SEVEN

publicacoes académicas

DETRITOS ESPACIAIS EM ORBITA DA TERRA: CAUSAS E CONSEQUENCIAS

d. https://doi.org/10.56238/sevened2025.011-075

Jean Paulo dos Santos Carvalho

Doutor em Fisica

Centro de Ciéncia e Tecnologia em Energia e Sustentabilidade
Universidade Federal do Reconcavo da Bahia

Universidade Estadual de Feira de Santana
https://orcid.org/0000-0002-1979-3739

Valéria Santos Corbacho

Mestre em Astronomia

Universidade Estadual de Feira de Santana
https://orcid.org/0000-0003-4181-891X

RESUMO

Desde o lancamento do primeiro satélite artificial ao redor da Terra até a presente data varios objetos
ndo funcionais estdo orbitando o planeta, denominados de detritos espaciais. Neste trabalho,
investigamos formas de mitiga¢do de detritos espaciais para contribuir com a sustentabilidade da
exploracdo espacial. Para isto, analisamos o relatorio da ESA de 2022 onde apresentamos os principais
dados da evolugdo de detritos espaciais. Apresentamos a modelagem matematica das principais
perturbagdes orbitais e realizamos simulagdes numéricas para mostrar a evolugdo orbital de detritos
espaciais. A ideia ¢ incentivar missdes e medidas sustentaveis para enfrentar a problematica global dos
detritos espaciais.
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1 INTRODUCAO

Grande parte da vida contemporanea ¢ dependente do aparato tecnologico enviado e
estabelecido na orbita do nosso planeta. E a partir dessa tecnologia que monitoramos as mudangas
climaticas e criamos o0s sistemas de comunicacao € navegacao, além de ajudar a evolucao da ciéncia.
No entanto, todos esses servigos derivados desse aparato tecnoldgico podem estar constantemente
ameagados de serem destruidos pelo crescente numero dos detritos espaciais- objetos ndo funcionais
que estdo orbitando a Terra. Desde o inicio da era espacial, 1957, tem havido mais detritos espaciais
em Orbita do que satélites operacionais. De forma mais precisa, detritos espaciais sdo definidos como
todos os objetos artificiais, incluindo fragmentos e elementos dos mesmos, em Orbita da Terra ou
reentrando na atmosfera, que nao sdo funcionais (IADC, 2002 apud ESA, 2022, p. 10). Esses objetos
também sdo denominados de lixo espacial.

O problema dos detritos espaciais foi divulgado, primeiramente no inicio da década de 1960,
pelos Estados Unidos, mas somente em 1978, quando Donald Kessler (KESSLER E COUR-PALAIS,
1978) alertou para o perigo de colisdes e explosdes dos detritos espaciais em 6rbita, o que poderia
provocar uma reacdo em cadeia (Sindrome de Kessler) e tornaria o voo espacial muito perigoso, foi
que a comunidade cientifica internacional tomou conhecimento sobre a questao dos detritos. A primeira
conferéncia organizada pela Agéncia Espacial Americana (NASA), ocorreu em 1982, com a tematica
voltada para os detritos espaciais, depois dela algumas outras conferéncias e reunides levaram a criagao
da “Inter-Agency Debris Committee” (IADC) em 1993, inicialmente fundado pelas seguintes agéncias
espaciais: ESA (Europa), NASA (EUA), JAXA (Japao) e Roscosmos (Federacdo Russa).
Posteriormente mais nove agéncias se juntaram ao IADC: ASI (Italia), CNES (Franga), CNSA (China),
CSA (Canada), DLR (Alemanha), KARI (Coreia do Sul), ISRO (india), NSAU (Ucrania) ¢ UKSA
(Reino Unido). Vale destacar que as atividades espaciais no Brasil sdo coordenadas pela Agéncia
Espacial Brasileira (AEB), que ¢ uma autarquia do Ministério da Ciéncia, Tecnologia e Inovagao
responsavel pelo programa espacial do Brasil.

O TADC foi fundado como um forum para intercambio técnico e coordenagdo sobre detritos
espaciais e hoje ¢ considerado como o principal organismo técnico internacional na area de detritos
espaciais. Os detritos espaciais também tém sido um ponto de pauta recorrente na agenda do Subcomité
Cientifico e Técnico das Nagdes Unidas, Comité sobre o Uso Pacifico do Espago Exterior
(UNCOPUOS) desde 1994. Em 2002, o TADC publicou suas Diretrizes de Mitigacdo de Detritos
Espaciais, este documento traz uma série de normas sobre como projetar, langar e descartar missoes
espaciais sem poluir o espaco proximo a Terra. As diretrizes estabelecidas pelo IADC, iniciaram
propostas de descongestionamento da orbita e foram a base para politicas espaciais voltadas a esse
proposito nos ultimos 20 anos. Para ter uma visao geral dos esforgos globais de mitigacdo de detritos

