendo

a equacao anterior a uma expressao para a massa de carga € obtido a seguinte equagao

mp = <@ - as> A (2.16)

Qo
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para aceleragdo caracteristica fixa e carregamento de vela, qualquer aumento na massa da carga
util pode ser compensado com o aumento da massa total da vela solar. A funcdo de sensibilidade
pode trazer informagdes no gradiente desta superficie em um dado ponto do projeto. A variagao
na aceleracao caracteristica devido a variacdo no carregamento de montagem da vela pode ser

obtido da seguinte relacdo

0
Adgy = —2 Agg 2.17)
Jdo S
Usando a equagdo (ag = aszfﬁip ) para calcular o gradiente devido a varia¢do no carregamento
A
de montagem da vela temos
0 2nP
e/ - (2.18)
2
Substituindo esse resultado na equagdo 2.17 tem-se
2nP 1
Adgg = ———1— — Ao (2.19)
(05 +55F) (05 + 7F)
Pela seguinte igualdade
2nP
(5 + )
¢é possivel escrever
1
Aag = —ag—A 2.21
0 0 (O’S + %) 0s ( )
multiplicando o termo o € manipulando o lado direito da equagao
A A
2o _ Ay (ﬁ) (2.22)
ap Os
1 1
A =— =— (2.23)

mp mp

(ez) (1)

Essa relagao fornece uma garantia da sensibilidade da aceleracao caracteristica da vela solar ao
crescimento no carregamento de um conjunto de velas. O desempenho da vela solar € insensivel

ao projeto do conjunto da vela se a relagdo entre a massa da carga ttil e a massa da vela for

grande.

2.5 PARAMETROS ORBITAIS

A excentricidade € uma propriedade da elipse que determina a propor¢do dos semieixo

maior a diante do semieixo menor b.

A inclinacdo ¢ de uma Orbita é o angulo entre o plano orbital do satélite e o plano
equatorial da Terra. Inclinagdes préximas a 0° correspondem as Orbitas equatoriais. Inclina¢des
proximas a 90° correspondem as chamadas Orbitas polares pois cobrem os dois polos. Orbitas

com inclinacdo entre 0° e 90° rodam no mesmo sentido que a Terra e por isso sdo denominadas



Capitulo 2. REFERENCIAL TEORICO 32

de progradas. Orbitas com inclinagio maior que 90° rodam no sentido contrério a Terra e por isso
sdo chamadas de retrogradas. Inclinagdes maiores que 50° e menores que 130° correspondem a
Orbitas polares pois atingem latitudes altas. Inclinagdes menores que 40° correspondem a Orbitas
proximas ao Equador, ndo podendo imagear em latitudes altas (UFES, 2010). O argumento do
perigeu w define a orientacdo da drbita dentro do plano orbital. Esse dngulo € medido a partir do
plano orbital, na dire¢iio do movimento, do nodo ascendente ao perigeu. E o angulo entre o eixo
maior da elipse e a linha dos nodos, medido no plano da érbita. Esse pardmetro varia entre 0° e
360°, sendo indefinido quando a inclinacao for igual a 0°, quando o objeto em Orbita estd mais
proximo ao corpo central, e 180° quando o satélite estd mais longe da Terra, no apogeu, cruzando
o Equador em movimento ascendente. Também determina a posi¢ao da elipse orbital no plano
orbital, visto que a inclinag¢do e a ascensdo reta {2 determinam a posicdo do plano orbital no
espago (UFES, 2010). O raio do pericentro € o ponto mais proximo ao corpo central. No caso da

Terra o pericentro é conhecido como perigeu.

2.6 A EQUACAO DA PRESSAO DE RADIACAO SOLAR

Nessa secao, ¢ apresentado a equagdo que modela o efeito do potencial perturbador
devido a pressdo de radiacdo solar. Para desenvolver o potencial perturbador usamos uma
abordagem baseada em CASANOVA; PETIT; LEMAITRE 2015. Assim utilizando a equacio 17
de CASANOVA; PETIT; LEMAITRE (2015), temos:
H = —§C’TPTéae£ (2.24)

2 m
em que Cr é um fator que depende da refletividade do satélite, denominado de coeficiente
de pressdo de radiacdo, P, é a pressdo de radiacdo na Orbita terrestre que € aproximadamente
4,55 x 107°N/m?, A é a secdo transversal na dire¢do de incidéncia dos raios solares, m € a
massa do objeto,r ) € a distancia entre o Sol e a Terra e e a excentricidade da érbita. Sendo que

¢ € definido como

§=8ro1+&ros + 8703 (2.25)
sendo seus componentes
&1 = cosSlcosw — senflsenwcost (2.26)
& = senflcosw — cos§dsinwcosi (2.27)
&3 = stnwsing (2.28)
TO,1 = COSAQ (2.29)

rO.2 = SeNAQCosE (2.30)
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rO3 = SenAgsene (2.31)

em que ¢ € obliquidade da Terra e r € a distancia entre o Sol e a Terra. Assim a longitude

média em relagdo ao Sol Ao € dada como

/\@ = n@t + )\@0 (2.32)
sendo que
2T
= 2.33
"o lano ( )

¢ movimento médio da Terra em torno do Sol. Apds algumas manipulagdes algébricas obtemos

Rprs = —2eCr(cos(e) — 1)(cos(i) — 1)cos(—A — h + g)+

(cos(e) + 1)(cos(i) + 1)cos(—A + h + g)(—cos(e) + 1) x
(cos(i) — 1)cos(A — h + g) + 2sen(i)sen(e)cos(g — A)(—cos(e) — 1)x 230
(cos(i) + 1)cos(A+ h + g) — 2sen(i)sen(e)cos(g + X)aaPr

Em que o = A/m. Essa equag¢do modela a pressdo devido a incidéncia da radiagdo solar

em um objeto.

