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SOUSA, R.R. Estudo de Manobras Evasivas com perturbacoes orbitais. 2015. Disser-
tagdo (Mestrado em Fisica) - Faculdade de Engenharia do Campus de Guaratingueta,
UNESP, Universidade Estadual Paulista, Guaratingueta, 2015.

Resumo

Neste trabalho, estudamos o problema da viabilidade de missoes espaciais em ambiente
de detritos espaciais. Geralmente, um veiculo espacial em curso de colisao com um detrito
espacial é destruido ou danificado e tem sua missao prejudicada. A preservacao destas
missoes depende da capacidade do satélite de evitar a colisao, como por exemplo, através
de uma manobra orbital conhecida como manobra evasiva. Neste estudo, estabelecemos
estratégias de manobras evasivas realizadas por um satélite através de um sistema de pro-
pulsao, cuja eficiéncia é medida por parametros tecnolégicos. Os parametros tecnologicos
sao configurados no planejamento da missao, e descrevem a quantidade de combustivel a
bordo e a capacidade de expelir propelente do sistema de propulsor. As manobras eva-
sivas foram estudadas para serem aplicadas de tal forma que o satélite escape do detrito
espacial sem a evasao da sua Orbita nominal de missao, e para este objetivo, incluimos
uma propulsao de controle e tratamos o sistema de propulsao como uma perturbacao na
orbita do satélite. Também foi estabelecido, para realizar manobras evasivas econdémicas,
uma propulsao que ¢ ligada em uma fracao do tempo total disponivel para a manobra.
Esta fracao de tempo é definida como um tempo de pulso de propulsao. As manobras
evasivas sao estudadas por simulacoes numéricas da dinamica de um detrito e um veiculo
espacial sob a acao da forca gravitacional da Terra e de perturbagoes orbitais oriundas
de um sistema de propulsao e da atmosfera da Terra. Nestas simulacoes calculamos as
condigoes de colisao do detrito e do satélite, que ocorrem ao redor da Terra, e utilizamos
para criar catalogos de parametros tecnologicos acessiveis ao satélite para escapar destas
colisoes.

PALAVRAS-CHAVE: Detritos espaciais, Manobras evasivas, Sistema de propulsao,

Perturbacdes, Arrasto atmosférico.



SOUSA, R.R. Study of evasive maneuvers considering orbital perturbations. 2015. Dis-
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Abstract

We studied the problem of the viability of space missions in debris environment space.
Generally, a space vehicle in collision course with a space debris is destroyed or damaged
and has impaired their mission. The preservation of these missions depends on the satel-
lite capacity to avoid the collision, for example by an orbital maneuver known as evasive
maneuver. In this study, we established strategies evasive maneuvers performed by a sa-
tellite via a propulsion system, whose efficiency is measured by technological parameters.
Technological parameters are set in the planning of the mission, and describe the amount
of fuel on board and the ability to expel propellant propulsion system. The evasive ma-
neuvers were studied to be applied in such a way that the satellite escape the space debris
without evasion of its nominal orbit mission, and for this purpose, include a propulsion
control and treat the propulsion system as a disturbance in the orbit of satellite. It has
also been established, to perform evasive maneuvers driven, propulsion which is connected
at a fraction of the total time available for the maneuver. This fraction of time is defined
as a propulsion pulse time. The evasive maneuvers are studied by numerical simulations of
the dynamics of a debris and a vehicle space under the action of the Earth’s gravitational
and orbital perturbations arising from a propulsion system and the Earth’s atmosphere.
In these simulations calculate the debris of the collision conditions and the satellite, which
occur around the Earth, and used to create technological parameters catalogs accessible

to the satellite to escape these collisions.

KEYWORDS: Debris, Evasive maneuvers, Propulsion system, Pertubations, Drag.
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Capitulo 1

Introducao

Devido ao grande nimero de detritos espaciais em o6rbita da Terra, o perigo de colisao
com um satélite operacional tem aumentado muito ao longo dos anos. De fato, desde
1996, tem sido relatadas colisoes entre satélites e detritos espaciais, e nos anos de 1999
e 2000, houveram sérios alertas sobre a possibilidade de colisao com a constelagao de
satélites chamada de Iridium (Rossi et al., 1999, 2000). O caso mais dramético ocorreu
em fevereiro de 2009 quando o satélite Iridium 33 colidiu com o Cosmos 2251, que ja
estava fora de operacao. Este evento gerou uma nuvem de detritos espaciais incluindo
cerca de 2000 fragmentos maiores que uns poucos centimetros (Jesus et al., 2012). Esse
assunto é tao relevante que em outubro de 2013 foi apresentado o filme Gravidade. Esse
filme conta a estoria de um acidente em que astronautas, ao fazerem manutencao fora do
onibus espacial, sao surpreendidos por restos de um satélite.

O Comando Estratégico Americano (United States Strategic Command — “USSTRAT-
COM?”) possui um catélogo com cerca de 16 000 objetos que vao de 5 cm a 1 m de tamanho.
Tais objetos estao orbitando em torno de mil quilémetros de altitude até as orbitas geo-
estacionarias.. A partir deste catélogo e de outros servicos, é possivel obter informacoes
sobre aproximagcoes perigosas que possam envolver um determinado satélite em operacao,
de forma que o operador do satélite pode decidir se faz, ou nao, uma manobra evasiva
para fugir da colisao.

Estudos mostram que nas faixas de altitude de 900 km a 1400 km, a proliferacao de
detritos espaciais tem um carater autossustentavel, ou seja, mesmo que nao sejam inseridos
novos objetos na regiao, a colisao entre os objetos ja existentes aumenta o ntimero de
detritos (Kessler, 1991; Rossi et al., 1994, 1997). Ou seja, é importante considerar, no
estudo dos detritos espaciais, a fragmentacao provocada pela colisao entre os proprios
detritos espaciais.

Para entender o efeito de colisoes em baixa gravidade e alta velocidade, podemos usar
estudos sobre formagao planetiria a partir de planetesimais como o de Greenberg et al.
(1978) e estudos sobre evolugao colisional de asteroides como os de Farinella et al. (1992).

O cinturao principal de asteroides do Sistema Solar ¢ um bom exemplo de laboratorio
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para o estudo da evolucao dos detritos espaciais. Podemos usar o trabalho de Bagatin
and Petit (2001) para entender a distribui¢ao de tamanhos gerados pela fragmentacao dos
satélites, guardando as devidas proporgoes de impacto e massas.

Devido ao crescente risco de colisao entre satélites e detritos espaciais nos proximos
anos (Rossi et al., 2009), maneiras efetivas de remogao dos detritos, junto com o de-
senvolvimento de manobras evasivas, sao praticas que vem se tornando cada vez mais
importantes. Analisar o risco que os detritos espaciais representam aos veiculos espaciais
é ainda um desafio para ciéncia e tecnologia, visto que o rastreamento e deteccao de de-
tritos espaciais milimétricos é dificil ou impossivel pelos radares e telescopios 6ticos das
agéncias espaciais. Apenas a partir de dados extraidos de satélites LDEF (Long Duration
FEzposure Facility) expostos em Orbita e depois recuperados, fornecem uma distribuicao es-
tatistica da quantidade e da direcao do fluxo de detritos espaciais que nao sao detectaveis
por estes radares (Kessler and Cour-Palais, 1978).

Modelos de evolucao da populacao de detritos espaciais devem levar em conta os frag-
mentos nao catalogados e as forcas dissipativas que agem sobre eles no ambiente de ope-
racao das missoes espaciais. Estas forcas podem ser o arrasto atmosférico, o achatamento
da Terra, a perturbacdo da Lua e o efeito de maré planetario. Podemos identificar trés
regioes em que existem satélites em torno da Terra, a regiao de satélites de orbita baixa
(LEO — Low-altitude Earth Orbit) cuja altitude vai de 160 km & 2 000 km, a regido de
satélites de orbitas médias (MEO — Medium-altitude Earth Orbit) cuja altitude vai 2 000
km até 35 800 km, e a regido dos satélites geoestacionarios (GEO — Geostationary Earth
Orbit) com a altitude acimea de 35 800 km (Vatalaro et al., 1995) até o fim da zona de
influéncia do campo gravitacional da Terra. Satélites nessas regioes orbitais sofrem varios
tipos de perturbagoes e, devido a distancia da Terra, existem certas perturbagoes que sao
dominantes para cada regiao. Essas perturbac¢oes desviam o satélite de sua érbita nomi-
nal. E assim como os satélites, as particulas de detritos espaciais também estao sujeitas
as estas perturbacoes.

A consequéncia desses efeitos nos detritos é que previsoes de colisdes podem ser calcu-
ladas erroneamente se nao forem consideradas as perturbacoes especificas de cada regiao.
Na regido LEO, o arrasto atmosférico (Jacchia, 1960; Delhaise, 1991; Bezdék and Vokrouh-
licky, 2004; Colombo and McInnes, 2012) pode ser a maior perturbagao, dependendo da
altitude do satélite. Na regiao MEO, a perturbacao devido a nao esfericidade da Terra
(Bertachini de Almeida Prado, 2003; Colombo and Mclnnes, 2012) provoca a maior per-
turbagao. E na regido GEO, a perturbacao devido a Lua (Valk et al., 2009; Lara et al.,
2012) ¢ mais intensa no caso dos detritos espaciais. Como em cada uma dessas regioes
a perturbacao orbital é predominante diferente, os calculos das manobras evasivas sao
diferenciados quando levado em conta cada uma dessas perturbagoes.

Neste trabalho, é proposto o estudo de manobras evasivas para evitar colisoes de um ou

mais detritos espaciais com um satélite em que ambos estao sob a acao de forcas dissipa-
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tivas presentes em suas Orbitas. Na estratégia das manobras evasivas, estao envolvidas a
forca de um sistema de propulsao e da perturbagao do arrasto atmosférico, com o objetivo
de que o problema se torne mais realista do ponto de vista fisico e que tenha uma solucao

mais segura.

1.1 Objetivos

O objetivo geral desse trabalho, é desenvolver manobras evasivas levando em conta pertur-
bacoes orbitais, inclusive a forca dissipativa mais relevante na regiao de operacao espacial
LEO. Especificamente, para este trabalho, vamos apresentar e utilizar a metodologia
usada em Jesus et al. (2012) para realizar as manobras evasivas, levando em conta a forga
perturbativa do arrasto atmosférico. Além disso, avaliamos a possibilidade de tratar o
sistema de propulsao como uma perturbacao para a realizacao das manobras evasivas mais
economicas, e, aplicando um sistema de propulsao de controle, evitar a retirada do satélite
de sua orbita circular de missao. Com uma modelagem mais proxima dos efeitos reais de

um sistema, esperamos melhorar a aproximagao do trabalho de Jesus et al. (2012).

1.2 Organizagao do trabalho

O trabalho é apresentado da seguinte forma: No Capitulo 1, apresentamos uma introducao
geral sobre o tema de estudo, os objetivos gerais e especificos. No Capitulo 2, é apresentado
um levantamento bibliografico sobre as questoes dos detritos espaciais, das manobras
evasivas e da inclusao das perturbacoes na dinamica relativa de dois objetos. No Capitulo
3, introduzimos os conceitos principais como a definicao de manobras evasivas, de detritos
espaciais e a preocupacao das agéncias espaciais com o tema. No Capitulo 4, apresentamos
a fundamentacao matematica sobre a dinamica relativa do satélite e do detrito espacial,
de como tratar o sistema de propulsao como uma perturbacao e como acrescentar a
perturbacao do arrasto atmosférico na dinamica relativa destes objetos. No Capitulo 5,
apresentamos os resultados das simulagoes numéricas, assim como a estratégia para a
construcao da dindmica relativa de colisao com e sem o arrasto atmosférico. Também
mostramos os resultados de manobras evasivas realizadas com o sistema de propulsor
tratado como uma perturbacao diante do risco de colisao iminente. Por fim, no Capitulo

6, esta a conclusao.
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Capitulo 2
Revisao Bibliografica

E imprescindivel para o sucesso das manobras evasivas, que se conheca os objetos dos
quais se deseja escapar, neste caso, os detritos espaciais. E importante conhecer como os
detritos estao distribuidos no espaco ao redor da Terra, os seus tamanhos e a evolucao da
populacao. Estudos apontam para o aumento das colisoes entre os detritos espaciais, em
um tipo de reacao em cadeia, correspondente a um crescimento exponencial de objetos or-
bitais nao uteis (Kessler and Cour-Palais, 1978). Satélites de longa duragao como o LDEF
(Long Duration Exposure Facility), expostos em oOrbita e depois recuperados, fornecem
uma distribuicao estatistica da quantidade e da direcao do fluxo de detritos espaciais nas
regioes orbitais.

Estes dados estimularam trabalhos numéricos com respeito a populagao dos detritos es-
paciais. Kessler e cooperadores foram pioneiros no ajuste de dados do LDEF e concluiram
que existem milhares de objetos maiores que 10 c¢m, além de uma imensa quantidade de
objetos menores (Kessler, 1989). Outros trabalhos mostraram que os micro detritos sdo
predominantes e o fluxo de detritos espaciais chegam a uma populacao de 70.000 objetos
em Orbitas LEO (Kessler, 1991). Cordelli et al. (1998) criaram um modelo numérico da
evolucao da populacao de detritos espaciais de massas maiores que 1 mg e encontraram
diversas faixas de crescimento de populagdo, desde linear a exponencial (Cordelli et al.,
1998).

Segundo Davis, o processo das colisoes miituas de altas velocidades perturba a evolugao
de longo alcance das distribui¢oes por tamanho dos DE (Davis et al., 1989, 1994). O
satélite francés Cerise em operacao foi fortemente danificado quando colidiu com um
fragmento do corpo do foguete Ariane. Além desse acidente, outros acidentes menores e
muitos outros nao catalogados tém ocorrido durante varios anos.

A energia cinética associada ao movimento de um detrito de poucas gramas, conver-
tida no impacto desta com outro corpo, corresponde aquela de uma granada de mao e
pode destruir uma espaconave nao protegida. Obviamente, a consequéncia destas colisoes
produziria uma nuvem com muito mais objetos resultados de uma reacao em cadeia, fato

que aumentaria a probabilidade de novas colisoes. Simulagoes numéricas mostram que,
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se a taxa de atividade espacial for mantida nos padroes atuais, a quantidade de detritos
espaciais continuard crescendo, criando um cinturao de particulas em torno da terra, se-
melhantemente a um cinturao de asteroides, o que seria suficiente para desencadear uma
reacao em cadeia em torno de 2 ou 3 vezes a populacao atual dentro de 20 a 50 anos
(Rossi et al., 1994). A Agéncia Espacial Europeia afirmou que “a produgao de detritos es-
paciais auto-sustentével por colisoes é de longo prazo. Contudo, corresponde maior parte
do perigo de longo prazo que inviabilizara toda atividade espacial no mundo. Portanto,
este mecanismo requer estudo ulterior e cuidadoso” (Debris, 1988).

As manobras espaciais com objetivo de escapar de iminentes colisdes com objetos espa-
ciais estao incluidas no contexto das manobras orbitais. Estas manobras sao comumente
utilizadas nas missoes espaciais, envolvendo objetos operacionais (satélites, sondas, oni-
bus espaciais, estagdo espacial internacional, etc.) diante de uma provavel colisdo com
objetos espaciais nao operacionais (detritos espaciais). O estudo de manobras de evasao
realizado tem uma abordagem muito singular no trabalho de Jesus et al. (2012).

Em Jesus et al. (2012), foi explorada a possibilidade de se fazer uma manobra rapida
em um satélite operacional para evitar a colisao com um detrito espacial. Para calculo do
tempo de desvio, o trabalho leva em conta as equacoes de movimento relativo de Clohessy-
Wiltshire e parametros tecnoldégicos, tais como velocidade de exaustao dos gases, fator de
poténcia do motor foguete e do fator de massa do satélite. O trabalho mostra que ha uma
infinidade de possibilidades de colisao, mas que as caracteristicas fisicas e tecnolégicas do
fendémeno terminam limitando o conjunto de condicoes iniciais de colisao, que é infinito.
Entao, o trabalho mostra que é possivel encontrar parametros tecnolégicos que permitam
a implementacao de manobras evasivas de colisdoes com detritos de diversos tamanhos,
chegando até a ordem de centimetros. Mostrou também que ¢ possivel controlar o gasto
de combustivel da missdo espacial através desses parametros, viabilizando a missao. O
trabalho de Clohessy e Wiltshire (1960) determinou as equagbes da dinamica relativa
entre dois objetos espaciais sujeitos ao campo gravitacional da Terra com a restricao da
proximidade destes objetos e que um deles esteja em orbita circular (Clohessy, 1960),
mais detalhes serao dados sobre este trabalho na secao do modelo matemaético.

