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RESUMO

Detritos espaciais (DE) s@o objetos que possuem altas velocidades e sdo capazes de in-
viabilizar o sucesso de missOes espaciais, caso venham a colidir com veiculos espaciais,
além de colocar em risco a segurancga dos astronautas. O nosso modelo matematico € base-
ado, inicialmente, nas equacdes dindmicas derivadas de Clohessy-Wiltshire (1960). Estas
equagdes regem o movimento relativo entre dois corpos e seu uso € apropriado aqui por-
que descrevemos o movimento relativo entre um veiculo espacial e um DE. Dado ao fato
de solucdes do modelo linear apresentar vérios fatoriais resultou em algumas dificuldades
nas simulacdes computacionais, mas obtivemos &xito em contornar essas dificuldades e

conseguimos implementar manobras evasivas usando o modelo linear.

PALAVRAS-CHAVE: Detritos Espaciais. Propulsdao. Manobras.



ABSTRACT

Space debris (DE) are objects that have high speeds and are capable of unfeasible space
missions successful if they collide with space vehicles, as well as endangering the safety
of astronauts. Our mathematical model is based initially on the dynamic equations derived
from Clohessy-Wiltshire (1960). These equations govern the relative motion between two
bodies and their use is appropriate here because we describe the relative motion between
a space vehicle and an ED. Due to the fact that solutions of the linear model have several
factorials, some difficulties were encountered in the computational simulations, but we
succeeded in getting around these difficulties and we were able to implement evasive

maneuvers using the linear model.

KEYWORDS: Space Debris. Propulsion. Maneuvers.
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1 INTRODUCAO

A exploracdo do espagco de maneira freqiiente s6 € possivel gracas aos foguetes que
possuem empuxo elevado para vencer a forca gravitacional da Terra e colocar objetos em
orbita. A tecnologia dos foguetes ja era conhecida pelos chineses por volta do século
VI d.C'. Eram muito usados em datas comemorativas € com o tempo foram transfor-
mados em armas de guerra. Mas, foi um cientista russo chamado Konstantin Tsiolkovky
(1857—1935) que, em 1903, apresentou a tese de que foguetes poderiam chegar ao espago
usando propelentes liquido. J4 o americano Roberth H. Goddard (1882 — 1945) realizou
experimentos com foguetes no inicio do século X X e seu interesse baseava-se em como
os foguetes atingiam altitudes maiores que os baldes mais leve que o ar. Por meio dos seus
testes, chegou a conclusdo de que os foguetes conseguem ter maior eficiéncia no vacuo do
que no ar e que foguetes com multiplos estagios atingiriam altitudes ainda maiores. Dessa
maneira seria possivel atingir a velocidade necessdria para escapar da forca gravitacional
da Terra . Porém, o grande marco da atividade humana no espaco viria com os estudos do
engenheiro Sergei Pavlovitch Korolev (1907 — 1966) (PORTO, 2010). A partir de 1946,
ele trabalhou no desenvolvimento de foguetes com capacidade de levar cargas ao espago.
Assim surgiu o Semiorka ou R7, um foguete com a capacidade de colocar uma massa de
1300 kg em orbitas baixas. Por apresentar excelentes resultados logo nos primeiros testes
a Academia de Ciéncia da URSS decidiu, em 1956, usar o Semiorka para o lancamento
de um satélite artificial chamado de Sputnik 1, cujo langcamento ocorreu em 4 de Outubro
1957 (WINTER; MELO, 2007). A partir deste feito histérico o homem foi desenvolvendo
e aperfeicoando tecnologias espaciais capazes nao sO de orbitar a Terra mas também de
chegar a outros planetas.

A exploracgdo espacial possibilitou a humanidade realizar diversos avancos tecnoldgi-
cos tais como monitoramento do clima, comunicagdo, observagdes astrondmicas e tam-
bém aplicacOes militares. Todavia, a atividade espacial humana causou o aumento do
nimero de objetos orbitando a Terra, contribuindo significativamente para o acimulo de
detrito espacial.