2.7 POTENCIAL GRAVITACIONAL DA TERRA (.J5)

Um satélite ao redor da Terra fica sujeito a diversas forgas, de origem gravitacional ou
nao gravitacional. Se a Terra fosse perfeitamente esférica e homogénea as 6rbitas dos objetos
seriam uma elipse perfeita. No entanto, devido a ndo homogeneidade da distribui¢cdo de massa
da Terra, a forma da Orbita ird apresentar deformagdes com relacdo a elipse. Assim, existe a
necessidade de descrever o potencial gravitacional da Terra como um corpo nao esférico ou ndo
homogéneo (KUGA et al., 2011). O efeito da distribuicdo ndo uniforme de massa devido ao
achatamento dos polos é refletido no coeficiente zonal .J;. E considerado o segundo harménico
como uma quantidade pequena de primeira ordem. Assim a expressdao do potencial até o quinto
harmonico é dada por (KUGA et al., 2011):

U= g ll + Jo (?) (% — ;senQQS)
3
—J3 (;) (gsengqﬁ — gsenQS)

R\*/3 15 , 3
—Jy <?) (g—zsen (]§+§Sen gzﬁ)

R\° (15 35 63
—J5 | — —send — —sen®¢p + —sen’¢p | (2.35)
r 8 4 8
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sendo que
seng = senisen(w + f)) (2.36)
(1 1
sen®¢ = sen’i (5 - écos(2w + 2f)) (2.37)
(3 1

sen®¢ = sen®i (gsen(w +f)— Zsen(?)w + 3f)> (2.38)

\ (31 1
sen”¢ = sen’i <§ - 5005(2@) +2f) — gcos(élw + 4f)) (2.39)

(5 5 1

sen’¢ = sen’i (gsen(w + f) — ECOS(SM +3f) + ECOS(E)W + 5f)> (2.40)

As formas do segundo ao quinto harmonicos zonais sdo mostradas na Figura 5. Para

Figura 5 — Influéncia dos harmonicos zonais no perfil aparente da Terra

Fonte: (KUGA et al., 2011)

a dinamica de perturbagdes utilizada neste trabalho, é considerado até o segundo coeficiente
harmdnico zonal (J2) do potencial gravitacional da Terra. O plano orbital gira ao redor do eixo de
rotacdo da Terra numa dire¢do oposta ao movimento do satélite, tal que para ¢ < 90°, o angulo €

diminui gradativamente enquanto ¢ fica constante. A variagdo em (2 é dada por:
: ae\ 7/2 n-2 . .
Q=-997 (—) (1—€®) " cosi(graus/dia) (2.41)
a

A segunda perturbacdo é no argumento do perigeu da 6rbita que gira no plano orbital tal que o

argumento do perigeu w aumenta por uma taxa dada por:

Qe

/2 -2 : .
w4098 ( ) (1—¢®) " (5eos*i — 1) (graus/dia) (2.42)

a
Apds um tratamento analitico obtém-se a equacdo que modela o efeito perturbador considerando
a nao esfericidade da Terra devido ao achatamento nos polos que é dada por CARVALHO
((2011)).

P — _L(=2JRyn® + 3J2R?3\)471256n2<i)) (2.43)
4 (1—e?))2

em que ), € o raio médio da Terra.
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2.8 EQUACOES DEVIDO A PERTURBACAO DE TERCEIRO CORPO

O potencial perturbador do terceiro corpo (Sol) em 6rbita circular e inclinada, e utilizando
o método de média simples (R2M S) é dado por Carvalho e Vilhena de Moraes (2020):

R2M S = —45a3(—(1/12)e?(cos(g) — 1)*(cos(i) — 1)*cos(2g — 2h — 2)\)—
1/12)e?(1 + cos(g))?(cos(i) — 1)2cos(2g — 2h + 2)\)—

)
1/12)e*(1 + cos())?(1 + cos(€))?cos(2g + 2h — 2\)—

1)cos(2g — h — 2)\)—

2

(

))*cos(

1/12)e2(cos(e) — 1)2(1 + cos(i))2cos(2g + 2h + 2))—

Je2sin(i)sin(e) (cos(e) — 1)(cos(i) — 1)cos( )

Je*sin(i)sin(e)(1 4 cos(e))(cos(i) — 1)cos(2g — h + 2X)—

1/3)e2(1 + cos(i))(1 + cos(e))sin(i)sin(e)cos(2g + h — 2\)—
Je2sin(i)sin(c)(cos(e) — 1)(1 + cos(i))cos(2g + h + 2)\)+

e? +2/3)(1 + cos(i)) (1 + cos(c))2cos(2h — 20)+

€2 +2/3)(1 + cos(i)) (cos(c) — 1)%cos(2h + 2X\)+

( ))(cos(i) — 1)2cos(2g — 2h)+

( ))(L + cos(i))cos(2g + 2h)—

(1 + cos(e))(cos(i) — 1)(1 + cos(i))cos(2g — 2\)—

( ))(cos(i) — 1)(1 + cos(i))cos(2g + 20)+

e)e2(cos(i) — 1)cos(2g — h)(1/3)+

)sin(i)sin(e)(1 + cos(e))cos(i)cos(h — 2X)+

)sin(i)sin(c)(cos(e) — 1)cos(i)cos(h + 2X)+

in()e2(1 + cos(i))cos(2g + h)(1/3)+

)(cos(i)? —1/3)(1 + cos(e))(cos(e) — 1)cos(2A) — (1/5)(cos(i) — 1)

(€2 +2/3)(1 + cos(i))(1 + cos(e))(cos(€) — 1)cos(2h) + (cos(e)? — 1/3)

(cos(i) — 1)e2(1 + cos(i))cos(2g) — (1/5)(3(e? + 2/3))((cos(i)? — 1/3)cos()*+

4sin(i)sin(e)cos(h)cos(i)cos(B3)(1/3) — (1/3)cos(i)* + 1/9))u/(32a3)

—~
[a—
\
ot
—
[\
—
D .
[\ [\
DO
\
w
~ — ~~— ~ —

(2.44)

Em que p; € o pardmetro gravitacional do Sol, as é 0 semieixo maior da Terra em torno
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do Sol, N = (u/ a2)( /?) ¢ 0 movimento médio da Terra em torno do Sol, sendo que A = Nt e
e = 23,439° € a obliquidade da Terra.