Nos trabalhos de Clohessy e Wiltshire e Jesus et al. (2012) ndo foram incluidas
nenhuma forca de perturbacao. A inclusao das perturbacoes na dindmica relativa de
Chohessy e Wiltshire se iniciou com o trabalho de Leonard et al. (Leonard, 1986; Le-
onard et al., 1989) com a inclusdo do arrasto atmosférico com o objetivo de avaliar o
controle de formacao de voo de dois satélites operacionais. Os trabalhos de Carter e
Humi (Carter and Humi, 2002) aperfeigoaram o modelo de Leonard e reescreveram uma
forma fechada para as equacoes de Clohessy-Wiltshire devido as perturbacoes do arrasto
atmosférico com diferentes modelos de densidade atmosférica. Baseado em algumas supo-
si¢oes a anélise da dinamica relativa com o arrasto atmosférico, é feita com a integracao de

simples equagoes diferenciais. Schweighart e Sedwick (2002) (Schweighart and Sedwick,
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2002) também desenvolveram um conjunto de equagdes diferenciais para o movimento
relativo, mas, agora, com a inclusao do achatamento da Terra incluido o efeito J2. A
grande maioria destes trabalhos incluem os efeitos perturbativos para estudar a formagao
de voo de satélite ou para manobras de rendezvous. A preocupacao com a realizacao das
manobras evasivas s6 aumentou no inicio do século 21, com a ameaca da colisao com de-
tritos espaciais cada vez mais presente. Desta forma, existe pouco material na literatura

aberta publicado com respeito a este tema.
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Capitulo 3

Conceltos Prévios

3.1 Manobras Orbitais

As missoes espaciais realizadas por veiculos operacionais requerem a implementagao de
manobras orbitais nas diversas regioes do espaco. Estas manobras sao indispenséveis para
se alcancar os objetivos da missao. Uma manobra orbital é a transferéncia de um veiculo
espacial de uma oOrbita para outra por meio de mudancas da sua velocidade orbital. Mais
especificamente, dizemos que elas sao realizadas pela atuacao do sistema de propulsao
que alterard o estado inicial de veiculo espacial, definido pela sua posicao, velocidade e
massa (7, U,, Mm,) num instante inicial, ¢,, para outro estado, definido pelas suas respec-
tivas variaveis de estado (7, U, my) num instante final, t; > ¢,. Definidas desta forma,
as manobras orbitais assumem a nomenclatura de transferéncias orbitais, as quais sao
realizadas para se atender a determinados objetivos. A dinamica associada as manobras
espaciais é definida pelas leis de Newton e de Kepler, geralmente, dando énfase ao pro-
blema de dois corpos ideal ou perturbado, ao problema de trés corpos com suas variacoes
e ao problema de N-corpos. E uma dinamica néo linear que nio oferece solucio analitica
para o problema perturbado, nem para o problema de N-corpos, mas que possui inimeros
caminhos da Fisica-Matemaética que permitem abordagens semi-analiticas ou mesmo algé-
bricas para o problema. Esta dinamica que trata apenas do problema orbital é chamada
de Dinamica Orbital, que rege o movimento orbital dos objetos espaciais (artificiais, como
veiculos espaciais, por exemplo, e naturais, como planetas, detritos espaciais, etc.).

As aplicacoes destas manobras sao diversas dentro das atividades espaciais, lidando
com problemas desde as longas viagens interplanetéarias (missoes Voyager I e I, Pioneer,
Galileo, etc., sondas dos programas norte americano, russo e japoneés, etc.) até as pequenas
correcoes de orbita de um satélite artificial da Terra. O posicionamento de satélites
artificiais em 6rbitas geoestacionérias, o deslocamento de uma estacao espacial, as missoes
de rendezvous, as missoes de interceptacao, etc. sao também exemplos de aplicacoes das

manobras orbitais.
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No contexto brasileiro, podemos exemplificar o posicionamento, a operacao e a ma-
nutencao em orbita dos satélites de Sensoriamento Remoto (SSR1, SSR2, entre outros),
dos satélites Sino-Brasileiros de Recursos Terrestres (CBERS 1 a 4). Através dos servigos
dos satélites, a sociedade mundial tem acesso a informagcdes que permitem, por exemplo,
a previsao do tempo, o sensoriamento remoto de grandes regioes, as telecomunicacoes
(celular, internet, TV, etc.), o estudo de sistemas astronémicos, entre outros.

A Dinamica Orbital é uma sub-area de conhecimento da Mecanica Celeste, pois trata
da parte especifica orbital dos objetos espaciais em torno da Terra e também da exploracao
espacial. E importante ser dito que desde a corrida espacial, iniciada com o lancamento
do Sputnik em 1957, a Mecanica Celeste se fortaleceu com a criagao de um grande cabedal

tedrico para aplicacoes nas manobras espaciais.

3.2 Detritos Espaciais

Veiculos espaciais possuem tempo de vida operacional limitado. Na maioria dos casos,
depois de cumprir o tempo previsto de sua vida 1util, realizando a missao em o6rbita, o
veiculo espacial torna-se num artefato sem funcao tutil. Em alguns casos, com a atuacao
de forcas dissipativas o veiculo perde altitude e com combustivel interno faz manobras
de corregao. Com o uso completo do combustivel, ndao ha mais como corrigir a érbita e
o veiculo espacial perde a utilidade, tornando-se um detrito espacial. Além disso, ainda
em Orbita, a vida util dos seus equipamentos internos também vai se esgotando ao longo
do tempo da missao espacial. Depois de um tempo em Orbita decrescente pela acao das
forcas dissipativas, em alguns casos, ocorre a sua reentrada na atmosfera que na maioria
dos casos consome o corpo do veiculo e, neste caso, nao é um risco para a populacao da
Terra. Isto porque se o corpo do detrito é consumido, nao resta densidade suficiente do
material para ameacar a vida na Terra. As fontes principais de detritos espaciais sdo: 1)
detritos produzidos pelo homem (human debris) e; 2) detritos produzidos pela natureza
(natural debris); As fontes secundérias sdo as que geram detritos a partir de colisoes
entre eles, que produz fragmentos de detritos menores do que os originais, as explosoes
nao induzidas de veiculos espaciais e as colisoes de detritos com veiculos espaciais. Os
detritos produzidos pelo homem sao aqueles resultantes das atividades espaciais que geram
partes e fragmentos de espacgonaves deixados para tras nos lancamentos, ferramentas e
luvas perdidas em atividades extra-veiculares, estigios de foguetes, explosoes induzidas de
veiculos, vazamentos de combustivel, escape de tinta de fuselagem, atividade de satélites
militares com armas anti-satélites, etc. Os detritos naturais sao aqueles resultantes de
processos naturais que aconteceram em épocas remotas e/ou acontecem atualmente no
universo. Exemplos deste tipo de detritos sao: poeira cosmica e gas deixado por passagem
de cometas proximo da Terra (estes formam meteoroides), meteoros, particulas diversas

do espaco sideral que sao capturadas pelo campo gravitacional terrestre. Neste sentido,
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consideramos todos os corpos e particulas capturados pelo campo gravitacional terrestre,
como sendo detrito espacial.

Segundo a Agéncia Espacial Europeia (ESA), desde o langamento do Sputnik, mais
de 4.600 lancamentos deixaram em o6rbita cerca de 6.000 satélites, dos quais, atualmente,
cerca de 800 estao em operacao. Os demais sao lixo espacial, distribuido em diversas
camadas, entre elas, aquelas de operacao das missoes espaciais. Neste caso, as manobras
e Orbitas realizadas em missoes espaciais podem interceptar as manobras destes detritos,
o que possibilitaria a colisao entre os objetos espaciais. Os detritos movimentam-se com
velocidades relativas grandes, o que lhes confere energia suficiente para gerar acidentes
de grandes propor¢oes com veiculos espaciais e poderao ocasionar perdas de vidas da
tripulacao e cifras de milhares de doélares.

Analisar o risco que os detritos espaciais representam aos veiculos espaciais em opera-
cao ¢ ainda um desafio para a ciéncia, visto que o rastreamento e detecgao de detritos de
dimensoes menores que 10 cm ¢é dificil, ou quase impossivel, pelos melhores radares e te-
lescopios Oticos. As Agéncias Espaciais internacionais mantém centros de observagoes dos
detritos maiores que 10 cm com observacoes exaustivas e diarias. Um exemplo importante
é a operagao do telescopio de detritos espaciais da agéncia espacial europeia (ESA Space
Debris Telescope), que fornece dados dos detritos através de catalogos de observacao que
sao utilizados para a validacao de modelos de evolucao da populacao dos detritos e para
a avaliacao de risco de colisdo com veiculos operacionais. Segundo estas observacoes, atu-
almente, existem cerca de 18.000 objetos maiores que 10 cm, 200.000 objetos entre 1 cm
e 10 cm e mais de 330 milhoes de objetos menores que 1 cm.

A grande preocupacao das Agéncias Espaciais internacionais estd na frequéncia das
colisoes detrito-detrito que geram detritos secundarios menores. Ao aumentar a atividade
espacial, aumenta-se a quantidade de detritos secundarios em uma reacao em cadeia
e quando a taxa de deposicao destes detritos for maior do que a taxa de entrada na
atmosfera, uma espécie de cinturao artificial se forma ao redor da Terra, inviabilizando
o espaco de valor operacional para as missoes espaciais. A vida dos detritos espaciais
em Orbita depende das suas taxas de remocao e deposicao. O principal meio de remocao
dos detritos é o arrasto atmosférico da Terra, que os leva a reentrada na atmosfera e sao,
na maioria das vezes, destruidos pelo atrito. Porém, o arrasto atmosférico é limitado
as orbitas do tipo LEO (Orbitas Baixas da Terra). Em orbitas médias (MEO) e grandes
altitudes (GEO) os detritos levam centenas ou milhares de anos para reentrar na atmosfera
da Terra. A taxa de criacao devida aos lancamentos orbitais é altissima e supera a taxa
de remocao o que leva ao crescimento da populagao de detritos espaciais.

No gréfico da Figura (3.1), exibimos a distribuigcao de detritos espaciais por ano, desde
o lancamento do Sputnik, em 1957. Verifica-se uma taxa crescente de detritos derivados
de qualquer fonte das operacoes humanas catalogadas.

Devido a difracao dos lasers dos telescopios, nao é possivel a deteccao de detritos
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= Total de Objetos

— Detritos Fragmentados

13000 — Espago naves

12000 Detritos de atividades espaciais

— Dejetos de foguetes

Quantidade de Objetos

Figura 3.1: Namero de objetos catalogados por ano pela NASA. Fonte: NASA/
The Orbital Debris Quarterly News, 2013. Os objetos catalogados em 2013 estao
no total de 17000 objetos oriundos de fragmentagdo de outros detritos espacias (curva
rosa), oriundos de dejetos de espaco-naves (curva azul), de missdes extra-veiculares de

astronautas (curva laranja), e por tltimo de restos de foguetes espaciais (curva verde).

menores do que 10 cm. Para se ter uma estatistica da sua quantidade, usa-se placas
detectoras acopladas aos veiculos espaciais, com as quais ocorre colisao destes objetos
menores. Depois, calcula-se o nimero de colisio por unidade de area, etc. E desta
forma que se faz uma estimativa da ordem de centenas de milhdes de detritos mintsculos
existentes nas regioes em LEO. Outro aspecto importante que nao pode ser desconsiderado
¢ o risco de queda de detritos maiores em regides habitadas da Terra. A Figura (3.2),
mostram dois detritos espaciais que cairam no Brasil. Felizmente, nao ocorreu um acidente
com humanos, mas poderia acontecer, visto que as quedas destes objetos sao muitos

frequentes no globo terrestre.

Entendemos que se nao houver um controle mais eficaz das atividades espaciais, atre-
lado a politicas de remocao ou de nao deposicao de detritos espaciais, em poucas décadas
os detritos espaciais constituir-se-ao em mais uma fonte de risco para a vida humana na
Terra. Atualmente, os detritos espaciais ja interferem nas telecomunicacgoes e em ativida-

des outras de satélites espaciais.

3.3 Manobras evasivas

Manobras evasivas sao especificamente implementadas através do sistema de propulsao do

veiculo espacial, frente a uma colisao iminente com um detrito espacial. Acidentes podem
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Figura 3.2: Detritos espaciais que cairam no Brasil: i esquerda um detrito espa-
cial de 3 kg, a queda do objeto aconteceu no estado de Sao Paulo, & direita um tanque
de nitrogénio que caiu em Mato Grosso do Sul. Estes objetos quase nao foram danifi-
cados na sua reentrada e poderiam ser um risco enorme para areas populosas. Fonte:
http://gl.globo.com/, 2014.

ser evitados com a implementacao destas manobras e tudo isto depende da eficiéncia
da manobra e da tecnologia associada a missao. Uma missao espacial nunca pode abrir
mao de uma politica de manobras evasivas, sob a pena de perder o veiculo espacial,
além de vidas humanas e nao cumprir os objetivos da missao. Uma manobra evasiva
pode ser realizada através da atuacao do sistema de propulsao, que demandara consumo
de combustivel a bordo. As manobras evasivas implementadas através de um sistema
propulsor podem ser de duas categorias. A primeira é aquela na qual os propulsores
aplicam uma for¢ca num intervalo de tempo considerado muito pequeno em relacao ao
periodo da 6rbita e de grande magnitude. Esta manobra é dita ser impulsiva. A segunda
é aquela na qual os propulsores aplicam uma forca considerada nao instantanea e de
magnitude considerada nao elevada, que opera ao longo do arco de queima. Esta manobra
é dita ser continua.

O Dr. Heiner Klinkrad especialista em detritos espaciais do Centro Europeu de Ope-
racdes Espaciais (ESOC), Darmstadt, Alemanha diz: “E agora pratica comum que os
satélites que orbitam proximo da Terra transportem uma reserva de combustivel apenas
para efetuar as manobras de evasao durante a vida util” (Klinkrad, 2005).

E neste contexto que o estudo do problema da realizacdo das manobras evasivas é
fundamental para as missoes espaciais em ambientes de alto risco de colisao com detritos
espaciais.

A tabela (3.1), mostra uma série de manobras evasivas que foram implementadas entre

2011 e 2012 para a Estacdo Espacial Internacional (ISS) frente a ameacas reais de colisao

26



com detritos decorrentes de outros objetos espaciais, que no passado, eram componentes

de veiculos espaciais em operacao.

Tabela 3.1: Riscos recentes de colisoes de detrito espaciais com a Estacao Espacial Inter-
nacional (ISS). Fonte: Adaptado de NASA/ The Orbital Debris Quarterly News, 2013.

Data da Manobra ou do encontro préximo | Objeto Evitado

2 de Abril de 2011 | Fragmento de detrito da Cosmos 2251

13 de Janeiro de 2012 | Fragmento de detrito gerado na missao Iridium 33
28 de Janeiro de 2012 | Detrito gerado a partir de Fengyun-1C
24 de Margo de 2012 | Fragmento de detrito da Cosmos 2251

3.4 Perturbacoes

A dinamica de um corpo que esta sujeito a forca gravitacional da Terra é descrita pela
solucao do problema de dois corpos. A solucao deste problema é a mais simples da
dindmica do sistema solar, e ela revela que as leis de Kepler sao consistentes e que o
movimento orbital do corpo pode ser qualquer uma das conicas conhecidas: circulo, elipse,
hipérbole e parabola. O que determina a forma, a orientacao e o tamanho da 6rbita é a
velocidade e a posicao do corpo que estao relacionadas com seis constantes de integracao
conhecidas como elementos keplerianos da 6rbita. Estes elementos sao: o semieixo maior,
excentricidade, a inclinacao, a longitude do n6do ascendente, o argumento do pericentro
e o tempo de passagem no pericentro. Porém, para a descri¢ao real do movimento orbital
destes objetos é preciso incluir outras forcas além da gravidade da Terra. Para um objeto
ao redor da Terra, por exemplo, podemos listar alguns dos efeitos atuantes sobre ele (Roy,
1994): i) Achatamento da Terra, ii) A atragao gravitacional do Sol, Lua e planetas e iii)
A atmosfera da Terra.