e aumentar a conscientiza¢do sobre o espaco, desde 2016, a Agéncia Espacial Europeia (ESA), vem
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publicando relatdrios anuais do Ambiente Espacial (ver, por exemplo, ESA, 2022) atualizando sobre o
que tem acontecido no ambiente espacial proximo a Terra e o que tem sido feito para tornd-lo
sustentavel a longo prazo. Alguns dos objetivos do relatdrio sdo: fornecer uma visao geral transparente
das atividades espaciais globais; estimar o impacto dessas atividades no ambiente espacial; quantificar
o efeito de medidas de mitigacao endossadas internacionalmente visando a sustentabilidade do meio
ambiente. Os relatorios se baseiam em descrever o ambiente espacial com base nas caracteristicas
observaveis, a exemplo: na quantidade de massa, area e contagem de objetos passando por diferentes
orbitas, com énfase maior as Orbitas: baixa (LEO) e geoestacionaria (GEO). Também sdo identificadas
no relatdério as medidas mais aceitas internacionalmente de mitigacao de detritos espaciais, tais como:
cargas uteis e corpos de foguetes ndo devem liberar, ou minimizar ao maximo, os detritos espaciais
durante operagdes normais; minimiza¢do do potencial de rupturas em Orbita; evitar e/ou eliminar a
presenca permanente ou periddica de detritos espaciais principalmente na oOrbita terrestre baixa (LEO)
e Orbita geoestacionaria (GEO); e prevencdo de colisdes em orbita. A utilizagdo dessas medidas de
mitigacao de detritos espaciais pode tornar possivel formas de operacdes espaciais sustentaveis,
especialmente quando olhamos para o ambiente orbital da Terra como um recurso finito, assim a adogao
internacional dessas medidas pode levar a um futuro em que os detritos espaciais ndo sejam um
problema. Caso contrario, os detritos espaciais podem até inviabilizar as missoes espaciais.

Virios estudos estdo sendo desenvolvidos sobre mitigacdo de detritos espaciais. Por exemplo,
em Gkolias e Colombo (2019) os autores comegam descrevendo sobre o crescimento de detritos
espaciais em Orbita geoestacionaria (GEO) e destacam que nos anos 90 os primeiros descartes eram
enviados as Orbitas cemitérios usadas até hoje para evitar o aumento da probabilidade de colisdes entre
os satélites da regido GEO. A orbita cemitério ¢ uma regido de descarte que visa aumentar a altitude do
perigeu em torno de 235 km e colocar o lixo espacial numa 6rbita quase circular acima da regidao GEO.
Uma observagdo que fazemos aqui, ¢ que o uso da orbita cemitério ndo diminuird a probabilidade de
colisdo dos detritos e o retorno desses objetos para a regido GEO, mas de qualquer forma ¢ uma solugao
de mitigagdo. Em Formiga et al. (2019) os autores comentam sobre o perigo das nuvens de detritos
formadas por pequenas particulas ou fragmentos gerados devido explosdes de corpos naturais ou
artificiais, onde estudaram a evolugdo dos parametros ao se aproximar da Terra, pois cada fragmento
possuira valores de excentricidade e semieixo maior distintos. A ideia foi mapear e analisar as
diferentes trajetdrias dessa nova distribui¢dao de elementos espaciais fazendo os calculos das variagdes
orbitais de cada fragmento da nuvem, apds o célculo da densidade € possivel estabelecer o nimero
médio de colisdes, determinando os possiveis riscos de colisdes com veiculos espaciais e as manobras
necessarias para evita-la.

Em Carvalho et al. (2021), os autores chamam atengao aos impactos e os perigos que os detritos

espaciais podem causar tanto a sociedade como a exploragdo espacial, apresentam também propostas
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para solucionar esse problema com o avango da tecnologia. Os autores fazem uma comparagao do
aumento de detritos baseado nos relatorios da ESA dos anos 2017, 2018 € 2019. Em Carvalho et al.
(2022) ¢ considerado uma vela solar como forma de remocdo de detritos espaciais, que ¢ uma
tecnologia que abre possibilidades novas e desafiadoras para missdes da ciéncia espacial, como
exploracao do espago profundo, estratégias de remocao de detritos espaciais e missdes de longo periodo
no sistema solar. Vela solar ¢ um tipo de propulsdo que utiliza a pressao de radiagdo solar para gerar
aceleragdo, ganha impulso ao refletir os fotons. Os autores analisam a evolucdo orbital de detritos
espaciais considerando as principais forgas perturbadoras e uma vela solar acoplada ao detrito. Também
desenvolvem um modelo matematico para a pressao de radiacdo solar (PRS) em que o corpo
perturbador estd em Orbita eliptica e inclinada. Em Friih e Jah (2014) os autores consideram a for¢a da
pressdo de radiagdo para analisar a relagdo area/massa, a area efetiva real que é exposta ao Sol, as
propriedades de reflexdo e da orientacdo dessa area efetiva. Em Casanova et al. (2015) ¢ desenvolvido
um modelo analitico e numérico para propagar os detritos espaciais na Orbita geoestacionaria terrestre.
Os autores constataram que para grandes valores do coeficiente area/massa, a PRS ¢ a perturbagdo mais
importante. Também foi constatado que o efeito J2 devido ao achatamento da Terra, o efeito do Sol e
da Lua como corpos perturbadores, sdo os proximos, em ordem de grandeza na dinamica estudada. A
aplicagdo do modelo empregado permite a propagacao de detritos que podem ficar em oOrbita durante
milhares de anos por causa da excentricidade da orbita geoestaciondaria, que tem ordem de grandeza de
cerca de 10-2, e ndo sofre influéncia do efeito do arrasto atmosférico causado pelos gases que formam
a atmosfera terrestre.