Objetos que orbitam a Terra sem fun¢do alguma tais como estigios de foguetes, resi-
duos de combustivel de propulsdo quimica, ferramentas que escapam das maos dos astro-
nautas, satélites artificiais fora de operacdo, meteoroides, entre outros, sdo considerados
detritos espaciais (DE).

Os foguetes capazes de colocar satélites em Orbita possuem varios estidgios que vao

sendo descartados na medida em que seu combustivel se esgota. Enquanto os estigios



13

dos foguetes vao sendo descartados sdo desprendidos lascas de tinta, pequenos parafusos
e os residuos de combustivel acabam virando pequenos detritos.

O sistema de propulsdo dos foguetes que usam propelentes sélidos ("Solid Rocket
Motors- SRM) contribuem significativamente para geracdo de detritos. Estes motores
podem incluir até 20% de particulas de aluminio, a fim de estabilizar a combustdo ¢ o
6xido de aluminio gerado durante o empuxo representa 30% dos produtos gerados pela
queima de propelente. Por exemplo, em 1997 foram ejetadas 16 toneladas de 6xido de
aluminio devido a atividade de motores do tipo SRM. A combustdo usada para estabilizar
a Orbita ejeta particulas com baixa velocidade, de tamanhos entre 1 a 2 centimetros e sdo
compostas por uma mistura de aluminio e 6xido de aluminio. A maior parte dos DE da
ordem de centimetros sdo oriundos do uso de SRM (ESA, 2006).

Um objeto de 10 ¢m ndo € muito grande quando comparado com as dimensoes de um
satélite artificial. Porém, um objeto pequeno, orbitando em torno da Terra, viajando a uma
velocidade da ordem de km/s, tem energia suficiente para danificar a Estacdo Espacial
Internacional, liberando o oxigénio, destruindo aparelhos eletronicos, perfurar o tanque
de combustivel de uma nave ou a roupa de um astronauta, fatos que comprometeriam toda
missdo espacial (PENG, 2015).

Normalmente, DE sdo detectados e monitorados usando radares e telescopios. No
entanto, ndo € possivel detectd-los aqui da Terra quando s@ao muito pequenos (menores
que 10 ¢m). Para este fim, entre Abril de 1984 e Janeiro de 1990, a NASA lancou o
"Long Duration Exposure Facility"(LDEF) para recolher informac¢des sobre DE que ndo
podem ser rastreados pelos radares na superficie da Terra. Esse satélite cilindrico tinha
dimensdes de 9 m de comprimento e 4, 3 m de didmetro, foi coberto com placas planas e
ficou em Orbita por 5, 7 anos. Quando foi recuperado pelo 6nibus espacial Columbia, toda
a sua superficie exterior de cerca de 130 m? foi exaustivamente examinada para verificar
os danos causados pelos impactos de micrometeoroides e DE. Verificou-se mais de 4.600
impactos, de tamanhos que variavam de 0.3 mm a 5 mm (HALL, 2014).

A fragmentacdo de objetos em 6rbitas de operacdes espaciais terrestres € outro fator
que contribui para o aumento de DE. Por exemplo, caso ocorra uma colisdao entre dois
satélites artificiais, os fragmentos gerados colidiriam entre si e produziriam mais frag-
mentos, gerando um efeito cascata, conhecido também como efeito Kessler (KESSLER;
COUR-PALAIS, 1978).

Um exemplo disso ocorreu em 24 de julho de 1996, quando foi registrado a colisdo
do microsatélite Cerise que na ocasido foi atingito por um pedaco de estagio do foguete
Ariane que explodiu dez anos antes (JESUS et al., 2012). Em 10 de fevereiro de 2009,
um satélite militar russo (Cosmos 2251) e outro de comunicagdo dos Estados Unidos
(Iridium 33) colidiram a cerca de 780 km acima do territério da Sibéria, na Russia. Esta
€ a primeira colisdo j4 registrada entre satélites artificiais (HALL, 2014).

Outro caso de fragmentacdo de DE ocorreu em 2007, para testar uma arma anti-satélite

a China destruiu o proprio satélite meteoroldgico que estava fora de operagcdo. Estima-se
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que esse episodio gerou 150000 fragmentos maiores que Icm (PENG, 2015).