Os objetos espaciais proximos a Terra tém como o maior controlador orbital o campo
gravitacional da Terra. Porém, a Terra ¢ achatada em seus polos e isso modifica a sua
distribuicao de massa causando também uma mudanca no seu campo gravitacional. Con-
sequentemente, os termos adicionais ao potencial gravitacional terrestre devido a forma
irao causar mudancas na 6rbita dos objetos que orbitam a Terra.

Quando, o objeto é afastado da Terra torna-se mais proximos ao campo gravitacional
da Lua, do Sol e outros planetas. E a influéncia gravitacional destes corpos devem ser
acrescentas no estudo da dinamica destes objetos. Sendo assim, o problema deixa de ser
de dois corpos para um problema de N corpos que é s6 resolvido numericamente. Alguns

estudos corroboram que objetos com altitudes menores que 1600 km, os efeitos do Sol e
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da Lua sao muito pequenos, porém, para altitudes maiores, as érbitas dos objetos sofrem
modificagoes consideraveis (Roy, 1994).

Existe uma forca chamada de arrasto atmosférico que é devida as colisdes continuas do
objeto com as moléculas de ar, Atomos e os ions que compoem a atmosfera. A intensidade
da forca de arrasto atmosférico depende da atitude e altitude do satélite. Para objetos
que estao abaixo de 150 km esta forca é muito intensa e ela age retirando o objeto da
orbita e o conduzindo a superficie da Terra.

A inclusao de qualquer uma destas forcas para o estudo da dindmica do objeto em
orbita da Terra oferece mais precisao e acuracia. Entretanto, a inclusao destas forcas e
a sua complexidade matemaética, quebra a analiticidade que existe no problema de dois
corpos e as Orbitas nao sao as conicas perfeitas. Embora, em determinadas condicoes estas
forcas sao pequenas comparadas com a for¢a gravitacional e a 6rbita do objeto é apenas
perturbada por elas. Desta forma, pequenas mudancas nos elementos keplerianos da 6rbita

destes objetos podem ser calculadas como consequéncia da atuacao da perturbacao.
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Capitulo 4

Modelo Matematico

4.1 Equacoes de Clohessy-Wiltshire

As equagbes de Clohessy-Wiltshire (1960) modelam o movimento relativo entre dois ob-
jetos proximos que estao sob a acao gravitacional de um corpo principal e uma forca de
perturbacao. Estas equacoes foram obtidas para a aplicacao de uma manobra de rendez-
vous que consiste em dois veiculos espaciais em que, hipoteticamente, se deseja o encontro
ou interceptagao com velocidade relativa nula. A manobra de rendezvous envolve a inter-
ceptacao entre um veiculo controle e o alvo com velocidade relativa estacionaria. Neste
trabalho, vamos assumir que o veiculo interceptador é substituido por um detrito espacial
e que o objetivo agora é realizar o inverso de uma manobra de rendezvous. Desta forma,
o veiculo de controle terd a mesma funcgao, mas agora devera ser capaz de agir com uma
delicada propulsao para evitar a colisao com o detrito espacial, colisao que se caracteriza
como um encontro com velocidade relativa dos objetos diferente de zero.

Na Figura (4.1), temos o sistema de referéncia geocéntrico com coordenadas (X,Y, Z) e
um sistema de referéncia posto no satélite com coordenadas (z,y, z). A posicao do satélite
é dado pelo vetor R. O sistema de referéncia que tem origem no satélite é orientado de
tal forma que o eixo x tem a mesma dire¢ao do vetor R. O eixo y é orientado na diregao
tangencial ao movimento do satélite de tal forma que o plano orbital do satélite contém
os eixos = e y. O eixo z é normal ao plano do satélite e paralelo ao seu momento angular.
O vetor posicao do detrito espacial é medido pelo vetor 7, chamado de vetor posicao
relativo. As equagoes de Chohessy-Wiltshire descrevem a variacao das componentes da

posicao relativa e estas sao (Clohessy, 1960):

i — 2wy — 3wy = fPe — foat (4.1)
i+ 2wi = fre— [ (4.2)
54wy = fPe _ fat (4.3)
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Figura 4.1: Sistema de referéncia co-orbital posicionado no satélite, pelo qual
o detrito espacial é observado. O sistema de referéncia geocéntrico tem coordenadas
(X,Y,Z), o sistema de referéncia posto no satélite tem coordenadas (z,y,z) com suas
direcoes radial, tangencial e normal a 6rbita do satélite. O vetor Réa posicao do satélite
medido no sistema geocéntrico, o vetor i é a posicao do detrito em relagao ao sistema de

referéncia posto no satélite e este vetor representa a dindmica relativa destes objetos.

Estas equacoes sao ditas semi-analiticas, porque foram obtidas através de uma expansao
em Taylor dos termos gravitacionais, na condigdo r/R << 1, o que indica matematica-
mente quanto o veiculo e detrito devem estar proximos. Além disso, a velocidade angular
do veiculo espacial é definida como & = wk , € neste caso é uma constante do movimento
circular do veiculo espacial. Os vetores aceleragoes fDe e fsat sao geradas por uma forga

externa de perturbacao que atuam no detrito e veiculo espacial respectivamente.

4.2 Sistema de propulsao

Para realizar a manobra de evasao, o satélite precisa ser munido de um sistema capaz de
modificar seu estado de movimento. O principio fundamental de um sistema de propulsao
nas missoes espaciais ¢ o de ejecao de gases pelos propulsores, e pela 2 lei de Newton existe

uma forca que impulsiona o veiculo espacial, tornando possivel o seu movimento. Estes
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propulsores podem ser usados tanto no sentido de reduzir ou aumentar a velocidade do
veiculo para ajusta-lo a alguma orbita desejada. Este sistema também é usado na correcao
de manobras, quando se aplica pequenos empuxos para se colocar o veiculo de volta a sua
6rbita nominal. A forca de propulsao por unidade de massa, atuante no veiculo é dada

pela equacao vetorial a seguir (Jesus et al., 2012),

fo = —ML(t)Ued]g—t(t) — —ﬁe% In(M(t)) (4.4)
M (t) é a massa total do veiculo, que inclui a massa do combustivel e ¥, é a velocidade de
exaustao dos gases. Para esta equacao vetorial devemos escolher um modelo de variacao
de massa para o sistema de exaustao de combustivel. Este modelo descrevera como a
massa total decrescerd no tempo. A equacao da massa total deve, portanto, ser escrita

comao:

M(t) = M +m(t) (4.5)

Nesta equagao, M é a massa do veiculo sem combustivel e m(t) é a fungio que determina
a queima do combustivel em funcao do tempo. Neste trabalho, escolhemos o modelo
exponencial, tal que a massa de combustivel decresce exponencialmente no tempo com
uma frequéncia constante (7). Além disso, assumimos que a massa M é proporcional a

massa inicial do combustivel (m,) por uma constante de proporcionalidade x, tal que:

M = xm, (4.6)

A manobra evasiva é controlada a partir de parametros que dependem da tecnologia
utilizada para a constru¢do do sistema propulsor. Estes parametros tecnolégicos sdo: 1)
v € o fator de poténcia do propulsor, medido em unidades de frequéncia. 2) x é o fator de
massa, que é a razao entre a massa do corpo do satélite pela massa inicial de combustivel
a bordo. 3) v, é velocidade de exaustao de propelente. Portanto, a equacdo para a massa

variando exponencialmente com o tempo é:

M(t) =mo(x +e7") (4.7)

Com a inclusao do sistema de propulsao as equacgoes de Chohessy-Wiltshire sao agora:

d

i — 2wy — 3w’r = ~Ves In(M(t)) (4.8)
d

§+ 2wi = ey In(M(t)) (4.9)
d

P4 wlr = —Ve In(M(t)) (4.10)
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No modelo de Jesus et al. (2012), é apresentado uma solugao analitica para as equagoes

acima, assim:

z(t) = 2Asen(wt) — 2B cos(wt) + Et + Z Foee 4+ G (4.11)
n=1
y(t) = Acos(wt) + Bsen(wt) — Z Cpe ™" + D (4.12)
n=1
z(t) = H cos(wt) + I sen(wt) — Z Jpe™! (4.13)
n=1

Todos os coeficientes destas equacoes depedem das condigoes iniciais e dos parametros
tecnologicos, tal que podem ser escritos como uma fungio L = L(7,, Uy, Ue, 7, X, W), € estes
sao:

27, e . X+ 1 (=D 20, nyv, 1
A= — 31, In(&4=——) — Y 4.14
Yo = Vey, X+1 (=1 200, Vey 1
B=>=+—In(~——— — 4.15
w"‘ o Il( Y )+nZ:; nx" ( w2 w)1+(%)2 ( )
1
E = 6wy, — 3%, — 3Vey ln(X + ) (4.16)
X
(=)™ v, 2u, 1 Ves
F, = n ( y) ny\e | (417)
nx" Cny w1+ (F)? ny
, Wey . X+1. = (=1)" 30,
G = 24, o Yn(&—) — R — 4.18
oo + 2o+ = In(=—) ;nw - (4.18)
(=1 Y Vey 1
C, = —"—(Vey 4.19
2%, Qe 1
D= dy, — 2o _ Zer  XE 20 (490
w X
S (_1)n+1vez7 1
H==z, 4.21
2o+ nzzl anQ 1 + (TL_"/)Q ( )
20 WVesr. X +1 (—1)n*t 1
= o Ve . 4.22
T ( N )+ iy N EE (4.22)
-1 n+1 1
g, == _ (4.23)
ny"w 1+ (%1)2

Entao com o controle destes coeficientes, com parametros tecnologicos apropriados, é
possivel distanciar os objetos diante de uma colisao com o detrito espacial. H4 uma con-
sequéncia do uso desta solucao. Quando o propulsor é acionado, o satélite escapa da
sua Orbita nominal circular e cometemos um erro ao utilizar as equacoes de Chohessy-

Wiltshire. Para melhorar esta aproximacao, o sistema de propulsao pode ser tratado como

32



uma perturbacao artificial, desde que a sua magnitude seja controlada por parametros tec-
nologicos definidos e que ela seja pequena comparada com a forca gravitacional atuante
no satélite. Além disso, é desejavel que durante qualquer manobra orbital a missao do
veiculo espacial nao seja prejudicada. Como por exemplo, determinados satélites de senso-
riamento remoto que necessitam constante monitoramento da superficie terrestre em uma
6rbita nominal planejada pela missao e qualquer desvio pode deixa-los sem utilidade por
horas ou até inviabiliza-los totalmente. Da mesma forma, com o passar do tempo, o efeito
do arrasto atmosférico ou de outras perturbacdes gravitacionais irao retirar o satélite da
sua Orbita inicial, e, portanto, ird comprometer a missao. Entretanto, os satélites de hoje
utilizam um sistema de propulsao para corrigir este decaimento com o objetivo de prolon-
gar a vida util e otimizar a missao espacial. Diante da frequente ameaca de colisao com
detritos espaciais o satélite deve realizar varias manobras evasivas. Portanto, um critério
importante é que as manobras de evasao sejam realizadas preservando a 6rbita nominal da
missao. Com este objetivo vamos escolher parametros tecnologicos que sejam capazes de
produzir uma forca muito menor que a gravitacional de tal forma que possamos trata-la
como uma perturbagdo no movimento do satélite. A estratégia para realizar a manobra
de evasao é aplicar a for¢a de propulsao definida em (4.4) tangencialmente & orbita do
satélite, de tal modo que a velocidade angular do satélite seja reduzida ou aumentada,
com o objetivo de permitir a passagem do detrito espacial. Ao mesmo tempo, uma acele-
racao de propulsao radial é aplicada para estabilizar o satélite em sua oOrbita circular. No

proximo capitulo, é apresentado uma representacao grafica e a execucao desta estratégia.

4.3 Perturbacao do Arrasto Atmosférico

Nesta secao, é apresentada a forca de perturbacao que atua sobre o satélite e o detrito
espacial: o arrasto atmosférico. O arrasto atmosférico é uma perturbacao natural mais
forte nas regides orbitais onde a atmosfera da Terra tem densidade suficiente para afetar
as trajetorias destes objetos, como por exemplo, na regiao das orbitas LEO.

Um corpo que se move com velocidade relativa, v,..;, a um ambiente com atmosfera

esta sujeito a uma aceleracdo, que pode ser escrita na forma, (David and McClain, 2007):

1CpA

fDTag = _§Tp’77rel‘ﬁrel (424)

p € a densidade da atmosfera, A é a area do objeto que estd perpendicular a direcao do
seu movimento, e C'p é um parametro adimensional conhecido como coeficiente de arrasto
atmosférico. Em geral, a densidade da atmosfera de um planeta pode mudar por um fator
de 10 quando a distancia do centro do planeta muda de 1 por cento (King-Hele, 1964) e
portanto objetos que estao mais propicios a esta perturbagao estao na regiao LEO, entre

altitudes de 160 km a 2000 km. Os efeitos do arrasto sao bem conhecidos em satélites
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dentro destas altitudes e como principal consequéncia, a excentricidade diminui e eles
retornam a atmosfera do planeta. O objetivo deste trabalho é estudar o efeito desta forca
de arrasto atmosférico na dinamica relativa do satélite e do detrito espacial, estabilizando
a possivel queda do veiculo espacial causada pelo arrasto atmosférico por meio de um
sistema de propulsor.

Para a descricao da forca de arrasto atmosférico fazemos algumas suposicoes:

(a) Vamos assumir que a densidade atmosférica depende somente da distancia R até o

centro da Terra, conforme (Delhaise, 1991):

R—s\"
= 4.2
P = Po (Ro 5) ( 5)

Em que p, ¢ a densidade atmosférica inicial calculada no ponto do perigeu que tem

distancia R, do centro da Terra, 7 e s sao parametros ajustaveis. Os parametros s e
T podem ser adaptados para estimar as observacoes das atividades solares e atualizar
as constantes mudancas na dindmica da atmosfera. Neste trabalho utilizamos s = 0,
o que indica que nao temos corregoes nas atividades solares e o valor de 7 igual a

-3 que representa o modelo de densidade exponencial frequentemente usado.

(b) A atmosfera é simetricamente esférica e rotaciona com velocidade angular constante

WEg.

(c¢) Nao h& mudangas na atmosfera durante a passagem dos dias e das noites, devido a

influéncia solar.

A aceleracao de arrasto atmosférico que atua no satélite:

1 CDSatASat

5 e PlUrersat|Urersat (4.26)

fDragSat - -

Conforme (David and McClain, 2007), a velocidade do satélite relativa a atmosfera em

rotacao é calculada por:

Trersat =V — @ x R (4.27)

V e R sao a velocidade e a posicao do satélite em relacao ao sistema de referéncia ge-
océntrico. Por simplicidade vamos considerar o satélite em uma Orbita circular contida
no plano do equador da Terra, ou seja, o satélite possui inclinagao nula e sua orbita esta

contida no plano XY, conforme a Figura (4.2).
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Figura 4.2: Orbita do satélite no plano equatorial da Terra. O plano XY é o plano

orbital do satélite, o satélite estd em oOrbita circular.