O potencial perturbador do terceiro corpo (Lua) em 6rbita circular e inclinada, e utilizando

o método de média simples (R2M S) é dado por Carvalho (em desenvolvimento):

R2MSL = —45a*(—(1/12)e*(cos(e3) — 1)*(cos(i) — 1)%cos(2g — 2h — 2X3)—

(1/12)e2(1 + cos(e3))?(cos(i) — 1)2cos(2g — 2h + 2X3)—

(1/12)e2(1 + cos(i))2(1 + cos(e3))2cos(2g + 2h — 2X3)—
(1/12)e2(cos(25) — 1)2(1 + cos(i))2cos(2g + 2h + 2Xs)—
(1/3)e2sin(i)sin(es)(cos(e3) — 1)(cos(i) — 1)cos(2g — h — 2Xs)—
(1/3)e2sin(i)sin(es)(1 + cos(es))(cos(i) — 1)cos(2g — h + 2As)—
(1/3)€2(1 + cos(i))(1 + cos(es))sin(i)sin(es)cos(2g + h — 2X3)—
(1/3)e2sin(i)sin(es)(cos(es) — 1)(1 + cos(i))cos(2g + h + 2X)+
(1/10)(cos(i) — 1)(e? + 2/3)(1 + cos(i))(1 + cos(es))2cos(2h — 22s)+
(1/10)(cos(i) — 1)(e* +2/3)(1 + cos(i))(cos(e3) — 1)*

cos(2h + 2Xg) + (1/6)e2(cos(e3) — 1)(1 + cos(e3))
(cos(i) — 1)2cos(2g — 2h) + (1/6)e2(cos(e3) — 1)(1 + cos(es))
(1 + cos(i))2cos(2g + 2h) — (1/2)e2(cos(es) — 1)(1 + cos(es))
(cos(i) — 1)(1 + cos(i))cos(2g — 2X3) — (1/2)€(cos(e3) — 1)
(1 + cos(e3)) (cos(i) — 1)(1 + cos(i))cos(2g + 2Xs)+
2c0s(e5)sin(i)sin(e3)e?(cos(i) — 1)cos(2g — h)(1/3) + (1/5)
(2(e? + 2/3))sin(i)sin(zs)(1 + cos(es))cos(i)cos(h — 2Xs)+
(1/5)(2(€® + 2/3))sin(i)sin(es)(cos(es) — 1)cos(i)cos(h + 2A3)+
2c0s(e5)sin(i)sin(e3)e(1 + cos(i))cos(2g + h)(1/3)+
(1/5)(3(e2 + 2/3))(cos(i)? — 1/3)(1 + cos(es))(cos(es) — 1)cos(2As)—
(1/5)(cos(i) — 1)(e* +2/3)(1 + cos(i))(1 + cos(es) ) (cos(e3) — 1)cos(2h)+
(€3)* = 1/3)(cos(i) — 1)e*(1 + cos(i))cos(2g) — (1/5)(3(e* +2/3))((cos(i)* — 1/3)

cos(e3)? + 4sin(i)sin(e3)cos(h)cos(i)cos(e3)(1/3) — (1/3)cos(i)* + 1/9)) N2 /(32)
(2.45)

(cos

Em que p3 = 4902, 801 € o parametro gravitacional da Lua, ag = 384400 é o semieixo
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)(1/ 2 ¢ 0 movimento médio da Lua em torno do

maior da Lua em torno da Terra, N3 = (u3/a3

7z

Terra, sendo que A\3 = N3t e e3 = 23,439° € a obliquidade da Lua.
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3 METODOLOGIA

Nesse trabalho € utilizado 22 artigos cientificos e trabalhos de relevancia no meio
cientifico. E feito uma revisdo da literatura buscando compreender como é discutido atualmente
o problema dos detritos espaciais. As solu¢gdes que estdo sendo estudadas para mitigacao
desse problema sdo apresentadas com o intuito de conhecer o que a pesquisa cientifica esta
desenvolvendo. A abordagem central desse trabalho é baseada em TRESACO et al. (2018),
CASANOVA; PETIT; LEMAITRE (2015) e ALESSI et al. (2017). Sdo modeladas as forcas
que agem sobre os detritos espaciais. As integragdes numéricas das equacdes desenvolvidas sdo
realizadas utilizando o software Maple. Para a realizacdo dessa pesquisa sdo utilizados livros,
pesquisa na internet, dissertacdes, teses, artigos e computadores para realizar os desenvolvimentos

das simulagdes.

Neste trabalho € feito o estudo da evolucdo temporal de cinco pardmetros orbitais:
argumento do perigeu, excentricidade, inclinacio, posi¢do do perigeu, e raio do apogeu, além
da excentricidade versus argumento do perigeu. O objetivo é entender o comportamento desses
pardmetros diante da dinAmica dos detritos espaciais. E conhecido que variacio desses parimetros

estdo relacionados as perturbacdes orbitais naturais que atuam sobre objetos no espaco.

Os dados dos 3 detritos orbitais que estdo localizados na dérbita geoestaciondria foram
retirados do sitio "stuffin.space", essa plataforma € atualizada diariamente com dados de 6rbita
do "Space-Track.org". Além disso esse endereco exibe em trés dimensdes todos os objetos

monitorados atualmente pela Agéncia Espacial Americana.

3.1 EQUACOES DE MOVIMENTO: SISTEMA DE EQUACOES DE LAGRANGE

As equagdes variacionais que descrevem o movimento de satélites artificiais ao redor do

centro da Terra sdo usualmente expressas em termos de elementos orbitais cldssicos.