Em Kelly et al. (2016) ¢ mostrado que ¢ plausivel explorar o efeito natural da PRS para
manobrar detritos espaciais na orbita 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. Em Ferreira (2019), Lima (2019) e
Gongalves (2021) os autores estudaram a tematica de detritos espaciais, em especial, analisando a
evolucdo orbital de detritos considerando as principais perturbacdes orbitais. Destacando que a vela
solar foi levada em conta para amplificar o crescimento da excentricidade e com isso direcionar os
detritos para a atmosfera terrestre para serem incinerados. E sabido que a remogdo de detritos espaciais
¢ necessaria para reduzir a probabilidade de colisdes em 6rbita e reduzir o potencial de falha da missdo
de naves espaciais ativas, como comentado em Arshad et al. (2025). Os autores fizeram uma vasta
revisdo sobre mitigagdo de detritos espaciais. Varios métodos ativos e passivos foram analisados para
remover ou desorbitar detritos espaciais. Os métodos ativos incluem o uso de tentaculos, bragos
roboticos, redes, amarras, arpoes, lasers, modulos desorbitadores, guias de feixe de ions, métodos
baseados em espuma e sling-sat, enquanto os métodos passivos incluem o uso de velas de arrasto e

velas solares.
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Assim, detritos espaciais constitui um problema que tem impacto na exploragdo espacial, esses
objetos podem causar danos em satélites artificiais em operacao na oOrbita terrestre, € quando retornam
para o planeta, podem causar prejuizos por consequéncia da queda de fragmentos em regides
habitacionais ou industriais. A sustentabilidade do ambiente espacial ¢ essencial para assegurar a
exploracao da drbita terrestre com eficiéncia 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 tecnolégico que busca o desenvolvimento econdmico e cientifico. A
sustentabilidade detém um conceito amplo que deve ser aplicado ao ambiente de exploracdo espacial.

A comissdo de Brundtland definiu o Desenvolvimento Sustentavel como (CASSEN, 1987, p. 16).

(...) aquele que satisfaz as necessidades do presente sem comprometer a capacidade das futuras
geracdes de satisfazer suas proprias necessidades.

Quando a exploragdo do espago respeita o principio do desenvolvimento sustentavel, assegura
a utilizag¢do eficaz e duradoura do ambiente espacial. Para que possamos continuar futuramente se
beneficiando com os avangos das tecnologias presentes no espaco, ¢ necessario a utilizagdo do
ambiente espacial de forma sustentavel, investindo em tecnologias para a mitigacao do lixo espacial

visando a explora¢do do ambiente espacial sustentavel.

2 NUMEROS DE DETRITOS ESPACIAIS

De acordo com a ESA (2022), o namero de detritos espaciais atualmente ¢ muito grande, e seu
acumulo ndo para de crescer e congestionar a Orbita terrestre. Estima-se que existam aproximadamente
30.000 detritos espaciais rastreados na orbita da Terra. A evolugdo em anos desses objetos catalogados
em Orbita é representada na Figura 1. Os dados sdo subdivididos com base na classificacdo de objetos
e orbitas. A Figura 1 mostra que a partir de 2020 o numero de objetos em torno da Terra cresceu
consideravelmente, em especial, pelo langamento de grandes constelagdes de pequenos satélites

enviados ao espaco por empresas privadas.
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Figura 1 — Evolugdo do nimero de objetos em orbita da Terra.
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(a) Evolution of number of objects.
Fonte: ESA (2022).

Em relagdo as orbitas LEO e GEO, o numero absoluto e equivalente de objetos que interferem
com essas regides sdo representados nas Figuras 2 e 3. A Figura 2 mostra a evolugdo do numero
absoluto de objetos que residem ou penetram na 6rbita LEO. Agora, a Figura 3 mostra a evolugdo do
numero absoluto de objetos que residem ou penetram na 6rbita Geoestacionaria (GEO). Comparando
as Figuras 2 e 3 ¢ possivel visualizar a diferenca da quantidade de objetos nessas orbitas. Na orbita
LEO (Figura 2) o nimero de objetos ¢ bem superior do que o numero de objetos em 6rbita GEO (Figura
3). Isso se deve ao fato do maior nimero de satélites artificiais em operagdo em 6rbita LEO e também
pelos descartes de foguetes de langamento. Acrescentando a passagem, pela regido LEO, de outros

objetos que estdo em Orbitas mais altas.

Figura 2 — Evolugdo do niimero absoluto de objetos na orbita LEO.
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Fonte: ESA (2022).

O relatorio da ESA (2022) destaca o crescimento no nimero de langcamentos desde 2020,

principalmente devido a criagdo de constelagdes de satélites, o que tornou os langamentos além de mais
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intensos, também mais compactos, pois diversos satélites sao lancados a0 mesmo tempo € a maioria
deles tém massa de 100 a 1.000 kg. Essas a¢des influenciaram bastante na reducdo dos custos de
langamento, mas também tornaram mais complexo monitorar esses objetos de maneira individual, além
de aumentar o nimero de satélites e consequentemente de detritos espaciais, principalmente na 6rbita
baixa da Terra, tornando-a ainda mais congestionada. Com isso, segundo a ESA (2022), nos ultimos
anos os encontros entre satélites ativos e detritos, chamados “conjungdes”, também se tornaram mais
frequentes, e essa tendéncia sera crescente, pois, mesmo sendo observado um crescimento do descarte
adequado de satélites inativos e de foguetes usados para lancamento dos satélites, ainda existem varios
deles a deriva. Por esta razao, o relatorio associa essa pratica insustentavel a ocorréncia da Sindrome
de Kessler, em que o aumento do niumero de colisdes, poderia provocar um efeito em cascata e

comprometer o uso sustentavel do espago proximo a Terra.

Figura 3 — Evolugdo do nimero absoluto de objetos na orbita GEO.

Penetration into GEO a0

. HED
4000 G
= 7o

200 1

Oiject Count [-]

1000

Ralamancs Epach

{a) Evolution of absolute number of objects.
Fonte: ESA (2022).

Nos eventos de conjungdes sdo emitidos alertas que nem sempre indicam uma colisdo fatal,
porém como o numero de objetos orbitando o nosso planeta cresceu muito ao longo dos anos, ¢
necessario um sistema de rastreamento ainda mais eficaz e automatico, a exemplo do que vem sendo
desenvolvido pela ESA (ESA CROSS - Software de Avaliagdo de Risco de Colisdo) para detectar
potenciais conjungdes com objetos catalogados, capaz de realizar manobras para prevenir colisdes e
reduzir os alarmes falsos. Vale destacar que além dos telescopios que observam os detritos da Terra,
também existe tecnologia para observacao a partir do espago, em que sensores a bordo de satélites
artificiais em LEO sdo utilizados para fazer o monitoramento de objetos em GEO (HU et al. 2016).