Os acidentes citados servem de alerta para que seja desenvolvida uma politica interna-
cional que vise a busca de meios para explorar o espaco sem comprometer o futuro das
missdes espaciais.

As o6rbitas LEO (Low-altitude Earth Orbit), cujo a altitude vai de 160 km a 2000 km, e
GEO (Geostationary Earth Orbit), com altitude acima de 35800 km, sdo as regides onde
ha a maior populacido de objetos artificiais, mas temos também objetos na regido inter-
mediaria a essas duas orbitas conhecida como orbita MEO (Medium Earth orbit). Ha
um esforco por parte de algumas agéncias espaciais em adotar medidas para minimizar
a geracdo de DE nessas regides. A Inter-Agency Space Debris Coordination Committee
(IADC), por exemplo, tem a finalidade de trocar informacdes sobre a exploracdo e rastre-
amento de DE . Porém, ndo havera resultado significativo se somente uma nacao aderir
medidas preventivas, pois o espaco € um dominio publico e deve ser protegido por to-
dos. O problema do DE ainda se perpetuard por um longo tempo, até que os estudos para
modificar as técnicas utilizadas na exploracdo espacial sejam aplicdveis (ESA, 2006).

Diante do problema exposto e dado o fato de ndo existir uma tecnologia para limpar
0 espaco, € necessdrio que os veiculos espaciais sejam capazes de realizar manobras de
evasdo para evitar colisdes com o lixo espacial, evitando possiveis danos que venham a

inviabilizar a missdo espacial e a perda de uma quantidade significativa de dinheiro.

1.1 OBJETIVOS

O objetivo geral deste trabalho € estudar o problema da viabilidade de manobras or-
bitais evasivas de veiculos espaciais, quando hd risco iminente de colisio com DE. O
estudo da dinamica relativa entre veiculo e DE se dard por meio das solucdes analiticas
das equagdes de Clohessy-Wiltshire (1960). Estas equacdes quando solucionadas para o
caso homogéneo, nos permitem impor condicdes iniciais que irdo garantir que havera co-
lisdo ao final de um certo intervalo de tempo. Estas condi¢des iniciais serdo catalogadas
e quando um veiculo se enquadrar dentro destas condi¢des iniciais de colisdo, ele podera
acionar o sistema de propulsdo, dando inicio a manobra de evasdo.

Originalmente essas equacdes diferenciais sdo chamadas de equagdes de Hill no caso
ndo homogéneo e no caso homogéneo quando se trata de orbitas circulares sdo chamadas
de equacgdes de Clohessy-Wiltshire. Jesus et al. (2012) foi o pioneiro em encontrar uma
solugdo analitica para as equagdes de Clohessy-Wiltshire para o caso particular usando o
modelo exponencial para o decaimento da massa de combustivel e aplicou essas solucdes
na dinamica de manobra evasiva. Com o acionamento da propulsdo a dindmica relativa
entre veiculo espacial e DE foi dada pelas solugdes dessas equagdo, obtendo €xito no
escape da colisdo.

Nesse trabalho iremos solucionar as equacdes de Clohessy-Wiltshire admitindo que a
massa de combustivel do veiculo decaia linearmente com o tempo. Feito isto, desejamos

que ao final do intervalo de tempo no qual ocorreria colisdo, as solugdes para o caso
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nao-homogéneo, nos forneca uma posi¢do relativa em que o veiculo esteja a uma certa

distancia do DE, caracterizando uma manobra evasao.