R=Ri (4.28)
V = RO = Rwj (4.29)

O vetor Wg que representa a velocidade de rotacao da Terra, de modulo igual a 7.2921150 x

107 rad/s, ¢ escrito no sistema equatorial geocéntrico, (Reid, 2009) por:

Utilizando as equagoes acima podemos escrever a velocidade relativa do satélite a atmos-

fera:

777‘6l5at = R(w - wE)j <431)
Como consequéncia, a aceleracao de perturbacao atmosférica atua tangencialmente ao

satélite e pode ser escrita como:

ECDSatASat A

fDr(zgSat = - p {R(w - WE)]Qj (432)

2 mgsat

Para a inclusao do arrasto atmosférico no detrito espacial, adaptamos do trabalho de

(Reid, 2009). A posicao do detrito espacial é medida com respeito ao sistema posto no
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satélite, e por isso devemos escrever a equagdo (4.24) neste sistema de referéncia. Se
a Terra tem uma velocidade de rotagao wg e ela transporta esta rotacao da atmosfera,

temos que calcular a velocidade relativa do detrito em relacao a rotacao da atmosfera :

VDeRel - VDe - U_jE X éDe (433)

Vpe € Rpe sao a velocidade e a posicao do detrito com respeito ao sistema geocéntrico.
Como queremos obter a aceleracao de arrasto atmosférico no sistema de referéncia do
satélite , entao temos que escrever a equacao (4.33) neste sistema. A posi¢ao do detrito

espacial em relacao ao sistema geocéntrico pode ser escrita como:

Rpe=R+7 (4.34)

A velocidade do detrito com respeito ao sistema girante do satélite é expressa por:

Voe = Voot + 74+ & X 7 (4.35)
R T —yw

Voe=| Rw | + | 5 | + Tw (4.36)
0 z 0

Com a agao de uma aceleracao de controle radial no satélite, conforme definida em (4.89),
podemos garantir que R = 0 e a velocidade do detrito com respeito ao sistema fixo do

satélite é escrita por:

T — Yyw
Vbe = | Rw+ 4+ wz (4.37)
z

Agora, devemos escrever a velocidade angular de rotacao da atmosfera definida pela equa-
¢ao (4.30) também com respeito ao sistema fixo do satélite. Devemos entao realizar as
rotacoes de Euler em uma sequéncia conhecida como 3->1->3, e entao transformaremos
do sistema geocéntrico equatorial da Terra para o sistema perifocal e finalmente para o
sistema fixo do satélite. Para escrever a velocidade angular de rotagao da atmosfera da

Terra, no sistema fixo do satélite (Wggat), aplicamos o produto das matrizes de Euler:

Wisar = Ra(0) R (1) Re(Q) s (4.38)
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Em que 6, 7, €2 é a posicao angular, inclinacao e nodo ascendente do sistema de referéncia
do satélite, neste caso, do proprio veiculo espacial. As matrizes Ri(0), R3(§) sao as

matrizes de Euler:

1 0 0
Ri(0) =10 cos(d) sen(d) (4.39)
0 —sen(d) cos(d)

cos(§) sen(§) 0
R3(&) = | —sen(&) cos(§) 0 (4.40)
0 0 1

Aplicando o produto (4.38), a velocidade angular da Terra escrita no sistema fixo do

satélite é:

sen(f) sen(z)
Wg = | cos()sen(i) (4.41)

cos(1)

Agora, voltando a equacao (4.33) e aplicando as equagoes (4.37) e (4.41) podemos escrever

a velocidade relativa do detrito espacial a atmosfera da Terra:

) T —y(w — wgcos(i)) — zwg cos(0) sen(7)
Vberet = | ¥+ (R+ 2)(w — wg cos(i)) + zwg sen () sen(i) (4.42)
24+ (R4 z)(wg cos(f) sen(i)) — ywg sen () sen(i)

Portanto a aceleracao de arrasto atmosférico que atua no detrito espacial pode ser escrita:

1CpA pe

fDnge = D) pVDeRel|‘7DeRel| (4.43)

Mpe

Seguindo o trabalho de (Reid, 2009), a expressao da aceleragdo do arrasto atmosférico no

detrito espacial na aproximacao R >> r é:

U1z
- 1CpA pe
fDragDe = _5 —_— Ploy | Voy + 2U1y (444)
‘ Voz + V12

Em que:
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Voy = R(w — wgcos(i)) (4.45)

Vor = R(wg cos(f) sen(i)) (4.46)

Vi =& — y(w — wg cos(i)) — zwg cos() sen(i) (4.47)
U1y = § + z(w — wg cos(i)) + zwg sen(f) sen() (4.48)
vy, = 2+ x(wg cos(f) sen(i)) — ywg sen () sen(7) (4.49)

4.4 Equacao do movimento do satélite perturbado

Antes de tratar os objetos com sua dinamica relavita, vamos estudar o movimento do
satélite. Na Figura (4.3), o satélite esta sob a acao da aceleragao da gravidade da Terra
( fgmvgat), de uma aceleragao de propulsio ( ﬁ,), e da aceleracao de perturbacdo do arrasto
atmosférico( f DragSat)-

f DragSat f‘p

f gravSat

Figura 4.3: Aceleragoes atuantes no satélite em Orbita circular ao redor da
Terra. O satélite esta sob a acao da aceleracao da gravidade da Terra, da propulsao e da

perturbacao do arrasto atmosférico.

Aplicando a segundo lei de Newton, temos a aceleracao absoluta do satélite dada por:

—

R - -
R= _Mﬁ + fp + fDmgSat (4~50)
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Podemos escrever as aceleragoes de forma vetorial, no sistema do satélite:

- . R 1 d A
_ _ 2\~ - :
R=(R— RO%)i+ (Rdt(RQ))j (4.51)
— M A
fgravSat = _ﬁ (452)
— ~ d ~
fo=f1— Ve 7 In(M(t))y (4.53)
- 1CpsarAsa N
[DragSat = —§Mp [R(w — wE)]Zj (4.54)
mgat

Em que, u = GMFg é o produto da constante gravitacional pela massa da Terra. Podemos

decompor a aceleracao do satélite em duas componentes:

R— R+ (}’é‘)Q = fx (4.55)
1d N d ]-CDSatASat 2
Rdt(RQ) = Ve In(M(t)) 5 e p[R(w — wg)] (4.56)

Por definigdo, 6 = [wdt, 0 éa aceleracao angular do satélite e fx é a aceleracao de
propulsao radial para estabilizar o satélite em oOrbita circular. A aceleracao fx é um

controle que deve ser igual a:

fx=—RE + ( ]%2 (4.57)

Desta forma, a aceleracio radial do satélite R é sempre nula, e R é constante. Com

este controle, podemos escrever a equagao (4.56) na forma:

. 1 A
RO — _Ueei In(M(t)) — 1 CpsatAsat

di plR(w — wg)]® (4.58)

2 mgat

As equagdes (4.57) e (4.58) descrevem, respectivamente, o movimento radial e tangen-
cial do satélite.

Para obter uma solucao para o movimento tangencial do satélite, vamos utilizar o mé-
todo de variacao de paramétros. Primeiramente, devemos calcular o movimento tangencial

do satélite sem nenhuma perturbacao:

0=0 (4.59)

E a solucao é:
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0 =wt+mn (4.60)

Em que w, é a velocidade angular do satélite sem perturbacao. O parametro n é uma cons-
tante arbitraria que deve variar lentamente devido a perturbacao da propulsao tangencial

do satélite. Derivando a equagao (4.60), obtemos a velocidade angular do satélite:

w=0=w,+7 (4.61)

0 =ij (4.62)

A equacao diferencial que representa o movimento tangencial perturbado do satélite é,

agora:

TN

B 1 CDSatASat

. 2
o — 4.
> s, pR(w, + 1 — wg) (4.63)

Ao estabilizar o satélite a uma distancia fixa ao centro da Terra, utilizando a aceleracao
de controle, a densidade atmosférica em que esta contido o satélite nao deve variar ao

longo da orbita do satélite. E, assim, podemos definir os termos ¢ = %MpR e

msat
w; = w, — wg como constantes. Reescrevendo a equagao (4.63):
= =20 L ar(t)) — e + ) (4.64)
"= "R a 1 :
.o Veo d 2 . .9
i = = o (M () = P(wi + 2w + 1) (4.65)

Por se tratar de uma perturbagao, n varia muito lentamente no tempo e pode-se desprezar

termos da ordem de 72, supondo que estes termos sejam pequenos. Entdo:

i = ——— In(M(t)) — (W} + 2wim) (4.66)

A solugdo da equagao diferencial (4.66) resulta em um acréscimo na velocidade angular
do satélite, ou seja, uma mudanca na dinamica do satélite devido as perturbacoes do
sistema de propulsao e do arrasto atmosférico. Infelizmente, nao encontramos uma so-
lugao analitica para esta equacao diferencial quando as duas perturbacoes sao inseridas.
Porém, é importante para este trabalho resolver esta equacgao diferencial aplicando uma

perturbacao de cada vez, neste caso, tem solucao analitica.
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Primeiro iremos resolver a equacao diferencial somente com a perturbacao do sistema
de propulsao e denotar o indice p para as variaveis que representam apenas a perturbacao

do sistema propulsor, ou seja, a equagao diferencial é agora:

. Vep d
=———1 4.
iy = = S (M (1) (467
Integrando, temos:
. Vep

Com o modelo de massa exponencial apresentado na equacgao (4.7), escrevemos:

Ve
iy =~ In(m,(x + ) + Cy (169
Integrando novamente, obtemos:
1y = “;; In(me(x + e 7))dt + Cyt + Cs (4.70)

A integral da equacao acima pode ser escrita como:

/ln(mo(x +e))dt = /ln(mox)dt + /ln(l + e—)dt (4.71)
X
Realizando a expansao em série de Taylor:
= ( 1 " n+1
n(l+z)=)Y_ (4.72)

n—i—l

n=0

O limite de convergéncia é |z| < 1. Seja z = &

X

/ In(mo(x + ¢~ 7))dt = / In(moy)dt + / g S:): (Wt)nﬂdt (4.73)

A solugao desta integracao nesta aproximagao é:

/ln(mo(x + e ")) dt = In(mex)t — Z ” 111);27(6;1?)#1 (4.74)

n—

Assim,

41



o0

e (=)™ e\ "t
Ty = _Ee <ln(mox)t — Z% e < ) ) + Oyt + Cy (4.75)

= X

Retornando a equagao (4.60), a perturbagao do sistema de propulsao causa uma variagao
na posicao angular do satélite descrita por:

o0

1)7L e_fyt n+1
0, = wot — f In(myx)t Z R ( ) + Cit+ Cy (4.76)

— X

Consequentemente existe uma variacao na velocidade angular do satélite que pode ser

escrita como:

wy =0 =w, — U—s In(m,(x +e ) + Cy (4.77)

C1 e (5 sao constantes de integracao que podem ser determinadas pela condicao que em
t =0, w,=w, e f,=0enao hd perturbacao.
Desta forma,

Oy = “—;; In(me(x + 1)) (4.78)
Ve [e%e) n 1 n+1

= —— 4.79

R n:O n+ 1 (X) ( )

Determinado as constantes, temos a dinamica angular do satélite com a perturbacao do
sistema, de propulsao:

Veo X+1 Ueeoo 7’l —
0,=(w,+ —=1In| 22— = vt _ g 4.80
= (st T () RS e G
+e
=0 =wy = w, — L (AT 481
Wo+1=uw Rn(X+1) ( )

Assim, temos uma velocidade angular adicional ao satélite devido a perturbacao de pro-
pulsao e utilizando os parametros tecnologicos, temos o controle desta grandeza para
atingir os objetivos de escapar do detrito espacial.

Vamos agora retornar a equacio (4.66) e trata-la apenas com a perturbagdo atmosférica

e fazendo a notacao com o idice a para representar as variaveis que representa a dinamica
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com o arrasto atmosférico. Agora, desligando o sistema de propulsao a equacao diferencial
é:

fla = — (W] + 2winy) (4.82)

fla + 2wty = =Yy (4.83)

Esta equacao diferencial possui solucao analitica como mostrada abaixo:

Na = Cye~ 2wt _ %If + Cy (4.84)

wi

fa = =20 Ce™ 2 — =

(4.85)

Determinadas as constantes C3 e Cy pela condicao inicial que em t=0 o satélite nao
estd sofrendo nenhuma perturbacao de arrasto atmosférico. A dinamica da posicao e

velocidade angular do satélite acrescidas pela perturbacao do arrasto atmosférico sao:

B wi (e72vwrt — 1)
0o = (w, — )i " (4.86)
Wa = 0 = wy + SL(e=2wet _ 1) (4.87)

2

Observamos na equacao (4.87) que se ¥ e w; sao grandezas sempre positivas, o arrasto
atmosférico causa uma diminuicao exponencial na velocidade angular do satélite, e, depois
de um longo tempo, essa diminuigao é constante e a velocidade angular do satélite atinge
um valor médio de (w, +wg)/2.

Desta forma, podemos estudar os efeitos das perturbagoes separadamente através das
mudancas na velocidade angular do satélite. A equacao (4.81) representa a velocidade
angular do satélite quando o sistema de propulsao é tratado como uma perturbacao e
vamos chama-la de w,, j4 a equagdo (4.87) ¢ a velocidade angular do satélite quando
existe apenas a perturbacao da atmosfera e a chamaremos de w,.

Para manter o satélite em orbita circular é necessario que a altitude e a sua velocidade
orbital sejam tais que haja um equilibrio entre as forcas centrifuga e a forca de gravidade.
Analisando o movimento na equagao (4.57), o primeiro termo é a aceleragao centrifuga
e o segundo termo é a aceleracao da gravidade. A aceleracao radial de propulsao deve

ser capaz de estabelecer o equilibrio entre as aceleracoes da gravidade e centrifuga na
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presenca das perturbacoes. Sendo assim, para cada perturbacao existe uma quantidade
diferente desta forca de propulsao radial. Para a perturbacao do sistema de propulsor e

do arrasto as forcas radiais de propulsao para estabilizar o satélite sao respectivamente:

I

frp = —Rw’ + R (4.88)
f*a = —Ruwj + (]%2 (4.89)

4.5 Escrita das equacoes de Clohessy-Wiltshire com as

perturbacoes

Como vimos com as perturbacgoes a velocidade angular do satélite tem termos adicionais
que dependem do tempo. Nesta secao mostramos como escrever as equacoes do movimento
relativo e as consequéncias das perturbacgoes. As equagoes do movimento relativo entre o
satélite e o detrito no campo gravitacional da Terra sao obtidas diretamente da 2a Lei de
Newton, tratando-os como corpos isolados sofrendo acoes das forcas gravitacionais e das

forcas externas. A aceleragao do satélite é portanto,

N n = 94
R=—3h+ foe (4.90)

Analogamente para o detrito espacial, temos:

i

—m(zﬂm + fPe (4.91)

R+yr=
Subtraindo as equagoes do movimento, (4.91) - (4.90) :

5 =, = M = — lu’ D e _}Sat
R+7—R=——=—(R+7)+ R+ f"— 4.92
\R+f13( Sttt g .

A aceleracao relativa entre eles é:

= K D — H o5 rDe rSat
F=——=——R+7")+ R+ - Ff (4.93)
IR+ 73 R
A funcao r(t), solucao da equacao acima, descreve a histéria da dindmica relativa entre
os objetos orbitantes da Terra. Nesta dinamica encontramos a possibilidade de rendez-
vous e/ou de colisdo, além de um movimento relativo geral. A colisdo entre o detrito

e o veiculo operacional serd possivel toda vez que esta grandeza for nula e sua primeira
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derivada diferente de zero. Infelizmente, para estas equacoes, nao encontramos solucao
analitica, tornando o problema mais dificil de ser resolvido com precisao. Contudo, é pos-
sivel encontrar uma solugao semi-analitica ou algébrica, mesmo para aplicagoes realistas
no ambito da ciéncia e tecnologia espaciais. Por exemplo, se considerarmos que a distan-
cia relativa entre os objetos espaciais seja muito menor do que a distancia do veiculo a
Terra, poderemos expandir em série de Taylor o termo gravitacional |ﬁ +7]73 e este fato
possibilitard uma solucao fechada, contudo limitada a % << 1. Esta condicao engloba
diversos objetivos das missoes espaciais e é completamente aplicavel a elas. Desta forma,

temos:

H) +O(r?) (4.94)

o H Rer —> ros e rSa
r= (L= 3= ) (R 1) + g R f7 = (4.95)
PP (R 3R 4 TeTy e (4.96)
- R3 RZ R3 )
=, 12 =g = — ﬁ.F e FSat
=g (R= B 7) = 3(R+ 7)) + f7 = f (4.97)
i wo Rer 5 Rey e rSa
r:—ﬁ(r—iﬁ = R-3 = F) + fPe — foot (4.98)
L——ﬂ(_'—i%ﬁ.f»é)—i—f_be—fsat (4.99)
= R3T Ji2 .