Segundo a ESA (2022), a anélise apresentada nos relatérios tem sido sistematicamente repetida
anualmente desde 2015. No regime da o6rbita LEO, diante da constatagdo do aumento de eventos de

conjuncao no ambiente espacial, e embora hoje ja exista uma melhor conscientizacdo a respeito desse
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problema, pouco ainda foi feito. Se 0 modo de langamento e descarte dos objetos espaciais nao forem
suficientemente sustentaveis, o nimero de colisdes no espaco orbital terrestre serd futuramente
insuportavel e catastréfico. Para a ESA (2022), a alternativa mais viavel para amenizar essa questao
seria a normatizagao e a execucao das diretrizes de mitigagdo ja estabelecidas pela IADC, onde as
nacoes, institui¢des € agéncias espaciais deveriam cumprir as normas ja estabelecidas, como também
comecarem a limpar o espago proximo a Terra. Atitudes que evitariam o aumento das conjungdes e do
congestionamento orbital terrestre, assegurando a continuidade da exploragdo espacial e dos servicos
via satélite. Desde o inicio da era espacial até o final de 2021, houve 636 fragmentagdes confirmadas
em Orbita, um resumo das estatisticas sobre os eventos de fragmentacao registrados ¢ relatado na Tabela
1. As medidas de mitigacdo de descarte pds-missdo visam especificamente reduzir a interferéncia a
longo prazo de um objeto no ambiente espacial, especialmente nas 6rbitas LEO e GEO. Essas medidas
estdo associadas a critérios de tempo, ou seja, os chamados tempos de vida orbitais e, portanto,
requerem avaliar a evolugdo a longo prazo das orbitas. Para ambas as orbitas, diferentes medidas de

mitigacao implicam diferentes operacdes de fim de vida.

Tabela 1: Estatisticas sobre eventos de fragmentacéo.

Todo o histérico Ultimos 20 anos
NUmero de eventos 636 246
Eventos ndo deliberados por ano 9,5 11,7
Taxa anual de eventos em que 26
50% dos fragmentos gerados tém 2,8 '

uma vida Util superior a 10 anos
Taxa anual de eventos em que

50% dos fragmentos gerados tém 1,9 L
uma vida Gtil superior a 25 anos
Tempo médio (anos) entre o 55 10,2
langcamento e a fragmentacdo '
Tempo médio (anos) entre o 10 6,8

langcamento e a fragmentacdo
Fonte: ESA (2022).

O Quadro 1 mostra o nimero de objetos de diferentes tamanhos em 6rbita da Terra e as suas
implicagdes caso acontega uma colisdo de um detrito com um veiculo espacial. Vale destacar que os
dados foram obtidos por modelos cientificos que estimam o numero total de objetos de detritos
espaciais na oOrbita da Terra. Dessa forma, podemos compreender melhor a situacio do ambiente
espacial e procurar resolver a situagdo dos detritos espaciais buscando tecnologias que possam tornar
as missoes espaciais sustentaveis. As agéncias espaciais internacionais t€ém se esforcado em divulgar
esses dados para mostrar que a situagdo realmente € preocupante e que devemos nos atentar para essa
problematica antes que ocorra a chamada Sindrome de Kessler, ou seja, antes que os detritos colidindo

entre si possam se tornar autossustentaveis e com isso prejudicar ou inviabilizar a exploracao espacial.
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Quadro 1- Lixo espacial em niimeros

Nimero de objetos Tamanho dos objetos Implicacbes
Uma colisdo implicaria
maiores que 10 cm (esses em uma fragmentanglq
29.000 x catastrofica de um satélite
sdo catalogados) o
tipico.
Uma coliséo desativaria
uma espagonave e
670.000 maiores que 1 cm penetraria nos escudos da
ISS.
Uma colisdo pode destruir
Mais de 170 milhdes maiores que 1 mm subsistemas a bor(_jo de
uma nave espacial.

Fonte: ESA (acessado em 16/07/2022)
https://www.esa.int/Space_Safety/Clean_Space/How_many_space_debris_objects are_currently in_orbit

3 OPERACOES DE FIM DE VIDA EM ORBITA TERRESTRE BAIXA (LEO)

O arrasto atmosférico ¢ a perturbacdo mais intensa na regido da orbita LEO, por essa razdo o
decaimento natural ¢ a forma de reentrada de detritos espaciais € que ocorre com maior frequéncia
nessa orbita. Uma carga 1til ou corpo de foguete operando na orbita LEO, deve limitar a sua presenca
pOs-missdo a um maximo de 25 anos (ESA, 2022) a partir do fim da missdo. Porém apenas essa regra
nao levara a diminui¢do na quantidade de detritos espaciais, mas ¢ um passo importante para limitar a
taxa de crescimento de detritos espaciais na orbita LEO. Para objetos catalogados, a atividade orbital
de uma carga 1til ou corpo de foguete pode ser calculado e o tempo de vida orbital estimado. A
investigagdo direta (comunicagdo com os proprietarios do objeto), pode ser mais eficiente, porém nem
sempre a solicitagdo de dados pode ser respondida, ou nem todos os proprietarios podem ser
identificados, o que acaba dificultando ainda mais o processo para determinar o fim da fase operacional
de um objeto.