Equagdes planetdrias de Lagrange para o movimento Kepleriano perturbado por forgas
conservativas € um sistema de equacdes diferenciais ndo lineares, usado para analisar as influén-
cias causadas pelas perturbacdes consideradas na dinamica do detrito espacial. Esse sistema de
equacoes diferenciais € dado por KUGA et al. (2011):

de —\/1—628_R 1—e?0R

— = R 3.1
dt na’e  dg + na?e OM @-1)

G R, s oW
dt  na2v1 — e2seni Oh  na2v/1 — e2seni 99

(3.2)
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@_\/1—62@_ cosi % (3.3)
dt  naZe Oe na2v/1 — e2seni 07 ’
dh 1 OR
(3.4)

dt nav/1 — e%%m’g

3.2 POTENCIAL PERTURBADOR

O potencial perturbador R € dado pela soma das equacgdes das perturbagcdes orbitais

consideradas no modelo proposto. Essas equacdes que modelam os potenciais perturbadores

sdo: atracdo gravitacional da Lua Ry, e do Sol Rg,;, potencial gravitacional considerando a ndo

esfericidade da Terra R ;- e a pressdo de radiacdo solar Rpprs.
O potencial perturbador é posto na forma

R = Rpyqs + Rsol + Rj2 + Rprs (3.5)

Esse potencial € aplicando no sistema de equagdes planetarias de Lagrange. Esse sistema

€ integrado utilizando o método de integracao numérica do programa Maple, “Fehlberg fourth-

fifth order Runge-Kutta method with degree four”.
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4 RESULTADOS E DISCUSSAO

Nessa secao sao apresentadas as simulagcdes de detritos usando os dados de objetos
obtidos do sitio stuffin.space. Essas simula¢des foram realizadas buscando analisar a dinamica
de detritos com grande coeficiente drea/massa, submetidos as perturbacdes consideradas para
o modelo apresentado. E analisado a varia¢ido dos pardmetros orbitais que foram apresentados,

buscando compreender a proposta de solucdo para o problema apresentado dos detritos espaciais.

A equacdo 3.5 € substituida nas equacdo planetaria de Lagrange e integrada numerica-

mente. Os resultados das simulagdes sdao apresentados nesta e nas proximas secoes.

Os valores utilizados para as constantes utilizadas nas simulacdes foram retirados da
plataforma do sitio "Jet Propulsion Laboratory"da NASA. Essas constantes sdo: ;1 = 398600, 00,
Ry = 6378,245, J, = 1,082626 x 1073, puy = 132712442099, 00, b = 0,01671123, ay =
149598261, 00, €3 = 23,439°, A = Nt, us = 4902,801, A3 = 384400,00, b3 = 0,0554,
g3 =5,16°,Cr =1, Pr = 4,56 x 1075,

Para as simulagdes foram utilizados os dados iniciais de detritos em orbita GEO, con-

forme a Tabela 2.

Tabela 2 — Dados dos detritos monitorados utilizado nas simulacoes.

Objeto TITAN 3C 1968-081AE TITAN 3C 1968-081AG LUCH 1994-082G DETRITO S
Apogeu 36139 km 34919 km 35745 km 35620 km
Perigeu 34384 km 36491 km 35614 km 35410 km
Inclinagdo 1,95° 4,96° 14, 65° 14, 37° km
Altitude 34723, 64 km 35204, 50 km 35728, 68 km 34723,64 km
Excentricidade 0,02488 0,02201 0,00183 0,027
Semieixo maior 35261, 50 km 35705 km 35679, 50 km 35521 km
Velocidade 3,13 km/s 3,12 km/s 3,07 km/s 3,15 km/s
Periodo 1409, 56 min 1431, 56 min 1430, 25 min 1400 min
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4.1 ESTUDO DAS PERTURBACOES

Nessa secao € realizado um estudo de como as perturbacdes consideradas no presente
trabalho influenciam na dindmica em uma Orbita geoestaciondria. Os dados iniciais foram
fornecidos com base nos parametros tipicos de um objeto qualquer dessa regido do espaco.
Denominamos os dados desse objeto como DETRITO S. As Figuras 6(a) e 6(b) mostram a
evolugdo da posicao do perigeu ao longo de 10 anos. Na Figura 6(a) € considerado apenas a
pressdo de radiagdo solar no potencial perturbador, enquanto que na Figura 6(b) € considerando
o termo J, e as perturbacdes do terceiro corpo devido a Lua e o Sol (Jo+PT'C). Assim podemos
observar que, como afirma CASANOVA; PETIT; LEMAITRE (2015), o efeito da pressao de
radiagdo solar € a perturbacao dominante nessa dinamica, pois apenas com as perturbagdes devido
ao efeito do termo .J; e as perturbacdes do terceiro corpo ndo € possivel observar variagdes
considerdveis nas Orbitas simuladas, mesmo para grandes valores de coeficiente drea/massa.
Assim, € possivel observar que a pressao de radiagc@o solar causa uma perturbacao nessa Orbita
que reduz a posicdo do perigeu e consequentemente aproxima o objeto da regido do arrasto
atmosférico. E baseado neste mecanismo que este trabalho serd desenvolvido para amplificar o

crescimento da excentricidade.

Figura 6 — Evolucao da posicao do perigeu ao longo de 10, (i = 14, 35°, a = 35521 km, e =
0,027). (a) Potencial perturbador: PRS. (b) Potencial perturbador: Jo+PTC.
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Fonte: do autor