Como foi dito, o sistema, de referéncia no veiculo espacial possui rotacao nao nula. Além
disso, a velocidade angular do satélite tem uma dependéncia temporal devido as perturba-
coes aplicadas ao satélite. Para escrever a posicao relativa entre os objetos no sistema de

referéncia animado de rotacao devemos adicionar as aceleragoes ficticias definidas como:

F=R4+OXF+& X (@ X7) + 28 X F+ Frop (4.100)
ou,

45



Frot =T — R— @ X F—& X (& XF) =20 X T (4.101)

Aplicando estas equagoes ao satélite, com o satélite controlado em érbita circular, R = 0,

entao:

Frot =T — G X T — & X (& X F) =28 X 7 (4.102)

Aplicando a equagao (4.99) na (4.102), temos:

e o .
%(F—S }QQTR)+fTe—fS“t—QxF—Qx(cvxf‘)—QcUxF (4.103)

:» J—
Trot = —

Sendo:

R=Ri (4.104)

fPe — fPei 4 ffeﬁ' + fPef; (4.105)
Foat = fSat; 4 £55 + F5eth; (4.106)
Frot = &1+ ) + 5k (4.107)

& = wk (4.108)

Wl = % (4.109)

7= xi+yj + 2k (4.110)

= di+ )+ 2k (4.111)

Usando as equacoes acima, podemos calcular os produtos vetorias e escalares dos termos
da equacdo (4.103):

G X (@ x7) = 3D eF) —w’F = wek — w?(wi 4 yj + 2k) (4.112)
G X T = —wii + wij (4.113)
@ X 7= —Oyi + wx) (4.114)
IU’ — R».F_" o ~ 2 ~
ﬁ(r—?) 7 R) = w(zi + yj + zk — 321) (4.115)

Introduzindo os resultados acima na equagao (4.103) obtemos as novas aceleragoes, e por-
tanto, a nova forma das equagoes de Chohessy-Wiltshire levando em conta as perturbacoes

sa0:
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i — o(w?® + 202 — 2wy — wy = fPe — it (4.116)
i+ y(w) — w?) + 2wi +wx = [P — 7 (4.117)
5 wly= fPe— flat (4.118)

Estas equagoOes sdo analogas as equagoes de Schaub e Junkins (2003) que nao restrigem
a excentricidade da orbita do satélite de referéncia (Schaub and Junkins, 2003). Entre-
tanto, as equagoes acima sao um caso especial, quando impomos a condi¢ao da distancia
do satélite a Terra uma constante. Se a velocidade angular do satélite é desprovida dos
termos da perturbacao do arrasto atmosférico e do sistema de propulsao, é facil mostrar
que retornarmos as equagoes de Chohessy-Wilthsire mostradas em (4.1). A principal mo-
dificacao esta na velocidade angular do satélite depender do tempo devido as perturbacoes
do satélite. A depender da perturbacao escolhida, a velocidade angular do satélite é des-
crita pela equacao (4.81) ou (4.87). As equagdes diferenciais para o movimento no plano
X e y sao um sistema de equacoes diferenciais de segunda ordem nao homogéneas com
coeficientes que variam no tempo e nao foi achada uma solucao analitica. O movimento no
eixo z ¢ uma equacao diferencial de segunda ordem em que na auséncia de forcas externas
é uma equacao de um oscilador harmonico, isto porque ambas perturbacoes que o satélite
sofre sao tangenciais ou radias ao seu movimento e, portanto, o movimento sob o eixo z é
governado apenas pela acao da forca gravitacional da Terra. Com estas perturbagoes nao
encontramos uma solugao analitica e a dindmica relativa deve ser calculada com métodos
numericos. Neste trabalho as integracoes numéricas sao realizados pelo Método de Runge
Kutta de 4 ordem.
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Capitulo 5

Resultados

5.1 Dinamica colisional com gravidade (Modelo de Je-
sus et al 2012)

Na auséncia de forcas externas de perturbagio, as equagoes diferenciais (4.1)-(4.3) pos-

suem solucgoes analiticas, mostradas abaixo:

() = (z—) sen(wyt) — (2% + 3%) cos(wot) + (4% + ﬁ) (5.1)

Wo Wo

Wo Wo

y(t) = (Zg" + 6x0> sen(wot) + <2$”) cos(wot) — (6weT o + 37o) t + (yo — 2%) (5.2)

2(t) = 2, cos(wit) + (Z—) sen(wpt) (5.3)

Wo

Esta solucao é obtida pelo problema do valor inicial, no qual as condigoes iniciais, tais
como a posicao relativa inicial (x,,y,,2,) e a velocidade relativa inicial (&,, 9, 2,) sdo
fornecidas no instante ¢,. Sem considerar as forcas externas de perturbacao e com a
solucao analitica das equacoes de Clohessy-Wiltshire é possivel encontrar condicoes iniciais
de colisao que irao formar a dinamica colisional detrito-veiculo espacial com apenas a
forca gravidade (Jesus et al., 2012). Esta dinamica é obtida, quando, para um tempo

fixo, chamado tempo de colisdo (¢.), impusermos a ela as “condi¢oes iniciais favoraveis a
colisao” (CIC), dadas abaixo:

x(t.) =0,y(t.) =0,2(t.) =0=r(t.) =0 (5.4)

Resolvendo este sistema de equagoes descrito em (5.4), obtemos as componentes da velo-

cidade inicial relativa que permitem a colisao:
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yo _ [6xo(wotc - Sen(wotc» - yo] Wo SGH(WOtC) - [2w0x0(4 -3 Cos(wotc))(l - COS(wotc))]

(4 sen(wpt.) — 3wote) sen(wyt.) + 4(1 — cos(wote))

(5.5)

b _w0x0(4 — 3 cos(wote)) + 2(1 — cos(wote)) Yo
¢ sen(w,t.) (5:6)
P — ZoW, COS(Wote) (5.7)

sen(wot.)

A natureza das equagoes (5.5), (5.6) e (5.7) declara que o nimero de solugoes para o con-
junto CIC é infinito. Ou seja, para qualquer tempo de colisao diferente de zero, é possivel
encontrar as trés componentes da velocidade inicial relativa. Contudo, devido a limitacoes
tecnologicas, o nimero de solugoes serd reduzido consideravelmente. Uma das limitagoes
esta relacionada com a capacidade de deteccao da posicao inicial dos detritos em relacao
ao veiculo espacial pelos radares. Outra condicao é a distribuicao de velocidades colisi-
onais especificas (velocidades tipicas) dos detritos espaciais nas regides operacionais do
espaco em torno da Terra. Para estabelecermos o conjunto CIC, aplicamos a metodologia
de (Jesus et al., 2012) que segue os seguintes passos:

1-Fornecemos uma esfera de possibilidades de posicoes iniciais relativas para o detrito
espacial, que constituem as informacoes colhidas no radar do satélite. Para isto, consi-
deramos coordenadas esféricas com a varredura angular no plano 0 < o < 360 graus, no

espaco 0 < 5 < 180 graus e fixamos r,, obtemos suas componentes (Z,, Yo, Zo):

x, =1, cos(f) sen(«) (5.8)
Yo = Tosen(f) sen(a) (5.9)
2o = rosen(f) (5.10)

2- Fixamos diversos tempos de colisao no intervalo de 1 < ¢, < 10° segundos (11,57
dias), com passo de 1 segundo. Estes tempos sdo escolhidos, tais que sejam possiveis as
manobras evasivas frente a colisoes iminentes nas regiao orbitais de LEO, MEO e GEO.

3-Para definir a regiao orbital, fornecemos as altitudes das regioes orbitais, e calculamos
o valor da velocidade angular do satélite em cada uma destas altitudes, aplicando a terceira
lei de Kepler:
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Wo = 1] = (5.11)

4-Com estas condi¢oes, podemos calcular as velocidades iniciais relativas para a coli-
sao. A partir dai, filtramos aquelas velocidades que atendam a condicao das velocidades
relativas dos satélites com detritos espaciais. Sabemos que estas velocidades encontram-se
na faixa entre 1 e 20 km/s (Kessler and Cour-Palais, 1978).

Nas simulagoes numéricas deste modelo, usamos um c6digo em linguagem C. Encon-
tramos as condicoes iniciais que atendem a estratégia acima. Na secao a seguir, exibimos

os resultados encontrados.

5.1.1 Mapas de condicoes iniciais

Os resultados das simula¢oes numéricas da solucao das equagoes homogéneas da dinamica
relativa permitiram catalogar as condicoes iniciais favoraveis a colisao entre os objetos
espaciais. Este conjunto de configuragoes é identificado como as configuracoes que o
sistema colisional (detrito e veiculo espacial) pode assumir. Isto é, elas sdo os estados que
o sistema pode assumir em curso de colisao com as distancias relativas entre os objetos na
faixa entre 3 km e 500 km. O ntimero de estados, chamamos de “Possibilidades de Colisao”.
Nas Figuras (5.1) a (5.3) , mostramos a distribui¢gao do ntimero de configuragoes colisionais
relativas ao conjunto de condigoes iniciais CIC, definido na estratégia. Estas figuras dao
uma ideia de como estao distribuidas o grande nimero de configuracoes colisionais que
o sistema pode assumir durante um intervalo entre 1 a 10° segundos, em um total de
6 x 10'Y possibilidades de colisdo para cada regiao orbital.

Para efeito de discussao, nos dividimos a faixa de velocidades iniciais relativas como:
1) velocidades relativas baixas- entre 0 e 1,0 km/s; 2) velocidades relativas médias-entre
1,0 e 7,5 km/s; 3) velocidades relativas altas- entre 7.5 e 20,0 km/s.

Na Figura (5.1), os objetos estdo separados inicialmente por 3 km. Para qualquer
regiao orbital, na qual o veiculo espacial se encontra, uma colisao com detritos espaciais sao
improvéveis de acontecer com velocidades relativas médias ou altas. A maior concentragao
de possibilidades de colisao em velocidades relativas médias esta presente quando o satélite
se encontra na regiao orbital do tipo LEO com cerca de 0,13 % do ntmero total de
possibilidades, e com menos de 0,005 % do namero total de possibilidades quando as
velocidades relativas sao altas.

Na Figura (5.2), notamos que quando aumentamos a separa¢ao inicial dos objetos para
50 km, a incidéncia de possibilidades de colisao com velocidades relativas baixas diminuem
para qualquer regiao orbital. E existe um ligeiro aumento das possibilidades de colisao com
velocidades relativas médias ou altas também para as trés regioes orbitais simuladas. Este

aumento é mais significativo em LEO que para velocidades relativas médias e apresentam
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Figura 5.1: Possibilidades de colisoes por distribuicao de velocidades iniciais
relativas em LEO, MEO e GEO- 1. Este grafico é muito significativo, porque mostra
as possibilidades de colisoes por cada faixa de velocidades iniciais, entre 0 e 20 km/s,
desde que a separacao inicial dos objetos (r,) seja de 3 km. Além da faixa de velocidade
inicial relativa, cada possibilidade de colisao é computada com a informacao do tempo de
colisdo, entre 1 e 1 x 10% s, e a posicao relativa dos objetos no sistema de coordenadas
esféricos, ( 3 km,0 < a < 360°,0 < 5 < 180°). Com estas condi¢oes qualquer regiao
operacional quase 100 % das possibilidades de colisao devem acontecer com velocidades
relativas baixas entre 0 e 1 km/s.

agora 2,0% das possibilidades de colisao e cerca de 0,2 % para velocidades relativas altas.
Em seguida, é mais provavel possibilidades de colisdes com velocidades relativas médias
ou altas em MEO do que em GEO.

Na Figura (5.3), mostramos o aumento de possibilidades de colisao em velocidades
relativas médias ou altas continua ao aumentarmos a separacao inicial dos objetos, que
neste caso é de 350 km. As velocidades relativas médias ou altas ja passam de 2 % para
as regioes orbitais de MEO e GEQO, entretanto é bem mais provavel ocorrer colisao com
estas velocidades em orbitas do tipo LEO com cerca de 16 % das possibilidades de colisao.

Nesta secao, mostramos os resultados das simulagoes numéricas de um modelo de dina-
mica orbital relativa para dois objetos colisionais, a partir das condigoes iniciais de colisao.
A dindmica dos objetos espaciais que satisfazem o conjunto CIC fornece possibilidades de
colisao entre os objetos espaciais (detrito e veiculo espacial) na regiao operacional de LEO.
O conjunto CIC, derivado de uma estratégia estabelecida no modelo de Jesus, produz con-
digoes favoraveis para a ocorréncia de colisoes entre os objetos espaciais que se aproximam
em diversas distancias relativas. Este resultado é fundamental para o andamento do tra-
balho e, nas proximas secoes, escolheremos algumas condigoes iniciais particulares das

intmeras possibilidades de colisao mostradas acima, das quais tomaremos solugoes que
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Figura 5.2: Possibilidades de colisoes por Distribuicao de velocidades relativas
em LEO, MEO e GEO- II. Este grafico também mostra as possibilidades de colisao por
faixa de velocidade iniciais entre 0 e 20 km/s. Entretanto, mostramos aqui um nimero
de possibilidades de colisao um pouco reduzido por motivo de tempo de processamento
na simulacdo. Existem cerca de 6,6 x 10° possibilidades de colisao, e a separacao inicial
dos objetos (r,) aqui é de 50 km. Cada possibilidade de colisdo foi computada com a
informacao do tempo de colisdo entre 1 e 10° segundos, e das posi¢oes inicias no sistema
de coordenadas esféricos (50 km, 0 < a < 360°,0 < § < 180°). A porcentagem de
possibilidades de colisio aumentou em todas as velocidades relativas acima de 1 km/s,

principalmente na regiao em LEO.

chamaremos de “solu¢oes nominais”. E a partir destas solu¢oes nominais que iremos reali-
zar uma politica de manobras evasivas com um sistema de propulsao do veiculo espacial.
Além disso vamos estudar como estas condicoes de colisao vao se modificar com a inclusao

da perturbacao do arrasto atmosférico.
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Figura 5.3: Possibilidades de colisoes por distribuicao de velocidades iniciais
relativas em LEO, MEO e GEO- III. Este grafico mostra a possibilidade de colisao
por faixa de velocidade iniciais entre 0 e 20 km/s, mas agora com a separagao inicial
dos objetos (r,) de 350 km. Dentro do total de 6,6 x 10° possibilidades de colisao,
cerca de 16 % ja estao presentes nas velocidades relativas entre 1 e 2,5 km/s na regiao
LEO. Em geral, para as outras regioes, a tendéncia do aumento das possibilidades de
colisdo se confirma em todas as velocidades relativas acima de 1 km/s. Para obter as
possibilidades de colisao computamos com a informacao do tempo de colisdo entre 1 e 10°
segundos, e das posigdes inicias relativas no sistema de coordenadas esféricos (350 km,
0<a<360°0<p<180°).

5.2 Manobras evasivas na regiao de LEO

Nesta secao, vamos usar a dinamica relativa do satélite e do detrito espacial que agora é
calculada numericamente com as equagoes (4.116), sendo a velocidade angular do satélite
dada pela equagao (4.61). Nao hé perturbagées nem forgas externas atuando no detrito

espacial e as aceleragoes externas aplicadas ao satélite sao:

J*p
P = | —vepd In(M(1)) (5.12)
0

A figura (5.4) mostra o diagrama de forgas atuantes no detrito e no satélite.
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Figura 5.4: Aceleragoes atuantes no detrito e no satélite. As aceleragoes sio as
gravitacionais e a tinica forca externa é a forca de propulsao. O ponto C é a colisao prevista
nos mapas de condigoes inicias de colisao. Neste momento, acionamos a propulsao para
atingir um decréscimo na velocidade angular do satélite de forma que o detrito espacial

passe em C primeiro que o satélite evitando a colisao.

5.2.1 Descricao da Manobra

A manobra evasiva sera realizada seguindo os passos:

1) O detrito espacial é localizado pelo radar do satélite e a sua posicao e velocidade
relativa é medida. 2) O computador de bordo, com o banco de dados dos mapas de
condicoes inicias de colisao da se¢ao 5.1.1, calcula o tempo de colisao que ¢é igual o tempo
disponivel para escapar. 3) A manobra de evasio é inciada pela acdo do sistema de
propulsao. 4) Depois do escape, o satélite aplica uma retropropulsao para retornar ao seu

estado inicial de movimento.

5.2.2 Avaliacao dos parametros tecnolégicos

Segundo Jesus et al. (2012), a escolha dos parametros tecnologicos deve ser feita levando
em conta o limite de quantidade de combustivel abordo nos veiculos espaciais. Os valores
dos paramétros tecnologicos utilizados em seu trabalho sao a velocidade de exaustao de
gases v, = 2,5 km/s (veg = v), 0 fator de massa y = 10 e o fator de poténcia do motor
v = 107%s7! . Dados estes parametros tecnoldgicos, precisamos garantir que possamos
tratar a propulsao como uma perturbacao e para isso provar que a aceleracao total de

propulsao é menor que a aceleracao da gravidade atuante no satélite. A aceleracao total
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de propulsao é o moédulo do vetor ﬁ, dado abaixo:

—~t
Vepye RE

7 A d A A
Jo=1[>*pi _Ueé)—ln(M(t))J = frpi+ m]

- (5.13)

Na Figura (5.5), mostramos a razdo entre as aceleragoes de propulsao e a de gravidade
que atuam no satélite para diversos fatores de poténcia do motor em uma manobra de
3000 segundos (50 minutos). O satélite estd em uma altitude de 220 km, e tomamos uma

massa de combustivel inicial m, de 1 kg.

x=10,0, v,=2,5knvs, m,=1,0 kg
10
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Figura 5.5: Razao entre as aceleracoes de propulsao e gravitacional para o
satélite em LEO. As razoes foram calculadas para uma manobra de 3000 segundos (50
minutos), com uma massa inicial de combustivel fixa de m, = 1 kg, assim como o fator
de massa y = 10,0 e a velocidade de ejecao de gases v, = 2,5 km/s. O estudo é realizado
através do parametro de poténcia do motor v com o objetivo de definir o seu valor para
que a propulsao possa ser tratada como uma perturbacao. Observarmos que para estas
condicoes os fatores de v = 107! e v = 1072 nao podem ser utilizados para tratar a

propulsao como uma perturbacao.