A metodologia para determinar o fim da fase operacional de um objeto em 6rbita LEO, requer
muito mais que apenas as informacdes da Orbita, € necessaria uma abordagem estatistica, que engloba
itens como: categorizacdo da missdo e capacidade de controle de 6rbita (CCO). Os limites entre ter ou
nao CCO nem sempre sdo bem definidos pela tecnologia. Pois os efeitos observados pelo sistema de
vigilancia espacial podem nao ser distinguidos com precisdo em muitos casos. Manobras impulsivas,
uso multi-revolucdes de propulsdo elétrica e grandes implantagdes de vela de arrasto sdo captados de
forma confidvel e, portanto, os objetos que exibem essas caracteristicas sdo categorizados como tendo
CCO. O relatorio da ESA (2022) ressalta que deve existir uma avaliacao de limitacdo de tempo de vida
util dos satélites, conforme as diretrizes de mitigagdo, a categorizacao de cada objeto torna-se fixa apos
25 anos. Porém, as perturbagdes naturais que interferem na orbita dos satélites podem provocar a
reentrada antes desse periodo estabelecido ou missdes que removam grandes pedacos de detritos
espaciais, nesse caso sO devera ser contabilizado apenas quando se efetivar tal acdo. As realocacdes da
orbita LEO para orbitas com altitude de perigeu acima de 2.000 quildmetros nao sdo mais viaveis no

fim da vida util dos satélites, essa pratica de mitigacdo de detritos ndo garante a sustentabilidade no
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espaco proximo a Terra, pois os mesmos devem decair a altitude com o passar dos anos, retornando a

situacdo inicial.

4 OPERACOES DE FIM DE VIDA EM ORBITA GEOESTACIONARIA (GEO)

Na orbita Geoestacionaria, diferente do que acontece na orbita LEO, ndo existe nenhum
mecanismo natural que possibilite os detritos a sairem dessa regido. Apesar da PRS ser um dos efeitos
perturbadores mais intensos nessa orbita (CASANOVA et al., 2015; VILHENA DE MORAES, 1981),
ndo ha necessariamente uma certeza quanto ao decaimento e reentrada dos objetos, findada sua
utilidade. As previsdes neste caso, sdo a longo prazo e sujeitas a incertezas. E sabido que detritos em
orbita GEO podem permanecer por centenas de anos (CARVALHO et al., 2022; GKOLIAS E
COLOMBO, 2019 e referéncias neles contidas).

Segundo o relatério da ESA (2022), uma carga util ou corpo de foguete operando na 6rbita
GEO, deve ser manobrado de forma controlada durante a fase de descarte para uma Orbita que se
encontra totalmente fora da Regido Protegida GEO, evitando o seu congestionamento. Dentro da 6rbita
GEO, a medida de mitigacao foi reformulada pela IADC, para garantir que o descarte ocorra em uma
orbita cemitério, por exemplo, com o minimo de interferéncia. Para isto ocorrer, pelo menos uma das
duas condicdes a seguir deve ser executada:

e A orbita possuir excentricidade inicial menor que 0,003
e A Orbita possuir altitude perigeu minima AH (em km) acima da altitude geoestacionaria, de

acordo com a equagao:

Cr ¢ o coeficiente de pressao de
radiagdo solar (adimensional);

AH =235 +

(1000CrA/m) A/m ¢é a razdo da 4rea da secdo

transversal (em m?) por massa (em kg)
da carga 1til.

Além da orbita de descarte ter que possuir uma altitude do perigeu suficientemente acima da
altitude geoestacionaria, as forgas de perturbagcdo, como PRS, atragdo gravitacional, distribui¢ao nao
uniforme de massa, entre outras, e efeitos de ressonancias ndo devem fazer com que a carga util e os
corpos de foguete retornem para a regido protegida GEO dentro de 100 anos, ou seja, a longo prazo. Em
resumo, a liberagdo da oOrbita geoestacionaria sera tida com sucesso, se atendidos os critérios da
formulagdo do IADC.

Neste presente trabalho, baseado na metodologia apresentada em Carvalho et al. (2022),
consideramos a vela solar para amplificar o crescimento da excentricidade de um detrito na regiao GEO

de tal forma que o detrito possa se aproximar da atmosfera da Terra para ser incinerado.
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5 MODELAGEM MATEMATICA

Nesta sec¢ao, apresentamos a modelagem matematica. Consideramos na dindmica as principais
perturbacdes orbitais sobre o movimento orbital de detritos espaciais. A saber, a distribui¢do ndo
uniforme de massa da Terra (achatamento nos polos), a perturbacao do terceiro copo (Sol e Lua) e a PRS.
Na mecanica celeste, a posicao de um corpo celeste natural ou artificial € determinada pelos elementos

orbitais keplerianos, sdo seis elementos que estdo apresentados no Quadro 2.

Quadro 2- Elementos orbitais

Simbolos Denominacdo Definem
a Semieixo maior Forma e dimenséo
e Excentricidade Forma e dimenséo
Q=h Longitude do nodo ascendente Posigao do plano orbital
no espago
. S Posicéo do plano orbital
i Inclinacéo
no espago
_ . Orientacéo da elipse no
®=g Argumento do perigeu plano orbital
" Enoca de passagens do perigeu Localizagdo do satélite na
0 P passag perig elipse orbital

Fonte: Elaboracdo propria

A equagdo de movimento da nave espacial ¢ dada por

7 = iy + T3¢ + Tpps, (1)
emquer” T ¢ a for¢a induzida pelo campo gravitacional da Terra, o termo r” 3C ¢ a resultante da atragao
gravitacional do terceiro corpo (Sol e Lua) e o termo r” PRS representa a aceleragdo gerada pela PRS.
Da equagdo (1), o termo r” T pode ser apresentado como o gradiente de um determinado potencial U_T
que esta escrito em termos do vetor posi¢do r da espagonave em relagdo ao planeta central, como mostra
a equacao (2):

fr = VUr(r), (2)

reescrevendo a equagdo (2) usando equacdes conhecidas da Mecanica Celeste, no modelo de média
simples, para escrever o potencial perturbador em funcdo dos elementos orbitais, apds algumas
manipulacdes algébricas obtemos a equagado (3), referente ao achatamento nos polos do corpo central