Na Figura 7(a) é possivel observar a evolugdo da posi¢do do perigeu ao longo de 10
anos com as todas as perturbagdes consideradas, que inclui PRS+.Jo+PTC, atuando sobre
0 objeto simulado. Na Figura 7(b) a mesma evolucdo, mas sem o efeito do termo .J5, apenas
com PRS e PT'C. Assim, é possivel observar na Figura 7(a) que o efeito do J, tem um papel
importante na dindmica do problema, pois o objeto simulado com o coeficiente drea/massa

igual a 45 atinge a superficie da Terra entre 5 e 6 anos. Neste caso, o termo .J; contribuiu para
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amplificar o crescimento da posi¢do do perigeu. Note que na Figura 7(b) € possivel observar
que ocorre uma variagdo significativa no periodo de 10 anos, mas ndo ocorre a colisdo com
a superficie da Terra como mostrado na Figura 7(a). O efeito do .J, acoplado com as demais
perturbagoes (P RS+PTC') contribui para possibilitar a reentrada do detrito em um tempo menor,
assim promovendo a destrui¢ao do detrito pelo efeito do arrasto atmosférico da Terra que atua
numa altitude préxima da superficie do planeta. Como podemos observar na Figura 8(b), sem
a perturbacdo devido a pressdo de radiacdo solar a excentricidade do objeto, para todas as
areas e massas simuladas, ndo varia significativamente ao longo dos dez anos. Isso evidencia
que a pressao de radiacao solar € a principal responsdvel pela evolucao da excentricidade para
grandes valores de coeficiente drea/massa. Na Figura 8(a) € possivel observar que apenas com
a perturbacio devido a pressao de radiacdo solar o aumento da excentricidade é diretamente
proporcional ao aumento do coeficiente area/massa para todos os dados iniciais de um objeto
na 6rbita geoestaciondria. Esse comportamento é desejavel, pois aumentando a excentricidade
da orbita o seu perigeu se aproxima da regido do arrasto atmosférico em um curto periodo
de tempo, 0 que provoca a reentrada e a consequente destruicao desse detrito. Essa andlise
mostra que a ideia de usar uma vela solar e as perturbagdes naturais € promissora, pois amplifica
consideravelmente o crescimento da excentricidade.

Figura 7 — Evolucao da posicao do perigeu (rp) ao longo de 10, (¢ = 14,35°, a = 35521

km, e = 0,027). (a) Potencial perturbador: PRS+.J,+PTC. (b) Potencial per-
turbador: PRS+PTC.
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Fonte: do autor

As Figuras 9(a) e 9(b) mostram o comportamento da inclinacao do detrito ao longo do
tempo, para um periodo de 100 anos. A Figura 9(a) mostra que a inclina¢@o da orbita também é
perturbada conforme valor do coeficiente darea/massa cresce. Na Figura 9(b) o comportamento
da inclinacdo da 6rbita, quando é desconsiderado o efeito devido a PR.S, se mantém semelhante
independente do fator drea/massa do objeto. Note que considerando a vela solar € possivel

escolher os valores da drea massa de forma a obter o comportamento da inclinag¢do desejavel.
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Figura 8§ — Evolucao da excentricidade ao longo de 10, (7 = 14,35°, a = 35521 km, e =
0,027). (a) Potencial perturbador: PRS. (b)Potencial perturbador: Jo+PTC.
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Figura 9 — Evolucio da inclinacao da érbita ao longo de 100 anos, (¢ = 14, 35°, a = 35521
km, e = 0,027). (a) Potencial perturbador: PRS. (b) Potencial perturbador:

J2+PTC.
144
354
U w"ﬂ‘v,w“ 13
30 L
’,,r’ 12
//
25 /’ 114
1 "/ 1
20l y / 10
/
,a/ 94
15 ,.l"/
Ly o | N S P . TP YOS Y s A
g
104
T T T T d 77 T T T T d
0 20 40 60 80 100 0 20 40 60 80 100
m t (anos)
—— A/m=0012 —— A/m=1 —— A/m=10 —— A/m=0,012 —— A/m=1 —— A/m=10
A/m=20 A/m=30 A/m=45 A/m=20 A/m=30 A/m=45

(a) (b)

Fonte: do autor

4.2 ESTUDO DA INTERFERENCIA DO FATOR AREA/MASSA NOS PARAMETROS DA
ORBITA GEOESTACIONARIA PARA TRES DETRITOS REAIS

Nesta secdo, sdo apresentadas as andlises dos graficos da variacdo da excentricidade,
inclinacdo, argumento do perigeu, posi¢ao do perigeu e posi¢cdo do apogeu ao longo do tempo,
além do diagrama da variacdo da excentricidade versus o argumento do perigeu em um periodo

de 1 ano. Sdo usados os dados orbitais de trés detritos reais localizados na drbita geoestaciondria
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com diferentes inclinacdes. Também € utilizado dados de um detrito ficticio que foi denominado
como DETRITO S, com parametros orbitais tipicos para um objeto na orbita GEO. Nessas
simulacdes € fornecido como dados iniciais, os valores da excentricidade e, semieixo maior
a em km, inclinacdo ¢, argumento do perigeu e nodo ascendente em graus. Para produzir os
graficos apresentados nessa se¢do, foram utilizadas as seguintes perturbagdes orbitais: o efeito
perturbador do termo .J> que modela a ndo esfericidade da Terra, a influéncia das perturbagdes

de terceiro corpo do Sol e da Lua (PT'C'), e a pressdo da radiagdo solar (PRS).

4.2.1 Evolucao da excentricidade ao longo do tempo

Figura 10 — Evolucio da excentricidade da 6rbita ao longo de 10 anos do detrito espacial
TITAN 3C AE (7 = 1, 95°), com o potencial perturbador: Jo+PTC+PRS.
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Como € possivel observar nas Figuras 10, 11(a) e 11(b) a excentricidade do detrito cresce
proporcionalmente conforme o fator drea/massa do detrito aumenta. A excentricidade assume
uma amplitude varidvel que é dependente do efeito do termo J5, da influéncia das perturbagdes
do Sol e da Lua, e a pressdo da radiacdo solar. Para esses trés objetos simulados é observado um
comportamento semelhante na evolucdo da excentricidade da d6rbita ao longo do tempo. Assim,
constata-se que se mantém o comportamento proporcional do crescimento da excentricidade

com o aumento do fator drea/massa independente da inclinacao inicial.