As curvas com fatores de poténcia do motor de v = 1072 a v = 107% 1/s representam
uma aceleracao de propulsao de no minimo duas ordens de grandeza menor que a ace-
leracao de gravidade, e possivelmente podem ser escolhidos com o objetivo de tratar a
propulsao como uma perturbacao. Enquanto, as outras curvas chegam até serem 2,5 vezes
mais poderosas que a aceleracao da gravidade e nao podem ser escolhidos para perturbar
o movimento do satélite. A razao desta diferenca esta no fato de que o fator de poténcia
do motor é ao mesmo tempo uma frequéncia de ejecao de massa do combustivel do sa-
télite. Quando este fator de poténcia é grande, como, por exemplo, para v = 1071 1/s,

para os primeiros segundos da manobra ejeta-se uma grande quantidade de combustivel,
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o que representa uma forca grande de propulsao. Entretanto, a ejecao de uma alta quan-
tidade de combustivel no inicio do movimento diminui a reserva de combustivel para os
segundos finais da manobra e isso faz com que a aceleracao de propulsao diminua muito
nestes instantes. Observe que, no final da manobra para este mesmo fator de poténcia a
aceleracao de propulsao é cerca de uma ordem de grandeza menor que a de gravidade.
Um outro aspecto importante para avaliar a escolha dos parametros tecnologicos, é

a convergéncia da aproximacao da integracao realizada na equagdo (4.73). Neste caso,
et
X
é satisfeita para todos os fatores de poténcia simulados.

devemos satisfazer a condicao |“—| < 1. Na Figura (5.6), mostramos que esta condigdo

x=10.0, v, =2,5km/s, m,=1,0 kg
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Figura 5.6: Andalise da convergéncia da solucao do movimento tangencial do
satélite. Nesta simulagoes, durante os 3000 segundos (50 minutos), com uma massa

inicial de combustivel de m, = 1 kg, fator de massa y = 10,0 e a velocidade de ejegao

de gases v, = 2,5 km/s ¢ calculada a razao e;:t . Para diferentes valores do fator de

poténcia, a razao € menor que 1.

Na equagao (4.81), mostramos que a escolha dos parametros tecnologicos pode diminuir
ou aumentar a velocidade angular do satélite. E com esta possibilidade de variacao da
velocidade angular do satélite possibilita implementar a manobra de evasao com o detrito
espacial. Um estudo do sinal da fungao 7, = —% ln(xzi?t)» é possivel inferir que,

desde que v e o tempo sejam grandezas positivas, desta forma, o que indica se ocorre um

decréscimo ou aumento na velocidade angular do satélite é o sentido da velocidade de
exaustao de gases.

Nas Figuras (5.7) e (5.8), mostramos respectivamente um acréscimo e uma diminuicao
na velocidade angular do satélite devido ao sinal oposto da velocidade de exaustao de
gases.

Um outro aspecto é que a aceleracao de propulsao radial fx,, aplicada para manter
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Figura 5.7: Acréscimo na velocidade angular do satélite. Para os parametros fixos,
me = 1 kg, o fator de massa x = 10,0 e a velocidade de ejecao de gases v, = 2,5 km/s
da tecnologia do propulsor. Durante uma manobra de 3000 segundos, mostramos que
podemos ter um acréscimo na velocidade angular do satélite tomando a velocidade de
ejecao de gases positiva.

x=10,0, v,=-2,5km/s, m,=1,0 kg
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Figura 5.8: Decréscimo na velocidade angular do satélite. Para os parametros
fixos, m, = 1 kg, o fator de massa x = 10,0 e a velocidade de ejecao de gases v, = —2,5
km/s da tecnologia do propulsor. Durante uma manobra de 3000 segundos, mostramos
que podemos ter um decréscimo na velocidade angular do satélite tomando a velocidade
de ejecao de gases negativa.

a distancia do satélite a terra fixa, ndo pode ser tdo custosa. Na Figura (5.9), esta o

comportamento da aceleracao de propulsao radial com o tempo de manobra para alguns
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fatores de poténcia do motor.

% =100, v =2,5km/s, m,=1,0 kg
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Figura 5.9: Aceleracao de propulsao radial pelo tempo de manobra. A aceleragao
de propulsao radial é a aceleracao de controle necessaria para o satélite estd em orbita
circular (fx,). Com parametros fixos como m, = 1 kg, o fator de massa y = 10,0 e a
velocidade de ejecao de gases v, = 2,5 km /s, mostramos que para o controle do satélite,
em uma manobra de 3000 segundos, o gasto méximo ¢ de uma aceleracao de magnitude

de aproximadamente 0,6 m /s>

Para fatores de poténcia pequenos e intervalos curtos da manobra, nao precisamos
adicionar muita propulsao radial para manter o satélite em sua 6rbita circular. Porém,
com o passar do tempo da manobra aumenta a necessidade de mais aceleracao radial de
propulsao. Ao contrario disso, o comportamento das curvas com os fatores de poténcia

mais altos mostra que é necessario mais aceleracao radial em tempos de manobra curtos.
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5.2.3 Parametros de performance do Sistema de Propulsao

Nesta secao, vamos estudar a performance do sistema de propulsao proposto neste traba-
lho.

De acordo com a equagao (4.4), a aceleracao devida ao sistema de propulsao é:

- d

fo = =T n(M(#) (5.14)
Portanto,

dv . d

E = —Uea IH(M(t)) (515)

Integrando a equacao (5.15), em um instante t, = 0 até um tempo t > t,, temos:

M(t)

AUV = -t In(—= 5.16
7= ~dIn(y70) (5.16)
Com o modelo de variacdo de massa do satélite dado pela equagdo (4.7), podemos
calcular:
O .
AU = —v,.In 5.17

A equacao acima mostra a depedéncia entre a massa necessiria de propolente para
atingir uma velocidade final do satélite. Utilizando esta equacgao, e para os parametros
tecnologicos v, = 2,5 km/s e x = 10 , calculamos a componente tangencial do satélite do
vetor Av, para alguns valores particulares do fator de poténcia, como mostrado na Figura
(5.10).

O impulso especifico é a razao entre o modulo do empuxo e o peso de combustivel, ou

seja:

r— IEl (5.18)
M(t)g

Em que g é a aceleracao da gravidade na superficie da Terra e E' é o empuxo dado por:

dM(t)
E=v, 5.19
Ve (5.19)
Para o sistema de propulsao deste trabalho, o empuxo é:
E = —yvem,e " (5.20)
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x=10,0, v.=2,5kn/s, t=3000s
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Figura 5.10: Variacao da velocidade Av (m/s) devido ao sistema de propulsor.
O sistema de propulsdao, com um v = 107! 1/s, é capaz de oferecer uma variagao de
velocidade de até 100 m/s. Mas, para um v = 107% 1/s, a variacdo na velocidade do

satélite é de até 1 m/s.

O impulso especifico é, portanto:

_ 1B

e (5.21)

O impulso especifico é o tempo para acelerar o satélite, com o uso de um determinado
sistema de propulsao, na condigao gravitacional da superficie da Terra. Na Figura (5.11),
mostramos a relacao entre o empuxo e o impulso especifico, calculados com os parametros
tecnologicos, tais que, sao sugeridos neste trabalho. Na Figura (5.11(b)) esté a relagao en-
tre o empuxo e o impulso especifico para os tipos de propulsao que sao usados atualmente,
tais como o quimico e o i6nico. Podemos notar que o sistema de propulsor, sugerido neste
trabalho, se ajusta a performance tecnolégica de um sistema de propulsao quimico. O
propulsor quimico fornece um impulso especifico em torno de 250 segundos, e um empuxo
da ordem de 107° até 10° N. O sistema de propulsor, deste trabalho, encontra-se nesta

regiao, em torno de 250 segundos de impulso especifico e de 1072 até 10~ N de empuxo.
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x=10.0, v, =2,5knvs, m,=1.0 kg, t=3000s
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(a) Sistema de propulsdo deste trabalho.

(b) Sistemas de propulséo da literatura. Fonte: Cunha et al 2009.

Figura 5.11: Relacdo entre o empuxo e o impulso especifico. A Figura (5.11(a)),
estd a relacao entre estas grandezas para o sistema de propulsao sugerido neste trabalho,

na Figura (5.11(b)), esta relagdo é calculada para diversos tipos de propulsdo. Fonte:
Cunha et al 2009.
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5.2.4 A retropropulsao

Apos o escape do detrito espacial, o satélite estd com uma velocidade angular diferente
da sua velocidade angular nominal. Para retornar a velocidade angular nominal, da sua
orbita inicial, é preciso aplicar uma retropropulsao. Se a manobra de evasao for feita
de tal modo que a velocidade de exaustao de propolente seja positiva, o satélite tem um
aumento na velocidade angular do satélite. Para diminuir a velocidade angular do satélite
é preciso aplicar uma retropropulsao, fazendo a velocidade de exaustao ser negativa.

Nas Figuras (5.12) estao representadas, a aceleragao de controle (5.12(a)) , a velocidade
angular (5.12(b)) e a altitude do satélite (5.12(c)) em funcao do tempo da manobra, com
a acao da propulsao e da retropropulsao. Mostramos que o tempo para a velocidade
angular retornar ao seu valor inicial, utilizando a retropropulsao, é o dobro do tempo
da manobra de evasao. Ao final da acao da retropropulsao, a aceleracao de controle é
nula e ndo ¢ mais necessaria. Na Figura (5.12(c)), a altitude do satélite ¢ modificada,
sem o uso do sistema de controle, curvas em azul e rosa. Durante a acao da propulsao,
a altitude do satélite varia de aproximadamente 2 km, em relacao a altitude incial de
220 km, observe na curva em azul. A acao da retropropulsao modifica a altitude inicial
do satélite, ainda mais, em 4 km, observe na curva em rosa. O sistema de controle nao
permite a variacao na altitude do satélite, independente da acao dos propulsores, observe

nas curvas em vermelho e verde.

5.2.5 Manobras de evasao com uso da propulsao continua

Assim como adotado por Jesus et al. em 2012, vamos utilizar uma propulsdo cuja a
queima ocorre durante toda a manobra de evasao. Escolhendo uma solucao nominal das

condigoes iniciais de colisao, de uma maneira ad hoc, como:

1. A posicao angular do detrito espacial é a = 57° , § = 68° e 0s objetos estao a 3 km

de distancia;

2. Os dois objetos estao na regiao LEO, com altitudes inicias de 220 km e 223 km para

o satélite e o detrito, respectivamente;
3. O tempo de colisao é de 2667 segundos (44,45 minutos);

Consideramos a distancia entre os dois objetos colisionais como sendo aquela que se
estende pela linha que liga os seus centros de massa. Tomando o detrito espacial e o
satélite como objetos esféricos com raios bem definidos, esta linha contém os raios das
esferas e a distancia entre as bordas das esferas. Neste modelo, o detrito espacial tem raio
igual a rp, o veiculo espacial tem raio igual ry e a distancia entre as bordas das esferas

destes objetos é ry,. Pela Figura (5.13), estas grandezas estao relacionadas pela equagao:
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Figura 5.12: Aceleragao de controle do satélite durante a agao do propulsor. Aqui
estao representadas a aceleragao de controle (5.12(a)), a velocidade angular (5.12(b)) e a
altitude do satélite (5.12(c)), em func¢do do tempo da manobra, com a agdo da propulsao e
da retropropulsao. Observarmos que a altitude do satélite sofre modificagbes na auséncia
da aceleracao de controle, tanto na propulsao ou retropropulsao. O controle permite ao

satélite manter a sua altitude constante, conforme as leis das equacoes (4.55) e (4.57).

r=rp+ry+n (5.22)

A colisao de fato acontece quando a distancia entre as bordas das esferas é menor que
zero, r, < 0,temos:

r=rp+r,=D (5.23)

Em que D ¢ a dimensao dos dois objetos. A manobra de evasao sera avaliada considerando

as dimensoes dos objetos e analisada no instante de colisao (¢.). Desta forma se a distancia
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relativa r(t.) é calculada com a perturbacao do sistema de propulsdo para nao haver a

colisao:

D <r(t.) (5.24)

Figura 5.13: Dimensao dos objetos esféricos. Independente do formato real do detrito
e do satélite, modelamos estes objetos como esferas. A distancia relativa dos centros de
massa contém o raio do veiculo e do detrito espacial a colisao deve acontecer quando a

soma destes raios ¢ maior do que a distancia relativa dos objetos.

A seguir, na Figura (5.14), apresentamos uma representacao de uma manobra evasiva

continua.

Figura 5.14: Representacao de uma manobra continua. Para t, < t; < ., o satélite
tem um decréscimo na sua velocidade angular devido ao uso continuo de propulsao f,. Na
posicao e no tempo de colisao t., o detrito espacial passa primeiro e a distancia relativa

neste instante é agora diferente de zero r(t.).

O grafico da Figura (5.15), mostra a relagio entre as dimensoes dos detritos espaciais

que o satélite pode escapar com o uso do fator de massa do propulsor. A velocidade de
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exaustao de gases assume alguns valores particulares no intervalo de 0,1 km/s até 3,5
km/s e o fator de poténcia ¢ de 107¢ 1/s. Com estes parametros, podemos escapar de
objetos de até 0,7 m de raio. Ao aumentar o fator de poténcia para 1073 1/s podemos
escapar de objetos de até 600 m de raio. Para o fator de massa igual a 10, ja utilizado
nas simulagoes anteriores é possivel escapar de detritos espaciais de até 0,11 m de raio ou
de 110 m ao aumentar o fator de poténcia.

E mais eficiente em termos de colisio com detritos espacias grandes utilizar valores
pequenos para o fator de massa e maiores valores para as velocidades de exaustao e fator
de poténcia do propulsor. Entretanto, grandes valores do fator de massa torna a propulsao
eficiente apenas para detritos espacias pequenos independente dos valores de velocidade
de exaustao e do fator de poténcia do propulsor. Isto mostra que o mais importante esti

na quantidade de combustivel (m,) que é levada a bordo na missdo espacial.

ro=3km, y=10"°, t,=2667 s ro=3km, y=10"3,1,=2667 s

600
500 t
400 |
300 s
200 |
100 ¢

COoOo000
(SIS N N 1o ST

Dimensao dos objetos ou r(tc) (m
Dimensao dos objetos ou r(tc) (m

Ve =0,1 km/s —— v, =15km/s —— ve =0,1 km/s ——  v.=15km/s ——
Ve =05 km/s —=— v, =25 km/s ve =0,5km/s —— v, =2,5km/s
Ve =1,0km/s —— v.=35km/s —— ve =1,L0km/s —— v.=35km/s ——

Figura 5.15: Relacao entre a dimensao dos objetos ou r(t.) com o fator de massa
do propulsor. Manobra de evasao é realizada conhecidos o tempo de colisao de 2667 s
e a separacao inicial dos objetos é de r, = 3 km. Os parametros tecnolégicos usados sao
os fatores de poténcia que para cada figura é, respectivamente, v = 107 1/s e v = 1073
1/s, e com os outros dois avaliamos a eficiéncia desta manobra pela variagdo particular da
velocidade de exaustdo e do fator de massa y. E mais eficiente uma manobra com menor
valor de fator de massa e maior velocidade de exaustao porque nestes pontos apresentam

os picos dos tamanhos dos objetos que podemos escapar.