(CARVALHO et al., 2022),
1 2(—2+3sen?i
(R;,) = =7 ReJ2 n(—se;l) 3)
(1-e?)2
em que R _E € o raio equatorial da Terra, n ¢ o movimento médio do detrito. O termo devido ao
achatamento da Terra (J2) considerado ¢ o segundo termo zonal do geopotencial. O termo r” 3C dado na

equacao (1), pode ser escrito na forma (MURRAY E DERMOTT, 1999)

. - _ T'—TO TO
sc = THo <||r—r@||3 + ||ro||3)’ )

em que Ug € o parametro gravitacional do Sol e r - 1 € o vetor na diregdo da sonda para o Sol. Para

representar a equagdo da perturbagdo do terceiro corpo (Sol e Lua) em fun¢do dos elementos orbitais
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novamente usamos as equagoes da Mecanica Celeste. Este desenvolvimento ¢ apresentado em
Carvalho et al. (2022), em que o modelo de média simples ¢ aplicado considerando o terceiro corpo
em Orbita eliptica e inclinada, ver Apéndice A em Carvalho et al. (2022). Agora, considerando o termo
7prs (PRS), em Tresaco et al. (2018) ¢ apresentado a aceleracao exercida em um corpo perfeitamente
refletido pela radiacdo solar, expressa na equacao (5), no sistema inercial Oxyz, centrada no corpo

central, descrito como:

A r—r0
M |lr-roll’

)

Tprs = —2

em que 7 - 1 € o vetor na dire¢do da sonda para o Sol, e (A/m) € o coeficiente de drea-massa da
sonda. O sinal de menos na equagdo (5) aparece porque a aceleragdo € oposta a diregdo positiva

desse vetor, e P, ver equacao (6), indica a pressao de radiacao solar, dado por:

P=2 (©6)

sendo I o fluxo solar na superficie do plano iluminado e ¢ ¢ a velocidade da luz. O fluxo solar I,
equacao (6), ¢ definido como a quantidade de energia recebida na superficie do satélite iluminado.
Definido por (TRESACO et al., 2018)
2

I=1 ( % ). 7)
A constante solar I, em 1 unidade astrondmica (UA) é 1358 W/m?, e p ¢ a distincia média da Terra
ao Sol (1 UA). Em Tresaco et al. (2016), a equagdo (8) representa £, um parametro adimensional que
¢ a proporc¢ao adimensional da aceleracdo da PRS em relagdo a aceleragdo gravitacional solar que
mede a eficiéncia da vela. A equagdo (9) caracteriza o parametro de carregamento critico para a
Terra, e a equagdo (10) corresponde ao parametro de carregamento da vela (densidade da éarea)

(TRESACO et al., 2018; MCINNES, 1999).

g==, ()
o* = 1.53 (%)2 9)
o=z (10)

Em termos de luminosidade do Sol L, a aceleracdo da vela solar também pode ser descrita

como.

L A
v CRE DR (11)

Tprs =
a equacao (11), considerando a permanéncia da vela em uma orientacdo fixa perpendicular a linha do
Sol (u; || n), entdo o efeito da vela assume seu valor maximo (u; - n) = 1. Diante disso, o parametro

de carregamento da vela pode ser escrito como: 6* = Lo /c2mug. Tendo em vista, que a vela deve
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manter a orientagao perpendicular a linha do Sol n = p/||p||, e a vela esta localizada a distancia do sol

p =|[r- 1ol a PRS € dada pela equagdo (12) (TRESACO et al., 2016):

T—TQ

-roll®’
assim, podemos escrever a aceleragao da vela devido a PRS como o gradiente do seguinte potencial:

1
lir=roll

Uprs = —Blo (13)

A perturbagao devido a PRS tem dependéncia direta com a massa e tamanho da nave espacial
e altitude da orbita; dessa forma, variamos o coeficiente area-massa e altitude do satélite para observar
os impactos gerados na dinamica da vela. Ap6s as manipulagdes algébricas e aplicagdo do modelo de
média simples a equacdo (13) pode ser descrita em fungdo dos elementos orbitais, esse
desenvolvimento ¢ apresentado em Carvalho et al., (2022), ver sua equacao (22). A equagdo devido a

PRS ¢ posta na forma

< Rspp >= S H22m055 (— L (20 cos(i) — 20)(cos(in) — 1)(e0® — 2/5)x
cos(—lo + 9 —h—go + he) — 57(20e5” — 8)(cos(i) + 1)x
(14 cos(ig))cos(—lo +g+h—gs —he) +eq?x
(cos(ia) — 1)(cos(i) — 1) cos(—3lo + g — h — go + ha)+
(cob(a) 1)(1 + cos(ig))cos(=3lg + g+ h— gs — he)+
o (cos(in) — 1)(cos(i) — 1) cos(~2l + g — h — go + ho)+
eo(cos(i) + 1)(1 + cos(i)) cos(=2lo + g+ h —go — he)—
1+ cos(ig))(cos(i) — 1)cos(—lg +9—h+ ge + he)—
cos(ig) — 1)(cos(i) + 1) cos(—lg + 9o — ha + 9+ h)+