1.2 ORGANIZACAO DO TRABALHO

Organizamos este trabalho da seguinte forma: No Capitulo 1, apresentamos uma in-
troducdo onde dissertamos um pouco da histéria da exploragdo espacial até chegar no
problema da ameaca dos detritos espaciais. No Capitulo 2 encontram-se registros bibli-
ograficos de autores que preveram o aumento dos detritos espaciais ao longo dos anos e
também registramos trabalhos que tratam das equagdes de Clohessy-Wiltshire. No Capi-
tulo 3 mostramos alguns conceitos e equagdes que sdo de fundamental importancia nos
testes das solu¢gdes do modelo linear e interpretacdo dos resultados. No Capitulo 4, apre-
sentamos um resumo do trabalho de Clohessy-Wiltshire para dindmica de rendezvous,
mostramos também que essas mesmas equagdes podem ser adaptadas para o problema de
manobras evasivas, além disso fizemos um breve resumo do trabalho de Jesus et al. (2012)
onde as solugdes as solucdes encontradas s@o usadas para realizar manobras de evasao.
No Capitulo 5 mostramos o método para solucionar as equacdes de Clohessy-Wiltshire
para o caso particular e também as integrais que foram resolvidas usando o modelo linear
para encontrar as solugdes dessas equacdes. No Capitulo 6 mostramos os resultados onde
buscamos condic¢des iniciais convenientes para realizar manobras evasivas e investigamos
as limitagdes do modelo linear, mostramos também manobras evasivas de alguns veiculos

espaciais. E no Capitulo 7 esta a conclus@o.
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7 CONCLUSAO

Neste trabalho foi investigada a viabilidade da implementacdo de manobras evasivas de
veiculos espaciais usando as solu¢des das equacdes de Clohessy-Wiltshire, admitindo o
modelo linear para o decaimento da massa de combustivel. No processo de resolver essas
equagdes analiticamente encontrou-se integrais que possuem solugdes em séries. Devido
a forma como foram feitas as escolhas para aplicar o método da substituicdo obteve-se
uma solug¢do com problemas para convergir computacionalmente, porém fazendo escolhas
mais adequadas para aplicar o método da substitui¢do e usando o método de integragcao
por partes para manipular as séries foi possivel reescrevé-las em forma de fun¢des muito
estudadas na literatura e assim obteve-se uma solu¢do que converge dentro de alguns
limites impostos pela condicao de existéncia de logaritmo.

As solugdes de todas as coordenadas ficaram dependentes de séries que contem fato-
riais e isso impOs limitagdes computacionais para calculd-las. Os valores inseridos nelas
podem requerer a soma de muitos termos para a série convergir e fazer o computador
ultrapassar a capacidade de realizar os cdlculos de fatoriais. Nessas séries os fatoriais
dependem dos valores que os indices dos somatdrios assumem, somar muitos termos sig-
nifica calcular somatérios de nimeros cada vez maiores. Como a condi¢do de existéncia
do logaritmo limitou a escolha de 72 e todas as séries t€ém dependéncia direta desse fator,
entdo teve-se que encontrar valores de 7 dentro desse intervalo de condi¢do de existéncia
do logaritmo que também se adequasse a convergéncia das séries.

A escolha inadequada do valor de 77, mesmo que este esteja satisfazendo a condi¢ao
de existéncia do logaritmo, também pode causar inconsisténcias fisicas. Nas simulacdes
de manobra evasivas dependendo do valor escolhido para 7 pode fazer o combustivel
do veiculo acabar antes de finalizar a manobra e quando isso acontece pelo fato de o
valor estar dentro da condi¢cao de existéncia do logaritmo, o algoritmo continua com o
calculo da posicao relativa e ao final da manobra o veiculo tem massa final inferior a sua
massa sem combustivel. A escolha de r» também tem influéncia direta no acréscimo da
velocidade orbital do veiculo, e se esse acréscimo for muito alto pode fazer o veiculo
comecar a ir para longe da sua 6rbita nominal fazendo sua velocidade angular ndo ser
constante invalidando as solu¢do das equacgdes de Clohessy-Wiltshire.

Devido as limitacdes impostas a0 modelo linear e com base nos resultado obtidos
chega-se a conclusdo de que o modelo € aplicavel somente em Orbitas proximas da Terra.
Como o modelo foi aplicado assumindo que o propulsor do veiculo permaneceu ligado

durante toda a manobra evasiva, durante um intervalo de tempo maior que a metade do
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seu periodo orbital, quanto maior for a altitude maior serd esse tempo e pela condi¢cdo
de existéncia do logaritmo o valor de m serd cada vez menor e esse fato pode trazer
limitagdes computacionais para a convergéncia das séries.