Para efeito de comparacao, na Figura (5.16) esta a simulagao realizada por Jesus et
al. (2012) para as mesmas condigoes iniciais de colisdo e os mesmos parametros tecnolo-
gicos. Comparando as duas figuras, a propulsao apresentada no modelo de Jesus et al.
(2012) permite escapar de objetos maiores do que a propulsao tratada como perturbagcao.
Portanto, escapar do detrito espacial com uma perturbacao do sistema de propulsao é
menos eficiente mas isso pode ser compensado quando garantimos que a 6rbita nominal

do satélite é preservada.
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Figura 5.16: Dimensao dos objetos por fator de massa do propulsor. Fonte:
Jesus et al. (2012). A manobra de evasdo é calculada diante de uma colisio em
um tempo de 2667 s e uma separacao inicial de 3 km entre os objetos, com 0s mesmos
parametros tecnologicos usados neste trabalho a propulsao do modelo de Jesus é capaz

de escapar de objetos de até 8 km.

5.2.6 Manobras de evasao com uso da propulsao semi-continua

Na secao anterior a propulsao era continua em toda a manobra. Porém, ¢ possivel econo-
mizar o uso de combustivel com um tipo de propulsao semi-continua em que o satélite liga
a propulsao por um determinado tempo menor ao tempo total da manobra. A propulsao
é ligada causando mudancas na velocidade do satélite apenas em um determinado pulso
de tempo. Quando a propulsao é desligada o satélite é assistido pela gravidade da Terra,
mas agora a velocidade do satélite ¢ modificada pelo uso do pulso de propulsao e podemos
escapar da ameaga, veja na figura (5.17). Para aplicar esta ideia para as manobras de

evasao vamos seguir um conjunto de passos:

1. O primeiro passo, é que ja conhecemos a dinamica colisional do detrito e do satélite

e, desta forma, conhecemos o tempo de colisao ou o tempo de manobra.

2. No segundo passo, com estas condicoes iniciais vamos aplica-las a dinamica com

propulsao e definir quanto é o tempo pulsado de uso da propulsao

3. Em um terceiro passo, quando este tempo pulsado de uso da propulsao acabar o

satélite tera novas condicoes de posicao e velocidade.

4. Estas novas condicoes de posicao e velocidade serao usadas como novas condigoes

iniciais para a dinamica colisional.
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5. Com o sistema novamente assistido pela gravidade, calculamos a posicao relativa
dos objetos em um tempo igual ao tempo de colisao menos o tempo pulsado de uso
da propulsao. Por esta posicao relativa dos objetos, avaliamos se houve o escape ou

se foi atingida uma margem de seguranga.

6. Caso o escape nao seja satisfeito aumentamos o tempo pulsado de uso da propulsao

e voltamos ao segundo passo.

Figura 5.17: Representagao de uma manobra de evasao semi-continua. As acele-
racoes atuantes no satélite, durante o intervalo de tempo At = t; — t,, é a gravitacional
da Terra e a aceleracao de propulsao f,, apds este intervalo de tempo, a aceleragao de
propulsao é desligada, e o satélite esta sujeito apenas a aceleragao gravitacional. Entre-
tanto, a propulsao ligada, durante o At, foi suficiente para mudar o estado de movimento
do satélite e escapar da colisao, ocorrida em t. com o detrito espacial. O intervalo de

tempo At é o tempo de pulso de propulsao.

Aplicando estes passos, obtemos a relacao da dimensao dos objetos que podemos esca-
par com o tempo pulsado de uso do propulsor nas Figuras (5.18).

Observamos nos gréficos da Figura (5.18), que independente da poténcia do motor
e da velocidade de exaustao do propulsor, existe um tempo de pulso do propulsor que
maximiza a capacidade do propulsor para escapar de detritos espaciais maiores. Além
disso, este tempo de pulso é menor que o tempo da manobra, significando economia de
combustivel. Assim, a implementacao de manobras evasivas por tempo pulsado para este
caso simulado é mais eficiente do que aquela de queima continua ao longo do intervalo de

tempo de colisao.
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Figura 5.18: Dimensao dos objetos ou r(t.) por tempo pulsado de uso do pro-
pulsor para v =102 1/s e v = 107% 1/s respectivamente. A manobra continua de
evasao é feita no tempo de colisao de 2667 s, a separacao inicial dos objetos é de 3 km, o
parametro tecnologico fixo nesta simulacao é o fator massa igual a 10. Para qualquer das
variacoes do parametro de poténcia e de velocidade de exaustao, é possivel notar que se
ligarmos a propulsao por um pulso de tempo de 750 segundos e desligarmos, para que os
outros 1917 segundos a dinamica estd assistida apenas pela gravidade, podemos escapar
de objetos maiores de até 300 m. Entretanto, se ligarmos a propulsao por um pulso de
tempo de 2667 s o que representa a propulsao o tempo todo ligada o satélite escapa de
objetos de até 110 m.

5.3 Dinamica colisional com o Arrasto atmosférico

Nesta secao, simulacoes numéricas sao apresentadas com o objetivo de obter novas con-
digoes iniciais de colisao do satélite e do detrito espacial sob a influéncia da perturbacao
do arrasto atmosférico. Desta forma, as forcas externas que atuam no satélite sao: uma
forca radial de propulsao que cumprira sua funcao de manter o satélite em 6rbita circular,

e a for¢a de arrasto atmosférico tangencial, veja o esquema de forcas na figura (5.19).

fa
[ = | s pl R(w — wp)? (5.25)
0

Na auséncia da forga de propulsao tangencial a velocidade angular do satélite possui

somente dois termos da equagao (4.64), estes sdo:

Wi

Wa = Wy + — (7201t 1) (5.26)

A tnica forca externa que atua no detrito espacial é a perturbacao do arrasto atmosférico

descrita na (4.44). Conhecidos, portanto, as forcas externas que atuam nos objetos e a
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Figura 5.19: Esquema de aceleragoes aplicadas ao satélite e o detrito espacial.
As aceleragoes atuantes no satélite sao a gravitacional, a forca de controle fr, e a forca
tangencial do arrasto atmosférico. As aceleragoes que atuam no detrito espacial sao a

gravitacional e a do arrasto atmosférico.

velocidade angular do satélite, é possivel integrar numericamente o sistema de equacoes
(4.116) e modelar a dindmica relativa do satélite e do detrito espacial com o arrasto
atmosférico.

Neste caso, o satélite e o detrito espacial possuem diferentes caracteristicas de acao de
arrasto atmosférico, em outras palavras, cada um tem uma massa m, um coeficiente de
arrasto Cp e uma area perpendicular a direcao de movimento A. O detrito e o satélite
estao relativamente préoximos de tal modo que podemos considerar que o valor para a
densidade atmosférica p nao sejam tao diferentes.

Para uma primeira modelagem, vamos tomar os objetos com o mesmo valor do coefici-
ente de arrasto, a densidade atmosférica inicial calculada com a distancia fixa do satélite
a Terra (R, = Raio da Terra+Altitude inicial do satélite), e com as caracteristicas fisicas
descritas na Tabela (5.1).

Na Figura (5.20), existe um comparativo das trajetorias relativas sem e com o arrasto
atmosférico. O detrito espacial estd a uma distancia inicial relativa ao satélite de 3 km,
a acao do arrasto atmosférico causa uma aproximacao do detrito espacial com o satélite
até os 200 segundos do movimento relativo e depois ocorre um afastamento dos objetos.
Em 500 segundos, o detrito espacial chega a estar 14 km afastado do satélite.

A transformacao realizada anteriormente na equagao (4.38), feita com o objetivo de
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Tabela 5.1: Tabela das caracteristicas atmosféricos e fisicas do detrito e do satélite.

Dados Satélite Detrito
Massa(kg) 175.0 le-3
Altitude inicial(km) 220 223
Area(m?) 2.22 0.0078
Coeficiente de Arrasto  2.22
Po 2.789¢-10 kg/m?
wp 7.29e-5 rad/s

Efeito do Arrasto no Detrito
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Figura 5.20: Comparacgao entre as trajétorias relativas com e sem arrasto at-
mosférico. As curvas representam as trajétorias relativas do detrito espacial e do saté-
lite durante 600 segundos com as caracteristicas da Tabela (5.1). A curva de vermelho
representa a trajétoria relativa dos objetos sem a perturbagao do arrasto atmosférico.
Entretanto, a curva de verde é a trajétoria relativa dos objetos com a perturbacao do
arrasto atmosférico. Na curva verde, nos primeiros segundos os objetos se aproximam
e depois eles se afastam muito rapidamente em relagao a trajétoria relativa puramente

gravitacional.

escrever a velocidade angular da Terra do sistema equatorial geocéntrico para o sistema
fixo do satélite é inversivel e vale para qualquer outro vetor, é possivel escrever a posicao do
detrito espacial e do satélite que esta no sistema fixo do satélite para o sistema equatorial
da Terra. Realizada esta transformacao podemos ver o que acontece com os objetos na
situagao descrita na Figura (5.20), mas, agora, do ponto de vista de um observador na
Terra.

Na Figura (5.21), existe uma comparagao das trajetorias do detrito espacial com e sem
arrasto atmosférico mas agora observada do sistema equatorial terrestre. A trajetoria
do detrito espacial é defletida sob a acao do arrasto atmosférico e decai rapidamente em

direcao a superficie da Terra e terminando em atingi-l4 em torno dos 2000 segundos.
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Figura 5.21: Comparagao entre as trajétorias radias do movimento com e sem
arrasto atmosférico do detrito espacial no sistema geocéntrico. As curvas repre-
sentam as trajétorias radiais do detrito espacial e do satélite durante os 2000 segundos
com as caracteristicas da Tabela (5.1). O detrito espacial atinge a superficie da Terra em
torno dos 2000 segundos (curva verde), e nota-se que antes de atingir a superficie o seu
movimento se afasta da sua trajétoria puramente gravitacional (curva vermelha) muito

rapidamente no passar do tempo.

Detritos espaciais com a razao de area e massa que simulamos nao sobrevivem muito
tempo em orbita da Terra.

Portanto, observando as Figuras (5.20) e (5.21), o detrito espacial se aproxima do
satélite que estd em uma altitude mais baixa e ao cruzar o plano do movimento orbital
do satélite ele se afasta rapidamente no seu caminho em dire¢ao ao centro da Terra.
Pela velocidade em que o detrito se afasta do satélite, pode comprometer a validade das
equacoes diferenciais do movimento relativo ji que seu dominio de validade é quando
estes objetos estao proximos. A depender da razao area e massa do detrito espacial, o
que determinara o seu decaimento em direcao a Terra, é preciso escolher um intervalo de
integragao no qual as posigoes calculadas neste intervalo nao prejudiquem a razao r/R«l.
A aplicacao proposta neste trabalho nao requer o estudo da evolucao a longo prazo da
dinamica destes objetos e sim a curto prazo. A preocupacao é com o risco de colisao com o
satélite, em distancia e tempos considerados ameacadores a missao, o que geralmente sao
tempos curtos de integracao, antes do decaimento do detrito na Terra e também dentro
da distancia permitida pelo radar do satélite.

Nesta abordagem, utilizamos aproximagoes nos termos gravitacionais para obter equa-
coes diferencias que em parte sao resolvidas de forma semi analitica. Com o objetivo de

comparar a solugao obtida neste trabalho com uma solucao numérica, sem aproximacoes,
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ou seja, sem expansao em termos de série de Taylor dos termos gravitacionais, realizamos

a simulacao descrita na Figura (5.22).

Efeito do Arrasto no Detrito
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Figura 5.22: Comparacao entre as trajétorias numéricas e semi-analiticas do
detrito-satélite com arrasto atmosférico. Aqui, sao apresentadas as trajetérias do
satélite em vermelho, e do detrito espacial em verde e azul medidas no sistema geocén-
trico. Ambos os objetos tém as mesmas caracteristicas da tabela (5.1) e sofrem o arrasto
atmosférico. A curva de vermelho é a Orbita circular do satélite calculada numericamente,
que ¢ igual nas duas abordagens, a curva em verde ¢ a solucao numérica da trajetoria
do detrito espacial e a curva de azul ¢ a trajetoria do detrito espacial calculada com a

abordagem semi-analitica deste trabalho.

Na Figura (5.22), as trajetorias do detrito espacial sdo coincidentes nos primeiros ins-
tantes do movimento e comegam a divergir a medida que o detrito espacial vai em direcao
a superficie da Terra. A integracao da trajetoria do detrito espacial esta programada para
encerrar no momento em que o veiculo e o detrito estdo fora da aproximagao r/R < 1,
enquanto, a trajetoria de verde mostra que o detrito espacial ird decair até atingir a su-
perficie da Terra. Entao, apenas nos primeiros instantes a solucao semi-analitica revela
ser uma boa aproximagao, comparada com a solugao puramente numérica, a razao esta
no fato do detrito espacial e o satélite, devido ao arrasto atmosférico, se distanciarem a
medida que o detrito espacial decai para altitudes mais baixas.

Em relacao a forca radial de propulsao aplicada ao satélite para manté-lo em érbita cir-
cular, na Figura (5.23), mostramos a sua variagdo com o tempo nas mesmas condi¢oes das
simulagoes anteriores. Observamos que a magnitude desta aceleracao ¢é relativamente pe-
quena, e o crescimento do modulo desta aceleracao é explicado pela reducao da velocidade
angular do satélite, devido ao efeito do arrasto atmosférico.

E preciso, agora, encontrar a dinamica colisonal destes objetos com a perturbacio do

arrasto atmosférico. O procedimento é andlogo ao que adotamos na secao da dinamica
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Figura 5.23: Variagao da aceleragao radial de propulsao fx, no tempo. A ace-
leracao radial de propulsao é aceleracao para controlar o satélite na sua orbita circular
diante a perturbacao do arrasto atmosférico calculada aqui até o tempo de decaimento do
detrito espacial de cerca de 2000 segundos. A aceleracao aplicada para manter o satélite

¢ de no maximo de 0.0012 m/s em magnitude.

colisonal gravitacional, entretanto, no caso perturbativo nao temos funcoes temporais
para as coordenadas cartesianas da posicao relativa, o que exige um método numérico
para encontrar a colisao dos objetos. Conforme a estratégia, temos um conjunto de
posi¢oes iniciais relativas para o detrito espacial, ou seja, um conjunto dado de (., Yo, 2o)-
Também ¢é fornecido um conjunto de tempos de colisao tc [1 : 3000] com o passo de 1
segundo. Porém, nao temos, com a inclusao do arrasto atmosférico, as velocidades iniciais
relativas de colisdo na forma analitica, como apresentamos nas equagoes (5.6), (5.5) e (5.7).
Por outro lado, este problema equivale também a encontrar velocidades iniciais relativas
que minimizem globalmente a distancia relativa dos objetos. Pensando nisto, aplicamos
um método de otimizagao conhecido como Particle Swarm Optmization (PSO) que esta

descrito a seguir.
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5.3.1 Aplicacao do método do Particle Swarm Optimization

Este método foi desenvolvido por James Kennedy e Russel C. Eberhart em 1995, e é
baseado na observacgao da inteligéncia coletiva de uma populacao de individuos biolégicos
(Kennedy and Eberhart, 1995). O objetivo é a busca de variaveis no espago de solugao do
problema que otimizam um objetivo particular. Uma populacao pode ser definida como
individuos ou particulas que pertencem ao espaco de solucao e que sao todos candidatos a
solucao 6tima desejada, estas particulas se movem com uma posicao e velocidade dentro
deste espaco. Dentro do método, estes individuos sao inicializados de forma aleatoria
e possuem uma memoria cognitiva que guarda a sua melhor posicao e velocidade locais
e esta informacao flui para toda populacao. O processo de melhora acontece quando
as particulas obtém a informacao da melhor solucao entre todas elas, conhecida como
melhor posicao global ou melhor candidata global a solucao, e ao passar esta informagao
para os vizinhos todos modificam sua posicao e velocidade em direcao a melhor posicao
individual e também a global, até atingir o alvo dado. Este processo pode ser resumido

em trés passos (Van den Bergh and Engelbrecht, 2001):
1. Inicializar o valor da posicao e velocidade de cada particula;
2. Atualizar a melhor posicao individual e também a global;
3. Atualizar a velocidade e posi¢ao de cada particula;

Para inicializar a posi¢ao e a velocidade, basta calcular o valor da funcao para cada
um dos valores aleatorios gerados. O segundo passo é feito comparando os valores das
posicoes gerados com o objetivo e guardando a melhor posi¢ao individual e também a
global. A velocidade e a posicao da i-ésima particula é atualizada seguindo a equacao
(Blondin, 2009):

vi(t+ 1) = wu(t) + erm [T(t) — 2 (t)] + caralg(t) — z4(1)] (5.27)
ri(t+ 1) =x;(t) + v (t + 1) (5.28)

Em que, z;(t) e v;(t) sdo a posigao e a velocidade da particula ¢ em um tempo t, Z;(t) é a
melhor posi¢ao individual ou local enquanto g(t) é a melhor posigio global dentro todas
as particulas. 1 e ry sdo numeros aleatorios que pertencem ao intervalo [0 : 1], enquanto
w, ¢1 e ¢y sdo parametros fornecidos pelo usuéario, (0 < w < 1.2).