52 ) cos(—

2176@ ( ) cos(—

57¢0°%(cos(in) — 1)(cos(i) — 1) cos(lo + g — h — go + ho)+
( ) cos(l
1

%e:\z cos(i) + 1)(1 +cos(ig))cos(le +g+h — ge — he)—
é?,er\( +cos(ig))(cos(i) — 1)cos(2lg + g — h + go + he)—

Bew(cos(io) — 1)(cos(i) + 1) cos(2lg + go — he + g+ h)—
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ex?(1 + cos(ig))(cos(i) — 1) cos(3ly + g — h+ go + he)—
ex?(cos(in) — 1)(cos(i) + 1) cos(3lg + ge — he + g+ h)+

77(20cos(i) — 20)(eq® — 2/5)(1 4 cos(ig)) cos(le + 9 — h + go + he)+
L

= (20 cos(ig) — 20)(ee? — 2/5)(cos(i) + 1) cos(ly + go — he + g+ h)+

2 ‘
2((— 55 + g7) cos(—lp — go + g) + cos(=3le — go + g)ea’+
5? cos(—2lg — go + 9)ee — 1/27ex? cos(—lg + 9o + g)+
27& ~.2Los(l- —go +9) — —6 5 cos(2lg + 9o + 9)—

eo?cos(3l + go + ) + cos(le + go + )2

— &) sin(i) sin(ic))
(14).

Note que os simbolos com indice (O representam os mesmos elementos orbitais definidos no
Quadro 1, s6 que agora representam os elementos orbitais do Sol (ou Lua), ou seja, da orbita da Terra

em torno do Sol (ou Lua). Sendo [ a anomalia média do Sol (ou Lua).

Considerando as perturbagdes definidas anteriormente, PRS (Rpgs), 0 achatamento devido ao
J2 (R;3), as perturbagdes da Lua (Rp,4) € do Sol (Rs,;), 0 potencial perturbador R ¢ dado pela soma

das equagoes das perturbagdes orbitais, descrito por
R = Rso; + Rpyq + Rprs + Rj3. (15)

Substituindo o potencial perturbador dado pela equacdo (15) nas equagdes planetarias de
Lagrange (equagdo 16) e integrando numericamente o sistema de equagdes diferenciais nao lineares
obtemos os resultados mostrados na proxima se¢do. Consideramos o método de integragdo numérica

do Software Maple, “Fehlberg fourth-fifth order Runge-Kutta method with degree four”.

de \/1—eZE)R 1-—e?0R
dt  naZe ag na’e oM

di _ -1 OR cosi OR

_ — —+ -
dt na?y1—e%seni dh na?y1—e%seni dag

dg VJ1-e?0R cos i OR

=T 2, Aa Y
dt naze de na2 /1—ezsenial

dh 1 oR
dt na%y1—e?seni 0i’
(16)
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6 RESULTADOS

Integrando numericamente a equagao (16) usando o potencial perturbador dado pela equagao (15)
via Software Maple, obtemos a varia¢ao dos elementos orbitais em fun¢ao do tempo. Consideramos aqui
as simulag¢des numéricas para investigar o comportamento orbital de um satélite artificial (Simulacao 1)

em operagao e de dois detritos espaciais do tipo satélite desativado (Simulagdo 2 e 3).

6.1 SIMULACAO 1 - SATELITE EM OPERACAO

O Galaxy 30 (G-30) ¢ um satélite artificial que foi colocado em orbita geossincrona da Terra, faz
parte da frota Galaxy da Intelsat. Os dados orbitais foram obtidos do sitio https://www.privateer.com/.
Dados orbitais: a=42165,8 km, e=0,0002, i=0,1640 graus, Q=85,9517 graus e w=34,3472 graus, que
corresponde a 6rbita de um satélite geoestacionario. Vale destacar que quando a excentricidade de um
veiculo espacial cresce ao longo do tempo, ou seja, a Orbita vai ficando mais achatada e o veiculo tende
a se aproximar da superficie do corpo central ou até mesmo colidir com ele. A relagao area/massa de um
satélite tipico é da ordem de 0,012 m2/kg. A Figura 4(a) mostra que para um satélite tipico a
excentricidade praticamente ndo varia ao longo do tempo (curva preta), permanecendo estavel por muito
tempo. Agora, quando ¢ acionado a abertura de uma vela solar para aumentar a 4rea do veiculo espacial
notamos que quanto maior a area maior o crescimento da excentricidade (diretamente proporcional). O
efeito da PRS ¢ dominante em relagdo as outras perturbagdes quando € levado em conta uma grande area
e pequena massa. Portanto, a PRS ¢ a responsével pelo crescimento da excentricidade fazendo com que
o veiculo se aproxima da regido de reentrada para o satélite ser incinerado na atmosfera terrestre. Dessa
forma, € possivel retirar o satélite da regido geoestaciondria no final de sua vida ttil de forma sustentavel,
pois a propulsao utilizada pela vela usa a fonte de energia proveniente do Sol, que € uma fonte de energia
limpa e abundante. Porém, h4 uma limitagdo da tecnologia para produzir uma vela com relacao A/m
muito grande, como alguns valores mostrados na Figura 4(a), para forgar o crescimento da excentricidade
para altos valores. Veja que a Figura 4(b) mostra que ¢ possivel amplificar o crescimento da inclinagdo

para menores valores da relagdo A/m, porém para um intervalo de tempo superior ao da Figura 4(a).