Por causa de todos esses fatores ndo € possivel definir um 72 que seja comum a qual-
quer veiculo, pois os resultados mostraram que para cada massa de veiculo espacial existe
um determinado 7 para satisfazer as limitagdes do modelo linear. Essas limitacdes t€m
interferéncia direta no empuxo aplicado ao veiculo e conseqiientemente interfere na po-
si¢do relativa final e isso significa que existem tamanhos especificos de detritos espaciais
que cada veiculo consegue escapar.

Além das limitagdes com relagdo a convergéncia de séries, as curvas de posicdo re-
lativa dadas pelas solucdes do caso homogéneo e do modelo linear t€m que obedecer as
condicdes de expansdo e essa obediéncia depende das condi¢des iniciais que sdo imple-
mentadas nas solucdes. As condi¢des inicias também podem colocar o veiculo e o detrito
em Orbitas tdo proximas que a colisdo ocorreria com velocidade relativa igual a zero tor-
nando desnecessdrio a realizacdo de uma manobra evasiva, por isso houve a necessidade
mapear condi¢des iniciais que fornecessem velocidade de colisdo com poder destrutivo e
que também fizesse com que a posi¢do relativa obedecesse as condi¢des de expansao.

Quanto o ao tipo de propulsdo, o modelo linear se mostrou aplicdvel somente quando
foi usada velocidade de exaustao tipica de propulsores com propelente de gés firo, os de-
mais tipos de propulsdo fornecem velocidades de exaustdo muito alta dando acréscimo
muito alto na velocidade orbital do veiculo e também violando as condi¢Oes de expan-
sdo. Seria ideal se fosse possivel aplicar velocidades de exaustdo tipicas de propulsores
que utilizam plasma, pois esses propulsores nao deixam residuos que contribuem para o
aumento do detrito espacial.

Nas manobras apresentadas aqui foram desprezadas forcas de perturbagdo tais como
o arrasto atmosférico e achatamento da Terra, a implicagdo fisica disso € que o detrito
espacial permanecerd na Orbita em que foi condicionado pelas condicdes iniciais e por
isso, apds a manobra evasiva o veiculo espacial ndo poderd retornar a sua 6rbita nominal
este devera ir para uma outra 6rbita, proxima o suficiente para manter a velocidade an-
gular que estava antes da manobra e ainda deve realizar correcdes na inclinacdo de sua
orbita porque uma componente da for¢a de propulsado foi aplicada perpendicularmente ao
plano da 6rbita circular, em razao dessas correcdes foi importante ter no final da manobra
evasiva uma certa quantidade de combustivel para realizar essa tarefa.

A existéncia de determinadas condic¢des iniciais que quando aplicadas ao modelo linear
fornecem curvas de dindmica relativa que satisfazem as condi¢des de expansao e o fato
de também existir dentro da condicao de existéncia de logaritmo determinados valores de
m que possibilitam as convergéncias das séries presentes nas solugdes das equacdes de
Clohessy-Wiltshire para o modelo linear, podemos concluir que se a tecnologia do veiculo
espacial contemplar a todas essas limitacdes é possivel obter sucesso na implementagdo

dessas solugdes em manobras evasivas, pois os resultados fornecidos por eleas podem ser



interpretados fisicamente.

84



85
REFERENCIAS

BIBLARZ, O.; PRICE, E. W. Rocket jet-propulsion device and vehicle. Encyclopedia
Britannica. 2017. Disponivel em: https://www.britannica.com/technology/rocket-jet-

propulsion-device-and-vehicle. Acesso em: 17 dez. 2017.

CHOBOTOV, V. A. Orbital mechanics. 3. ed. Reston: American Institute of Aeronautics
and Astronautics, 2002. 451 p.

CLOHESSY, W. H.; WILTSHIRE, R. S. Terminal guidace system for satellite ren-
dezvous. Journal of the Aerospace Sciences, v. 27, jan. 1960. Disponivel em:
<https://arc.aiaa.org/doi/abs/10.2514/8.8704?journal Code=jasps>. Acesso em: 05 dez
2017.