4.2.2 Evolucao da inclinacao ao longo do tempo

Pelas Figuras 12, 13(a) e 13(b) € possivel observar um comportamento proporcional
entre o aumento da inclina¢do e o aumento do fator drea/massa para pequenos valores iniciais da
inclinacdo, isso ocorre para uma Orbita com inclinacao inicial menor que 5°. Mas para Orbitas
mais inclinadas o comportamento € alterado, e agora as inclinacdes apresentam menor variacao

e seu crescimento nao € mais proporcional ao fator drea/massa (ver Figura 13(b). Para a Figura
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Figura 11 — Evolucdo da excentricidade da orbita ao longo de 10 anos, com o potencial
perturbador: J,+ PTC+PRS. (a) TITAN 3C AG (7 = 4,96°). (b) LUCH G (

i = 14, 65°).
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13(b) onde o detrito tem uma inclinacao inicial de 14, 64°, a variacdo da inclina¢@o ao longo do
tempo ndao manteve o padrao de proporcionalidade com o aumento do fator drea/massa. Nessa
figura € possivel notar que para o fator drea/massa igual a 10 ocorreu uma variacio na inclinagdo
maior quando comparada aos coeficientes de drea/massa de 30 e 45. Assim a pressao de radiagdo
solar poderia contribuir para evolugdo da inclinacdo da érbita de detritos com um menor fator

area/massa, por exemplo, pela Figura 13(b) poderia ser utilizado o fator 10.

Figura 12 — Evolucao da inclinacdo ao longo de 100 anos do detrito espacial TITAN 3C AE
(7 =1,95°), com o potencial perturbador: J,+ PTC+PRS
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A Figura 13(b) mostra que para uma inclinacao de 14, 64°, um detrito com coeficientes

area/massa 0,012 e 10 tem maior varia¢do na inclina¢do que os demais com relacdo superior, esse
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Figura 13 — Evolucao da inclinaciao da érbita ao longo de 100 anos, com o potencial per-
turbador: J,+PTC+PRS. (a) TITAN 3C AG (i = 4,96°). (b) LUCH G (

i = 14, 65°).
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comportamento pode ser observado para maiores inclinacdes na orbita geoestaciondria. Dessa
forma, poderia reduzir custos se o objetivo fosse alterar a inclinac¢ao orbital do detrito espacial.
A partir da Figura 13(b) pode-se afirmar, preliminarmente, que a escolha da inclinag@o na regido
GEO pode auxiliar a manter a inclinacdo estdvel de objetos com grande relacdo area/massa
por causa do efeito da pressao de radiag@o solar que mantém a inclinagdo variando menos para
determinadas inclinacdes iniciais. Assim, pode ser vidvel explorar os efeitos dessas perturbacdes
naturais nas diferentes inclinacdes da 6rbita GEO, para provocar um desvio da trajetéria de um

detrito que esteja em rota de colisdo com um veiculo espacial ativo ou outro detrito.

4.2.3 Evolucao do argumento do perigeu ao longo do tempo

Nesta secdo, mostramos a variacdo do angulo do argumento do perigeu dos trés detritos
ao longo de dez anos. Observando o comportamento desses objetos diante da variagao do fator
area/massa. Como € possivel observar nas Figuras 14, 15(a) e 15(b) para os trés detritos com
coeficiente drea/massa igual a 45 ocorreu a precessao da 6rbita. Enquanto para as demais razdes
ndo houve variacdo significativa no periodo de tempo simulado. Na Figura 15(b) o detrito com
area/massa 45 precessionou logo nos primeiros anos, ja com area/massa 30 isso ocorreu apos 7

anos.

E possivel observar na Figura 16(a) que para o angulo do argumento do perigeu de 90° o
detrito se mantém com angulo estavel para todos os fatores drea/massa com excecao do fator 45.
No entanto na Figura 16(c) o angulo inicial de 180° causa as maiores perturbag¢des ao longo do

periodo de 10 anos. Para esse angulo em todos os fatores drea/massa simulados, com exce¢do do
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Figura 14 — Evolucao do angulo do argumento do perigeu ao longo de 10 anos, com o
angulo do argumento do perigeu de 1°, do detrito espacial TITAN 3C AE (
i = 1,95°), com o potencial perturbador: J,+ PTC+PRS
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Fonte: do autor

Figura 15 — Evolucao do angulo do argumento do perigeu ao longo de 10 anos, com
o angulo do argumento do perigeu de 1°, com o potencial perturbador:
Jo+PTC+PRS. (a) TITAN 3C AG (7 = 4,96°). (b) LUCH G (¢ = 14, 65°).
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fator de 0,012, € possivel observar a precessao da orbita.

4.2.4 Evolucao da posiciao do perigeu ao longo do tempo

Nas Figuras 17, 18(a) e 18(b) sdo apresentadas as simulagdes da variacdo da posi¢ao
do perigeu para trés detritos ao longo de dez anos, com o intuito de observar o comportamento

desses objetos diante da variagdo do fator area/massa. Submetidos as perturbacdes do Sol e da
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Figura 16 — Evolucao do angulo do argumento do perigeu varia ao longo de 10 anos do
detrito espacial LUCH G, com o potencial perturbador: Jo+PTC+PRS. (a)

0°. (b) 90°. (¢) 180°. (d) 270°.
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Fonte: do autor

Lua, efeito J, e a PRS. A posi¢ao do perigeu apresenta crescimento proporcional ao aumento do
fator drea/massa. Para inclinacdes proximas a zero e excentricidades pequenas, o que caracteriza
uma Orbita geoestaciondria equatorial, a posi¢do do perigeu se aproxima da superficie a medida
que aumenta a razao area/massa, mas nao colide com a superficie do planeta como mostram as
Figuras 17, 18(a) e 18(b). Agora, aumentando o valor da inclinagdo inicial do detrito as Figuras
19(a), 19(b), 19(c) e 19(d) mostram que as inclinacdes 12°, 13°, 14° e 15° contribuem para
amplificar o crescimento da posicdo do perigeu, € que quanto maior a inclinacdo menor € o

tempo para o detrito alcancar a superficie da Terra.
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Figura 17 — Evolucao da posicao do perigeu ao longo de 10 anos do detrito espacial TITAN
3C AE (¢ = 1,95°), com o potencial perturbador: Jo+PTC+PRS.
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Figura 18 — Evolucao da posicao do perigeu ao longo de 10 anos, com o potencial perturba-
dor: Jo+PTC+PRS. (a) TITAN 3C AG (i = 4,96°). (b) LUCHG (: = 14, 65°).
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4.2.5 Evolucao da posicao do apogeu ao longo do tempo