\
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Figura 4 — (a) e versos tempo para diferentes valores de area massa. (b) i versus tempo para diferentes valores de area

. i MW 1l
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A/m=25 m"2kg Am=30 m" kg —— Am=20m"2kg

Fonte: Elaboracao propria

A Figura 5 mostra a posi¢ao do perigeu, isto €, a posi¢ao do satélite quando ele se encontra mais
proximo da Terra. Para o valor de A/m=25 o satélite se aproxima da regido de reentrada (reta horizontal
na cor violeta)- regido 120 km acima da superficie da Terra. Para o valor A/m=30 o satélite realmente
entra na regiao do arrasto atmosférico e, dessa forma, o objeto serd incinerado durante a reentrada. Este
¢ o objetivo de usar a vela solar, para direcionar o satélite para que ele possa reentrar na atmosfera da

Terra para ser incinerado.

Figura 5 — Posigdo do perigeu (»_p) versos tempo para diferentes valores de area massa. Da mecanica celeste temos que

n =a(l—e).
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— Am=20m"2kg Am=25m"2kg
Am=30m"2kg

Fonte: Elaboragdo propria

6.2 SIMULACAO 2 - SATELITE DESATIVADO (DETRITO ESPACIAL)
INTELSAT I, foi o primeiro satélite comercial de comunicagdes colocado em drbita geossincrona
da Terra, em 6 de abril de 1965, até ser desativado em janeiro de 1969 e tem estado em orbita inativo

(lixo espacial) desde entdo. Os dados orbitais foram obtidos do sitio https://www.privateer.com/. Dados
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orbitais: a=42170,3 km, e=0,0006, i=3,8038 graus, 2 =85,9517 graus e w=65,9046 graus. Comparando
os dados orbitais do caso da simula¢do 2 com a simulagdo 1, note que no caso da simulagdo 2, esses
dados sdo ligeiramente diferentes do caso 1, aqui a inclinacdo foi elevada para i=3,8038, pois na orbita
geossincrona a inclinacdo e a excentricidades sao quase zero. Neste caso, as Figuras 6(a) e (b) mostram
um comportamento semelhante aos das Figuras 4 (a) e (b). No geral, os satélites ou detritos que estao na
regido GEO se comportam de maneira semelhantes, esses objetos podem permanecer em Orbita por
centenas de anos, ver figura 3(a) em Carvalho, Vilhena de Moraes e Prado (2022), entdo para realizar o
processo de mitigacao € necessario a utilizagao de propulsao para retirar os detritos da regiao GEO. No
caso apresentado aqui, n6s usamos a vela solar como um mecanismo propulsor que utiliza a fonte de

energia do proprio Sol, o que pode contribuir com a limpeza do ambiente espacial de forma sustentavel.

Figura 6 — (a) e versos tempo para diferentes valores de area massa. (b) i versus tempo para diferentes valores de area
massa.
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Fonte: Elaboragdo propria

6.3 SIMULACAO 3 - SATELITE DESATIVADO (DETRITO ESPACIAL)

INTELSAT 704, ¢ um satélite desativado que foi enviado para uma 6rbita cemitério, uma regiao
acima da GEO. Os dados orbitais foram obtidos do sitio https://www.privateer.com/. Dados orbitais:
a=42474,6 km, e=0,0015, i=9,4498 graus, (2=45,8469 graus e w=_86,1365 graus. Note que as condigdes
inicias sdo ligeiramente diferentes dos casos anteriores, agora o semieixo maior, a excentricidade e a
inclinagao foram alteradas para colocar o detrito numa orbita cemitério usando algum mecanismo de
propulsdo. Se aumentarmos a area do detrito acoplando uma vela solar, notamos que, neste caso, com o
valor de A/m=25 o detrito atinge a regido de reentrada (ver Figura 7), diferente do que ocorreu no caso

da simulacao 1, basta comparar as Figuras 5 e 7.
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Figura 7 — Posigdo do perigeu (»_p) versos tempo para diferentes valores de area massa. Da mecénica celeste temos que

r, =a(l—e).
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Fonte: Elaboracdo propria

Por fim, mostramos que com o auxilio de uma vela solar podemos fazer com que a excentricidade
do detrito seja amplificada para que o objeto se aproxime da regido de reentrada para ser incinerado na
atmosfera da Terra. Analisando as condigdes iniciais da simulagdo 3, que mostra os dados de um detrito
numa Orbita cemitério, podemos concluir que com uma pequena vela solar ¢ possivel também fazermos

o processo de mitigacao elevando o detrito para uma 6rbita cemitério.

7 CONCLUSOES

Neste trabalho, analisamos as caracteristicas de detritos espaciais em oOrbita da Terra.
Apresentamos uma analise do relatorio anual da ESA de 2022 em que os dados referentes a quantidade
de detritos em diferentes tipos de oOrbitas sdo explorados. Comentamos a respeito das causas e
consequéncias desses objetos que apds o seu tempo de vida 1til se tornam um problema para as missoes
espaciais € o ambiente espacial. No relatério da ESA ¢ comentado a necessidade da criagdo de um
subconjunto de medidas de mitigacao de detritos espaciais internacionalmente aceitas € propde incentivar
missdes e medidas sustentdveis para enfrentar a problematica global dos detritos espaciais, cabe as
nagoes, operadores e fabricantes individuais, implementarem esfor¢os para tornar o espaco proéximo a
Terra sustentavel a longo prazo. Modelamos matematicamente as principais for¢cas que atuam na Orbita
do detrito espacial, a saber, a pressao de radiagdo solar, o achatamento nos polos da Terra e a perturbacao
do terceiro corpo. Integramos as equacdes de movimento obtidas via software Maple, usando os dados
orbitais de detritos reais obtidos do sitio https://www.privateer.com/. Usamos a vela solar para realizar o
processo de mitigacdo de detritos espaciais de forma sustentavel. Mostramos que € possivel usar a vela
solar para a remocao de detritos espaciais, quer seja amplificando a excentricidade para forcar o detrito

a reentrar na atmosfera da Terra ou direcionando para uma 6rbita cemitério.
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