CORDELLI, A.; FARINELLA, P; ROSSI, A. The influence of the frag-
mentation threshold on the long term evolution of the orbital debris environ-
ment. Planetary and Space Science, v. 46, fev. 1998.  Disponivel em:
<http://adsabs.harvard.edu/abs/1998P%?26SS...46..691C>. Acesso em: 05 dez 2017.

CURTIS, H. D. Orbital mechanics for engineering students. 3. ed. Oxford: Elsevier
Butterworth-Heinemann, 2013. 687 p.

ESA. Position space debris mitigation: implementing zero debris creation zo-
nes. 1. ed. Noordwijk: ESA Publications Division, 2006. Disponivel em:
http://www.esa.int/esapub/sp/sp1301/sp1301.pdf. Acesso em: 13 dez. 2017.

GOEBEL, D. M.; KATZ, I. Fundamentals of electric propulsion: ion and hall thrus-
ters. 1. ed. Nova Jersei: John Wiley & Sons, 2008. 486 p.

GRADSHTEYN, L. S.; RYZHIK, I. M. Table of integrals, series, and products. 7. ed.
Califérnia: Elsevier, 2007. 1140 p.

GURFIL, P. Relative Motion between Elliptic Orbits: Generalized Boundedness Condi-
tions and Optimal Formationkeeping. Journal of Guidance, Control, and Dynamics, v.
28, jul. 2005. Disponivel em: <http://arc.aiaa.org/doi/10.2514/1.9439>. Acesso em: 05
dez 2017.

HALL, L. The History of Space Debris. Space Traffic Management Conference, v.
1, jun. 2014. Disponivel em: <http://commons.erau.edu/stm/2014/thursday/19>. Acesso
em: 18 mar 2016.

HENNEMANN, L.; ANDRADE, J. C.; SOUSA COSTA, FE Ex-
perimental  investigation of a  monopropellant  thruster using  nitrous

oxide. Journal of Aerospace Technology and Management, v. 6,



86

out. 2014. Disponivel em:  <http://www.scielo.br/scielo.php?pid=S2175-
91462014000400363&script=sci_abstract>. Acesso em: 05 dez 2017.

HILL, G. W. Researches in the Lunar Theory Author. American Jounal of Mathema-
tics., v. 1, jan. 1878. Disponivel em: <hhttp://www.jstor.org/stable/2369430>. Acesso
em: 05 dez 2017.

JAHN, R. G. Physics of electric propulsion. 1. ed. Nova lorque: McGRAW-Hill, 1968.
339 p.

JESUS, A. D. C. et al. Evasive maneuvers in space debris environment and technological
parameters. Mathematical Problems in Engineering, v. 2012, aug. 2012. Disponi-
vel em: <https://www.hindawi.com/journals/mpe/2012/126521/cta/>. Acesso em: 05 dez
2017.

JESUS, A. D. C.; SOUSA, R. R. Processing optimized for symmetry in the problem
of evasive maneuvers. Computational and Applied Mathematics, v. 34, jul. 2015.
Disponivel em: <https://doi.org/10.1007/s40314-014-0147-6>. Acesso em: 05 dez 2017.

KAPLAN, M. H. Modern spacecraft dynamics and control. 1. ed. Nova lorque: John
Wiley & Sons, 1976. 415 p.

KASDIN, N. J.; GURFIL, P.; KOLEMEN, E. Canonical modelling of relative spacecraft
motion via epicyclic orbital elements. Celestial Mechanics and Dynamical Astronomy,
v. 92, ago. 2005. Disponivel em: <https://link.springer.com/article/10.1007/s10569-004-
6441-7>. Acesso em: 05 dez 2017.

KESSLER, D. 1. Orbital Debris Eviroment and Data Requirements.
NASA Johnson Space Center, v. 3035, jun. 1989. Disponivel em:
<https://ntrs.nasa.gov/archive/nasa/casi.ntrs.nasa.gov/19890014176.pdf>. Acesso em: 05
dez 2017.

KESSLER, D. J. Collisional cascading: The limits of population growth in low
earth orbit. Advences in Space Research, v. 11, jan. 1991. Disponivel em:
<http://www.sciencedirect.com/science/article/pii/027311779190543S>. Acesso em: 05
dez 2017.