Nesta secdo € apresentada uma abordagem para no lugar de trazer o detrito espacial
para proximo da superficie da Terra, empurrarmos no sentido oposto, ou seja, colocar o detrito
numa Orbita denominada de cemitério. Para realizar essa tarefa mostramos graficos da posicao
do apogeu, que € a parte mais distante de uma 6rbita eliptica. Nas Figuras 20, 21(a) e 21(b) sdo
apresentadas 3 simulagdes para alguns valores do coeficiente drea/massa dos detritos TITAN 3C
AE, TITAN 3C AG e LUCH G. Tomando como referéncia a altitude do apogeu, em vermelho,

em torno de 300 km acima da orbita geoestaciondria, o que caracteriza uma Orbita cemitério
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Figura 19 — Evoluc¢ao da posicao do perigeu no periodo de 10 anos do DETRITO S, com o
potencial perturbador: Jo+PTC+PRS. (a) Inclinacao: 12°. (b) Inclinac¢ao: 13°.
(c) Inclinacao: 14°. (d) Inclinacao: 15°.

O r L L L L
| I | I i | | |
300001 I | [ | [ 30000 | ’ | ’ |
25000+ 250004
7p(km) 50000 km) 50000 |
15000 15000
10000 10000
0 2 4 6 8 10 0 2 4 6 8 10
£ (anos) t (anos)
— A/m=0,012 A/m=1 — A/m=0,012 A/m= 1
— A/m=10 A/m=20 — A/m= 10 A/m= 20
A/m=30 A/m=45 A/m= 30 A/m= 45
Superficie da Terra: R= 6378,245 Superficie da Terra: R= 6378,245 km

(a) (b)
L N “ | - "‘ ol
30000 | 30000 | N\
‘ ‘ I iy /
25000 25000 -
mp(km) 200004 p(km) 20000
15000 15000
10000 10000 -
0 2 4 6 8 10 0 2 4 6 8 10
t (anos) t (anos)
— A/m=10,012 A/m=1 — A/m=0,012 A=1
— A/m=10 A/m=20 — A~10 A/=20
A/m=30 A/m=45 A/=30 A/=45
Superficie da Terra: R= 6378,245 km Superficie da Terra: R= 6378,245 km

(©) (d)

Fonte: do autor

(YAKOVLEV, 2005). Analisando as Figuras 20, 21(a) e 21(b) € possivel observar que mesmo
para pequenos valores de coeficiente drea/massa, um detrito na regido GEO alcancga a 6rbita
cemitério em menos de 1 ano. Para um objeto evoluir a ponto de alcangar uma 6rbita cemitério
préxima a regido geoestaciondria necessita de um fator drea/massa de aproximadamente 0,4 como
mostra a Figura 20. A partir desses resultados é possivel afirmar que as perturbagdes utilizadas
nesse modelo podem ser exploradas para manobrar um detrito para uma 6rbita cemitério proxima
a regido GEO. Diferentemente da reentrada, com pequenos valores de area/massa € possivel

colocar o detrito numa Orbita cemitério.

Note que os outros casos (Figuras 20 e 21(b) também poderiam alcancar a Orbita ce-
mitério, bastando para isto, aumentar o valor do coeficiente area/massa. Assim, concordando

com Colombo e Gkolias (2017) que afirmam que as manobras de descarte no final da vida util
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dos satélites GEO ndo apenas permitem que a 6Orbita seja reutilizada no futuro, mas também

controlam a popula¢do de detritos espaciais, especialmente na regido protegida.

Figura 20 — Evolucao da posicao do apogeu da érbita ao longo de 1 ano do detrito espacial
TITAN 3C AE (i = 1, 95°), com o potencial perturbador: Jo+ PTC+PRS
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Figura 21 — Evolucao da posicao do apogeu ao longo de 1 ano, com o potencial perturba-
dor: Job+PTC+PRS. (a) TITAN 3C AG. (b) LUCH G.
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4.2.6 Evolucao da excentricidade versus argumento do perigeu

Nesta se¢do, é apresentado a simulac@o da excentricidade versus argumento do perigeu
em um periodo de tempo de um ano. Para os trés objetos € notado que o fator drea/massa

¢ determinante para aumentar a variagdo da Orbita. Apenas para satélites com uma relagao
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drea/massa padrio € observado uma 6rbita bem-comportada, ou seja, librando em torno do ponto

de equilibrio com pequena amplitude, considerando o periodo de tempo simulado de um ano.

Figura 22 — Gréfico da evolucao da excentricidade versus argumento do perigeu do detrito
TITAN 3C AE (7 = 1,95°), ao longo de 1 ano.
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Figura 23 — Grafico da evolucio da excentricidade versus argumento do perigeu do detrito
ao longo de 1 ano, com o potencial perturbador: J,+PTC+PRS. (a) TITAN 3C
AG (7 =4,96°). (b) LUCHG (7 = 14,65°).
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Na figura 23(b) é notado um comportamento diferente quando comparado as figuras 22 e
23(a), isso se deve a maior inclinagdo inicial do objeto simulado na figura 23(b), que contribui
para uma maior variacdo do angulo do argumento do perigeu dessa Orbita. Na figura 23(b) é
possivel observar que os objetos com razao drea/massa 0,012, 1 e 10 estdo librando em torno