Em particular, neste trabalho, o moédulo da posicao relativa dos dois objetos é uma
fungao do tipo (%o, Yo, 2o, Lo, Yos 20, 1), mas, segundo a nossa estratégia, queremos mini-
mizar esta fun¢do dados os valores de um conjunto de (z,,¥,, z,) € t. e desta forma a
funcao fica apenas dependente das velocidades iniciais relativas de colisao. Neste caso,

temos uma func¢ao r(&,, ¥,, 2,) com trés dimensoes e sao trés parametros que vao envolver
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a otimizacdo e estes sdo as proprias velocidades iniciais relativas de colisio. E exatamente
o que buscamos, as velocidades iniciais relativas que minimizam a distancia do satélite e
do detrito, ou seja , buscamos o minimo global que ird representar a colisao.

Como uma primeira aplicacao, e para a verificacao da exatidao do método do Particle
Swarm Optmization, vamos aplica-lo para obter novamente as velocidades relativas iniciais
de colisao da dinamica colisional com gravidade. Para as simulacoes seguintes, utilizamos
1000 particulas do PSO, mas, para uma simples visualicagao gréafica, vamos exibir os
resultados do método escolhendo apenas 5 particulas deste conjunto total.

A simplicidade das solucdes analiticas da dinamica relativa, somente com a gravidade
da Terra, permite plotar as trajetorias relativas do satélite e do detrito espacial com
as informacoes das particulas do Swarm. Verificamos que apés algumas interagoes do
método do PSO, as particulas encontram a informacao das velocidades relativas inicias que
minimizam estas trajétorias. Portanto, apds a interacao do PSO, as trajétorias relativas
migram para uma unica trajetoria de colisao entre o satélite e o detrito espacial, que é
exatamente a prevista pelas equacoes da dindmica colisional. Na simulacao das Figuras
(5.24) e (5.25), fornecemos o valor de 3 km da posicdo relativa inicial do satélite e do
detrito espacial, e o tempo de colisdao de 5000 segundos, e aplicamos o PSO para calcular

as velocidades relativas de colisao destes objetos.

partl +
part2
part3  x
part4 o
part5

Figura 5.24: Trajétorias relativas do satélite e do detrito espacial usando as
particulas do PSO inicializadas com velocidades relativas aleatérias. Trajéto-
rias relativas do detrito e do satélite inicializadas com o uso de 5 particulas do método de
otimizacao PSO. Estas particulas guardam a informacao de velocidades iniciais relativas
aleatdrias somente na etapa de inicializagao do método. Observamos que as trajétorias
seguem caminhos diferentes para a informacao de velocidade inicial relativa de cada par-

ticula.
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Na Figura (5.24), mostramos a etapa de inicializacao aleatéria do PSO quando plota-
mos as trajetorias relativas do satélite e do detrito espacial com a informacao de 5 das
50 particulas do PSO. Observamos, nesta figura, que elas vao para direcoes que estao
distantes do satélite, mas logo ap6s algumas interacoes do método, todas as trajétorias
relativas migram, com as informacoes das 5 particulas, para a trajetoria mostrada na
Figura (5.25). Esta trajetoria relativa em comum para todas as particulas é minima e

representa a colisao do detrito espacial com satélite no tempo de colisao de 5000 segundos.

3000
2000

€ 1000
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-1000
~2000

-3000

X (103 m)
partl+ + part3x * partSm =
part2x x part4o o

Figura 5.25: Trajétorias relativas do detrito e do satélite com a informacao das
particulas do PSO apéds algumas interacoes do método. Agora, as velocidades
relativas trazidas pelas particulas nao sao mais aleatérias e sao as que minimizam a

distancia relativa entre o satélite e o detrito espacial, a trajétoria relativa de colisao.

Podemos ver esta mesma situagao também do ponto de vista do sistema geocéntrico,
na Figura (5.26), esta a etapa de inicializagao das particulas do PSO, de vermelho esté a
trajetoria do satélite e as demais sao as particulas do PSO inicializadas aleatoriamente.
Ja na Figura (5.27), apos algumas interagoes com o PSO as particulas encontram a menor
distancia entre o satélite e o detrito e temos a trajetoria de colisao com o satélite.

Retornando a solucao numérica das equacoes diferenciais da dinamica relativa com
a perturbacao do arrasto atmosférico, é possivel obter mapas da acao do PSO de uma
outra forma. Em ambas as Figuras (5.28) e (5.29), existe um espaco formado pelas
velocidades iniciais relativas (,, Yo, 2o), €m que o0s pontos sao particulas do PSO que estiao
distribuidas segundo a fungao r(,, 9o, Z,). Nesta etapa, as particulas sdo inicializadas de
forma aleatoria dentro do intervalo de velocidades relativas de [—10,10] km/s, e cada a
particula leva informacao de r(i,, 9, 2,) com valores entre [0,8 x 10°]. Na figura (5.29),
vimos que ap6s algumas interacoes todas as particulas do PSO migram para minimizar
a informagao de r(Z,, ¥,, 2,), € entdo, a partir da determinagao cartesiana dos pontos de

cor preta no espago de velocidades inicias, podemos encontrar quais sao as velocidades de
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Figura 5.26: Trajétorias do detrito espacial e do satélite, com a informacao da
inicializacao das particulas do PSO, no sistema geocéntrico. O satélite estd em
orbita circular representada em vermelho, as velocidades iniciais relativas de 4 particulas
sao inicializadas de forma aleatdria e como consequéncia as trajetorias do detrito, com as

cores verde, rosa, azul e amarelo, se afastam do satélite.
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Figura 5.27: Trajétorias do detrito espacial e do satélite, com a informacao da
das particulas do PSO apéds algumas interagoes, no sistema geocéntrico. O
satélite estd em orbita circular representada na curva de vermelho, as velocidades iniciais
relativas das 4 particulas minimizam a distancia entre o satélite e o detrito espacial.
Portanto, as trajetorias do detrito, com as cores verde, rosa, azul e amarelo, tocam na

orbita do satélite e sao comuns para todas as particulas do PSO.
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colisao destes dois objetos. Estas sao as primeiras velocidades relativas iniciais de colisao
encontradas adicionando a perturbagiao do arrasto atmosférico. Na tabela da Figura (5.2),
estao as velocidades relativas iniciais de colisao entre os objetos em um tempo de colisao
de 500 segundos, para uma determinada posi¢cao angular e uma distancia inicial relativa
de 3 km . Na primeira linha estao as velocidades de colisao sem o arrasto atmosférico
e em seguida com o arrasto atmosférico, o efeito do arrasto aumenta as velocidades de
impacto dos objetos espaciais.

Caso com o Arrasto
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Figura 5.28: Particulas do PSO no espago das velocidades iniciais relativas (I).
Na figura, as particulas do PSO estao distribuidas de forma aleatoria porque é a etapa
de inicializacao do método. Cada particula carrega a informacao das componentes da
velocidade inicial relativa (i,, o, 2,) € as cores representam o valor da distancia relativa

entre o detrito e o veiculo espacial (r).

Tabela 5.2: Comparacao entre as velocidades relativas de colisao entre os objetos.

& do b
Sem Arrasto(m/s) -1.135455  -6.084201  -1.976647
Com Arrasto(m/s) -7.277459 24.872734 -1.991392

O que ocorre é uma deflexao da trajetoria do detrito espacial em direcao a Terra quando
é acrescentado a perturbagao do arrasto atmosférico. Na imagem acima na Figura (5.31),
as trajetorias de colisao com a inclusao do arrasto atmosférico possuem uma curva mais
acentuada. AcFigura (5.32) representa as mesmas trajetorias de colisdo do ponto de
vista do sistema geocéntrico, os detritos espaciais atingidos pela perturbacao do arrasto

atmosférico sao defletidos e colidem com o satélite segundo a curva de vermelho.
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Figura 5.29: Particulas do PSO no espago das velocidades iniciais relativas (II).
Na figura, com algumas interagoes do método todas as particulas migram para minizar o
valor da distancia relativa, observe que as cores agora sao violetas, proximas ou iguais ao

r=0 (colisao).
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Figura 5.30: Particulas do PSO no espago das velocidades iniciais relativas (III).
Nestes gréaficos sao identificaveis as velocidades de colisao entre o satélite e o detrito
espacial, com a perturbacao do arrasto atmosférico, estas sao: &, = —7,277459, y, =
24.872734 e z, = —1.991392.
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Figura 5.31: Trajétorias de colisdo com e sem o arrasto atmosférico (I). A figura,
mostra duas trajétorias de colisao do satélite com o detrito espacial, inicialmente os objetos
estao separados por uma distancia de 3 km e eles se encontraram em 500 s. A curva de
vermelho representa a colisao com a perturbacao do arrasto atmosférico, e nota-se uma

curva mais acentuada
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Figura 5.32: Trajétorias de colisio com e sem o arrasto atmosférico (II). Na
figura, temos as mesmas trajétorias da Figura (5.31) de colisdo mas agora do ponto de
vista geocéntrico, a curva de azul representa a trajétoria do satélite, as de verde e vermelho
sao as trajétorias do detrito espacial. A curva de vermelho inclui a perturbacao do arrasto

atmosférico e portanto vemos uma deflexao causada pelo arrasto atmosférico.
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Capitulo 6
Conclusao

Neste trabalho, foram dadas contribuicoes para o estudo de manobras orbitais evasivas
em ambiente de detritos espaciais. Mostramos como realizar uma manobra de evasao
de modo que o satélite nao seja retirado da sua o6rbita de missao. Para isso utilizamos
um sistema de propulsao em que a massa de combustivel decai exponencialmente no
tempo, caracterizando uma queima continua de combustivel, e esta ejecao é controlada
por parametros tecnologicos tais como a velocidade de exaustao de gases, a razao de
massa de combustivel, e a frequéncia de ejecao de gases. Com a escolha apropriada dos
valores destes parametros, as nossas simulagoes mostraram que a forgca de propulsao chega
a ser muito menor que a forca de gravidade que atua em um satélite em orbita LEO. Por
exemplo, para um sistema de propulsor com velocidade de exaustao de gases de 2,5 km /s,
com massa de combustivel 10 vezes menor que a massa do corpo do satélite, com uma
massa inicial de combustivel de 1 kg e frequéncia de ejecao de combustivel de 1076 1/s a
aceleracao de propulsao alcanca até quatro ordens de grandeza menor do que a aceleracao
da gravidade de um satélite que esta a 220 km de altitude e utiliza este propulsor durante
50 minutos (3000 segundos). Sendo assim, podemos tratar a for¢a de propulsao como
uma perturbacao ao movimento do satélite.

Resolvendo as equacoes do movimento do satélite, mostramos que com a perturbacao
da for¢a de propulsao a velocidade angular do satélite é modificada e esta pode ser contro-
lada pelos proprios parametros do propulsor. Se desejarmos um acréscimo na velocidade
angular do satélite basta fornecer uma velocidade de exaustao na mesma direcao do mo-
vimento tangencial do satélite; o contrario é também valido. A aceleracoes centrifugas e
centripetas do satélite sao mantidas em equilibrio, mesmo com as perturbacgoes, através
de um controle realizado pelo proprio sistema de propulsao aplicado na diregao radial
ao movimento do satélite. Com as mesmas caracteristicas do propulsor, citadas acima a
aceleracao radial de propulsao para estabilizar o satélite em sua o6rbita circular chega a ser
proxima de zero se insistirmos no mesmo valor de frequéncia de ejecao de combustivel mas
pode chegar em modulo a 0,5 m/s? escolhida uma frequéncia de ejegao de combustivel
de 1073 1/s.
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Nas manobras de evasao, escolhemos as condicoes iniciais de colisao com gravidade
para simular a trajetoéria de colisao do satélite e do detrito espacial. Com este tipo de
propulsao, é mostrado que este sistema de propulsao é capaz de escapar de detritos com
raio maiores que 300 m para fatores de poténcia de 1073 1 /s ou detritos muito menores com
raios de 0,5 m para fatores de poténcias 4 ordens de grandeza menor. Em comparacao ao
propulsor utilizado pelo modelo de Jesus et al. (2012), que é capaz de escapar de objetos
da ordem de quilébmetros nao é tao eficiente tratar o propulsor como uma perturbacao.
Porém, pode ser mais econdmico por permitir que o satélite nao escape da sua o6rbita
nominal.

Também estabelecemos uma estratégia para economizar o uso do sistema de propulsao
do satélite. Para isto realizamos manobras evasivas do tipo semi continuas, ou seja, a
propulsao é ligada continuamente, mas, em apenas um pulso de tempo menor do que o
tempo disponivel para escapar. Como por exemplo, para uma manobra em que o satélite
tem que escapar antes do tempo de colisao de 2667 segundos, vimos que se o propulsor é
utilizado durante seus primeiros 700 segundos, é possivel escapar de objetos de até 200 m
de raio, enquanto para o mesmo propulsor, mas agora ligado durante os 2667 segundos, é
possivel escapar de objetos de até 110 m de raio. Desta forma, o propulsor é ligado por
menos tempo, e, portanto, favorece uma economia de combustivel.

De uma forma andloga, incluimos a perturbacao do arrasto atmosférico. Esta per-
turbacao atua no satélite e no detrito espacial, e assim o efeito na dinamica relativa é
de uma andlise mais complexa. Primeiro, tratamos o efeito do arrasto no satélite, e, no
nosso modelo a velocidade angular do satélite sofre uma reducao exponencial no tempo
que depende das propriedades da atmosfera da Terra e do satélite. A frequéncia de de-
caimento da velocidade angular é determinada pelo produto dos parametros ¥ e w;. 1
traz informacgao das caracteristicas do satélite tais como sua area, massa e o coeficiente
de arrasto, assim como informacao da densidade atmosférica do local em que se encontra
o satélite. O termo w; traz informacao da atmosfera que gira com a velocidade de rotagao
da Terra. Também usamos um sistema de propulsao radial para equilibrar o satélite em
sua Orbita circular impedindo a sua reentrada a atmosfera, o valor para a aceleracao do
propulsor para manter o satélite em 6rbita circular durante 2000 segundos é de modulo
de 0,001 m/s?. Integrando numericamente as equagoes do movimento relativo, vimos
que para o mesmo coeficiente de arrasto e valor inicial densidade atmosférica os detritos
espaciais que tém area da ordem de centimetros quadrados e massa de 1 grama decaem
em um tempo de 2000 segundos na regiao LEO. Sendo assim o raio relativo dos objetos
cresce rapidamente enquanto o detrito se afasta do satélite em direcao a Terra e faz a
precisao das equacoes de Chohessy-Wiltshire ser perdida. Mesmo assim, mostramos que
para pequenos tempos de integragao, antes do detrito decair para Terra, a aproximagao
de Chohessy-Wiltshire traz resultados parecidos com a previsao do modelo numeérico.

Depois do estudo do efeito do arrasto atmosférico na dinamica relativa dos objetos é
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preciso encontrar as condicoes de colisdao, agora, com o efeito desta perturbacao. A dificul-
dade é que nao possuimos solucao analitica para podermos aplicar a condicao de colisao
e obter expressoes para as velocidades de colisao como fizemos na dinamica relativa com
a gravidade. Para encontrar as velocidades de colisao sem um alto custo computacional,
buscamos o método de otimizacao conhecido como Particle Swarm Optimization. O novo
objetivo era buscar as velocidades de colisao para minimizar a distancia do satélite e do
detrito espacial. Mostramos que o método funciona com poucas interacoes ao encontrar
as mesmas velocidades de colisao da solugao analitica para o caso gravitacional. Encon-
tramos a velocidade inicial de colisao com a perturbagao do arrasto atmosférico quando
¢ dado um tempo de colisao de 500 segundos, uma distancia relativa inicial de 3 km, em
uma posicao angular arbitraria. Os objetos adquirem uma velocidade de colisao maior
na presenca do arrasto atmosférico, comparada com as mesma condi¢oes mas sem arrasto

atmosférico.
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