KESSLER, D. J.; COUR-PALALIS, B. G. Collision frequency of artificial satellites: The
creation of a debris belt. Journal of Geophysical Research, v. 83. 1978. Disponivel em:
<http://webpages.charter.net/dkessler/files/Collision%20Frequency.pdf>. Acesso em: 05
dez 2017.

LEE, D.; COCHRAN, J. E.; JO, J. H. Solutions to the variational equations for relative



87

motion of satellites. Advances in the Astronautical Sciences, v. 123 I, may. 2007. Dis-
ponivel em: < https://arc.aiaa.org/doi/abs/10.2514/1.24373>. Acesso em: 05 dez 2017.

LIOU, J.-C.; JOHNSON, N. L. Risks in space from orbiting debris. Science, v. 311, jan.
2006. Disponivel em: <http://science.sciencemag.org/content/311/5759/340>. Acesso
em: 05 dez 2017.

PENG, B. Space debris: The hubris of humanity. Berkeley Scientific Journal, v. 19, jul.
2015. Disponivel em: <https://bsj.berkeley.edu/wp-content/uploads/2015/10/Complete-
Spring-2015-BSJ-Waste.pdf>. Acesso em: 05 dez 2017.

PINHEIRO, E. C. Manobras evasivas e propulsao plama linear. 2014. 75.f. Monografia
(Licenciatura em Fisica) - UEFS (Universidade Estadual de Feira de Santana), Feira de
Santana, Bahia. 2014.

PORTO, C. D. S. Os foguetes: histéria e desenvolvimento. Astrono-
mia, Astronautica e Ciéncias Espaciais na Escola. 2010. Disponivel em:
<https://educacaoespacial.files.wordpress.com/2010/10/os-foguetes-ii_revisado.pdf>.
Acesso em: 05 dez 2017.

RAMOS, T. S. SOUZA COSTA, E. Investigacdo tedrica de um propulsor eletrotérmico-
catalitico usando peréxido de hidrogénio. Instituto Nacional de Pesquisas Es-
paciais. Cachoeira Paulista. Sao Paulo, v. 1. 2009. Disponivel em:
<https://www.researchgate.net/publication/47444521_Investigacao_Teorica_de_Um_

Propulsor_Eletrotermico-Catalitico_Usando_Peroxido_de_Hidrogenio>. Acesso em: 05
dez 2017.

ROA, J.; PELAEZ, J. The elliptic rendezvous problem in dromo formulation.
Advances in the Astronautical Sciences, v. 152, jan. 2014. Disponivel em:
<https://www.researchgate.net/publication/280134802_The_elliptic_rendezvous_problem
_in_ DROMO _formulation>. Acesso em: 05 dez 2017.

RUSSELL, R. P.; LANTOINE, G. Optimal control of relative motion in arbitrary fields:
Application at deimos. The Journal of the Astronautical Sciences, v. 59, jun. 2012.
Disponivel em: <https://link.springer.com/article/10.1007/s40295-013-0013-6>. Acesso
em: 05 dez 2017.

SALTER, A. W. Space debris: A law and economics analysis of the orbital commons.
Mercatus Working Paper, Mercatus Center at George Mason University, Arlington,
VA, v. 1, set. 2015. Disponivel em: <https://www.mercatus.org/system/files/Salter-Space-
Debris.pdf>. Acesso em: 05 dez 2017.

SANTOS, C. C. C. D. P. Estudo da dinamica de pequenos detritos espaciais e mete-



88

ordides. 2007. 263.f. Tese (Doutorado em Engenharia e Tecnologia Espaciais/Mecanica
e Controle) - INPE (Instituto de Pesquisas Espaciais), Sao José dos Campos, Sao Paulo.
2007.

SCHAUB, H. Relative orbit geometry through classical orbit element differences.
Journal of Guidance, Control, and Dynamics, v. 27, sep. 2004. Disponivel em:
<http://arc.aiaa.org/doi/10.2514/1.12595>. Acesso em: 05 dez 2017.