do ponto de equilibrio com menor amplitude. Observamos também que o angulo do argumento
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do perigeu apresenta uma maior variagdo para uma inclina¢do de 14, 65°, quando comparado a
outras inclinagdes menores. O argumento do perigeu esta aumentando com movimento retrogrado
enquanto a excentricidade varia conforme o fator drea/massa cresce. Nas Figuras 24(a), 24(b),
24(c) e 24(d) sao apresentadas algumas simula¢des da excentricidade versus argumento do
perigeu. Com o objetivo de entender o papel do angulo ¢ inicial na variacdo desses parametros
ao longo de um periodo de tempo de 1 ano. Note que aumentando o valor inicial do argumento
do perigeu as oOrbitas deixam de librar em torno do ponto de equilibrio (ver figuras 24(a), 24(b),
24(c) e 24(d) e passam a variar numa direcao prograda. Em todas essas figuras a excentricidade
cresce conforme o fator drea/massa aumenta. A 6rbita menos perturbada € encontrada apenas
quando o objeto tem uma relacdo drea/massa de um satélite tipico. Assim, a excentricidade

evolui independente do angulo inicial do argumento do perigeu.
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Figura 24 — Evolucao da excentricidade versus o angulo do argumento do perigeu do DE-
TRITO S, variando os angulos iniciais de entrada em 0°, 90°, 180° e 270°, no
periodo de 1 ano, com o potencial perturbador: J,+PTC+PRS. (a) 0°. (b) 90°.

(c) 180°. (d) 270°.

0.7 0.7
0.61 0.6
05 05

-120 -100 -80 -60 -40 -20 0 20

-100 0 100 200

& (graus) g (graus)
—— A/m=0,012—— A/m=1 —— A/m=10 —— A/m=0,012 A/m=1 —— A/m=10
— A/m=20 A/m=30 A/m= 45 — A/m=20 A/m=30 A/m=45
(@) (b)
0.7 0.7 1
0.6 0.6
0.5 0.5
L 041 L 04
0.3 03]
0.2 0.2
0.11 / 0.11
= S e
200 300 400 500 250 300 350 400 450 500 550
g (graus) g (graus)
—— A/m=0,012 —— A/m=1 —— A/m=10 —— A/m=0,012 —— A/m=1 —— A/m=10
— A/m=20 A/m=30 A/m=45 — A/m=20 A/m=30 A/m=45
(© (@)

Fonte: do autor



55

5 CONCLUSAO

Nesse trabalho € proposto um método para contribuir nos esfor¢os de mitigacao do
problema dos detritos espaciais (lixo espacial), propondo solu¢des para a limpeza do espaco em
torno do planeta Terra. Consideramos na dinamica dos detritos as perturbacdes devidas a nao
esfericidade da Terra, a perturbacdo do terceiro corpo (Sol e Lua) e a pressdo de radiacao solar.
As equacgdes de movimento foram integradas numericamente usando o software Maple para
investigar o comportamento orbital dos detritos. A partir da andlise da variacdo dos elementos
orbitais submetidos as perturbagdes consideradas nesse trabalho, pode-se afirmar que a pressao
de radiacao solar é a perturbacdo mais relevante para objetos com grande razdo drea/massa
localizados na orbita geoestaciondria. O efeito do achatamento (J;) da Terra contribuiu na
dindmica amplificando a variacao dos parametros orbitais. No entanto, sem a pressao de radiagdo
solar os detritos com grande area superficial nao teriam seus parametros perturbados de maneira
considerdvel e poderiam se manter em 6rbita por muitos anos. A ideia central deste trabalho
foi considerar o acoplamento de uma vela solar nos detritos espaciais para que as perturbagcdes
naturais possam fazer com que os seus elementos orbitais variarem mais rapidamente para
que os objetos facam a reentrada mais rdpido que o decaimento natural. Feito as simulacdes,
encontramos valores de drea/massa que podem fazer com que os detritos espaciais possam
reentrar mais rapidamente na atmosfera da Terra. O lixo espacial pode ficar em uma 6rbita
geoestaciondria por milhares de anos se nada for feito, entdo o que a vela solar ird fazer é
contribuir para remover os detritos com mais rapidez usando a pressdo de radiacao solar como
mecanismos de propulsdo. Destacando que a pressao de radiagdo solar € uma fonte de energia
limpa, abundante e sustentdvel. Foi observado que o efeito do termo .J; se torna mais relevante ao
longo do tempo, pois como a excentricidade cresce dependendo da razdo drea/massa, a posicao
do perigeu diminui fazendo o objeto orbitar mais préximo do planeta o que contribui para o
efeito devido ao achatamento da Terra se torne mais efetivo ao longo do tempo. Dessa forma
pode-se afirmar que € possivel o acoplamento de uma vela solar ao lixo espacial, previamente
calculado os valores da drea/massa da vela solar, para amplificar a excentricidade orbital e
fazer com que o detrito se aproxime da superficie da Terra e que o perigeu da Orbita entre na
atmosfera para que o detrito seja incinerado. Uma escolha conveniente da drea/massa pode ser
obtida usando a combinag¢do da excentricidade e da inclinagc@o da 6rbita. Também analisamos
a alocacgdo de detritos em uma Orbita cemitério, que pode proporcionar um menor custo para
retirar detritos da 6rbita GEO. Em contraponto a isso, temos que a exploracao da evolug¢ao dos
parametros orbitais para proporcionar a reentrada do detrito se caracteriza como uma solucao
definitiva para o problema da poluicao do ambiente espacial, e a drbita cemitério, neste caso,
mantém o lixo no espago. Mostramos também que € possivel explorar os efeitos das perturbacdes

sobre a inclinagdo orbital na regido GEO, para provocar desvios de trajetéria de detritos que
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estejam em rota de colisdo com outro objeto. A andlise feita neste trabalho, deve contribuir com a
escolha do coeficiente de drea/massa para projetos de vela solar em aplicacdes de desorbitizacdo.
Novas investigacoes devem ser realizadas para melhorar o entendimento e a contribuicao para a
remocgao dos detritos espaciais da 6rbita da Terra. Na continuidade deste trabalho, pretendemos
construir mapas de cores para avaliar a contribui¢cao do argumento do perigeu e a longitude do

nodo ascendente na dinimica da vela solar.
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