SOUSA, R. R. Estudo de manobras evasivas com perturbacoes orbitais. 2015. 83.f.
Dissertacao (Mestrado em Fisica) - Faculdade de Engenharia do Campus de Guaratin-

guetd , Universidade Estadual Paulista, Guaratinguetd, Sao Paulo. 2015.

SOUZA, J. H. C. Estudo da dinamica de particulas em um propulsor a plasma do
tipo Hall com imas permanentes. 2006. 60.f. Dissertacdo (Mestrado em Fisica) - Uni-
versidade de Brasilia, Brasilia, Distrito Federal. 2006.

TELES, T. N. Analise algébrica e numérica de manobras de rendezvous num ambi-
ente com detritos e em formation flying. 2006. 79.f. Monografia (Bacharel em Fisica)-
UEFS (Universidade Estadual de Feira de Santana), Feira de Santana, Bahia. 2006.

WINTER, O. C.; MELO, C. F. D. A conquita do espaco: do Sputinik a mis-
sdo centenario. 1. ed. Sao Paulo: Livraria da Fisica, 2007. 315 p. Disponivel

em: http://www.cdcc.usp.br/cda/oba/aeb/a-conquista-do-espaco/index.html. Acesso em:
10 out. 2015.

WORMNES, K. et al. Esa technologies for space debris remediation. In: 6th European
Conference on Space Debris, 6, 2013, Darmstadt. Anais... Darmstadt: ESA, 1994. p.85-
93. Disponivel em: <http://adsabs.harvard.edu/abs/2013ESASP.723E..85W>. Acesso em:
05 dez 2017.

YAMANAKA, K.; ANKERSEN, F. New State Transition Matrix for Relative Motion
on an Arbitrary Elliptical Orbit. Journal of Guidance, Control, and Dynamics, v. 25,
jan. 2002. Disponivel em: <http://arc.aiaa.org/doi/10.2514/2.4875>. Acesso em: 05 dez
2017.

ZANETTI, R. Optimal glideslope guidance for spacecraft rendezvous. Journal
of Guidance, Control, and Dynamics, v. 34, sep. 2011. Disponivel em:
<http://arc.aiaa.org/doi/10.2514/1.54103>. Acesso em: 05 dez 2017.



	INTRODUÇÃO
	OBJETIVOS
	ORGANIZAÇÃO DO TRABALHO

	REVISÃO BIBLIOGRÁFICA
	PARÂMETROS DE PERFORMANCE DE VEÍCULOS ESPACIAIS
	EQUAÇÃO DE TSIOLKOVSKY
	EMPUXO E IMPULSO ESPECÍFICO
	PROPULSORES
	Propulsores Químicos
	Propulsão Elétrica


	EQUAÇÕES DE CLOHESSY-WILTSHIRE 
	EQUAÇÕES DA DINÂMICA DE RENDEZVOUS
	EQUAÇÕES DA DINÂMICA RELATIVA PARA MANOBRAS EVASIVAS
	DINÂMICA RELATIVA DE COLISÃO
	MANOBRAS EVASIVAS: MODELO EXPONENCIAL PARA O DECAIMENTO DA MASSA DE COMBUSTÍVEL

	EQUAÇÕES DE CLOHESSY-WILTSHIRE: MODELO LINEAR PARA VARIAÇÃO DE MASSA NAS MANOBRAS EVASIVAS DE VEÍCULOS ESPACIAIS
	SOLUÇÃO PARTICULAR DO MODELO LINEAR

	RESULTADOS
	DINÂMICA DE COLISÃO E POSIÇÃO RELATIVA MÁXIMA
	CONDIÇÃO DE EXISTÊNCIA, CONVERGÊNCIA DAS SOLUÇÕES EM SÉRIES E INCREMENTO NA VELOCIDADE DO VEÍCULO ESPACIAL
	Trajetória de colisão

	DINAMICA RELATIVA DE MANOBRAS DE EVASÃO: MODELO LINEAR PARA VARIAÇÃO DE MASSA DO COMBUSTÍVEL

	CONCLUSÃO
	REFERÊNCIAS
	APÊNDICE A: CURVAS DE DINÂMICA RELATIVA I



