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RESUMO

Detritos espaciais (DE) são objetos que possuem altas velocidades e são capazes de in-
viabilizar o sucesso de missões espaciais, caso venham a colidir com veículos espaciais,
além de colocar em risco a segurança dos astronautas. O nosso modelo matemático é base-
ado, inicialmente, nas equações dinâmicas derivadas de Clohessy-Wiltshire (1960). Estas
equações regem o movimento relativo entre dois corpos e seu uso é apropriado aqui por-
que descrevemos o movimento relativo entre um veículo espacial e um DE. Dado ao fato
de soluções do modelo linear apresentar vários fatoriais resultou em algumas dificuldades
nas simulações computacionais, mas obtivemos êxito em contornar essas dificuldades e
conseguimos implementar manobras evasivas usando o modelo linear.

PALAVRAS-CHAVE: Detritos Espaciais. Propulsão. 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 INTRODUÇÃO

A exploração do espaço de maneira freqüente só é possível graças aos foguetes que
possuem empuxo elevado para vencer a força gravitacional da Terra e colocar objetos em
órbita. A tecnologia dos foguetes já era conhecida pelos chineses por volta do século
V I d.C. Eram muito usados em datas comemorativas e 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 espaço
usando propelentes líquido. Já o americano Roberth H. Goddard (1882− 1945) realizou
experimentos com foguetes no início do século XX e seu interesse baseava-se em como
os foguetes atingiam altitudes maiores que os balões mais leve que o ar. Por meio dos seus
testes, chegou à conclusão de que os foguetes conseguem ter maior eficiência no vácuo do
que no ar e que foguetes com múltiplos estágios atingiriam altitudes ainda maiores. Dessa
maneira seria possível atingir a velocidade necessária para escapar da força gravitacional
da Terra . Porém, o grande marco da atividade humana no espaço viria com os estudos do
engenheiro Sergei Pavlovitch Korolev (1907 − 1966) (PÔRTO, 2010). A partir de 1946,
ele trabalhou no desenvolvimento de foguetes com capacidade de levar cargas ao espaço.
Assim surgiu o Semiorka ou R7, um foguete com a capacidade de colocar uma massa de
1300 kg em órbitas baixas. Por apresentar excelentes resultados logo nos primeiros testes
a Academia de Ciência da URSS decidiu, em 1956, usar o Semiorka para o lançamento
de um satélite artificial chamado de Sputnik 1, cujo lançamento ocorreu em 4 de Outubro
1957 (WINTER; MELO, 2007). A partir deste feito histórico o homem foi desenvolvendo
e aperfeiçoando tecnologias espaciais capazes não só de orbitar a Terra mas também de
chegar a outros planetas.

A exploração espacial possibilitou a humanidade realizar diversos avanços tecnológi-
cos tais como monitoramento do clima, comunicação, observações astronômicas e tam-
bém aplicações militares. Todavia, a atividade espacial humana causou o aumento do
número de objetos orbitando a Terra, contribuindo significativamente para o acúmulo de
detrito espacial.

Objetos que orbitam a Terra sem função alguma tais como estágios de foguetes, resí-
duos de combustível de propulsão química, ferramentas que escapam das mãos dos astro-
nautas, satélites artificiais fora de operação, meteoroides, entre outros, são considerados
detritos espaciais (DE).

Os foguetes capazes de colocar satélites em órbita possuem vários estágios que vão
sendo descartados na medida em que seu combustível se esgota. Enquanto os estágios
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dos foguetes vão sendo descartados são desprendidos lascas de tinta, pequenos parafusos
e os resíduos de combustível acabam virando pequenos detritos.

O sistema de propulsão dos foguetes que usam propelentes sólidos ("Solid Rocket
Motors- SRM) contribuem significativamente para geração de detritos. Estes motores
podem incluir até 20% de partículas de alumínio, a fim de estabilizar a combustão e o
óxido de alumínio gerado durante o empuxo representa 30% dos produtos gerados pela
queima de propelente. Por exemplo, em 1997 foram ejetadas 16 toneladas de óxido de
alumínio devido à atividade de motores do tipo SRM. A combustão usada para estabilizar
a órbita ejeta partículas com baixa velocidade, de tamanhos entre 1 a 2 centímetros e são
compostas por uma mistura de alumínio e óxido de alumínio. A maior parte dos DE da
ordem de centímetros são oriundos do uso de SRM (ESA, 2006).

Um objeto de 10 cm não é muito grande quando comparado com as dimensões 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 Estação Espacial
Internacional, liberando o oxigênio, destruindo aparelhos eletrônicos, perfurar o tanque
de combustível de uma nave ou a roupa de um astronauta, fatos que comprometeriam toda
missão espacial (PENG, 2015).

Normalmente, DE são detectados e monitorados usando radares e telescópios. No
entanto, não é possível detectá-los aqui da Terra quando são muito pequenos (menores
que 10 cm). Para este fim, entre Abril de 1984 e Janeiro de 1990, a NASA lançou o
"Long Duration Exposure Facility"(LDEF) para recolher informações sobre DE que não
podem ser rastreados pelos radares na superfície da Terra. Esse satélite cilíndrico tinha
dimensões de 9 m de comprimento e 4, 3 m de diâmetro, foi coberto com placas planas e
ficou em órbita por 5, 7 anos. Quando foi recuperado pelo ônibus espacial Columbia, toda
a sua superfície exterior de cerca de 130 m2 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 fragmentação de objetos em órbitas de operações espaciais terrestres é outro fator

que contribui para o aumento de DE. Por exemplo, caso ocorra uma colisão 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 colisão
do microsatélite Cerise que na ocasião foi atingito por um pedaço de estágio 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 comunicação dos Estados Unidos
(Iridium 33) colidiram a cerca de 780 km acima do território da Sibéria, na Rússia. Esta
é a primeira colisão já registrada entre satélites artificiais (HALL, 2014).

Outro caso de fragmentação de DE ocorreu em 2007, para testar uma arma anti-satélite
a China destruiu o próprio satélite meteorológico que estava fora de operação. Estima-se
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que esse episódio gerou 150000 fragmentos maiores que 1cm (PENG, 2015).
Os acidentes citados servem de alerta para que seja desenvolvida uma política interna-

cional que vise a busca de meios para explorar o espaço sem comprometer o futuro das
missões espaciais.

As órbitas 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, são as regiões onde
há a maior população de objetos artificiais, mas temos também objetos na região inter-
mediária a essas duas órbitas conhecida como órbita MEO (Medium Earth orbit). Há
um esforço por parte de algumas agências espaciais em adotar medidas para minimizar
a geração de DE nessas regiões. A Inter-Agency Space Debris Coordination Committee
(IADC), por exemplo, tem a finalidade de trocar informações sobre a exploração e rastre-
amento de DE . Porém, não haverá resultado significativo se somente uma nação aderir
medidas preventivas, pois o espaço é um domínio público e deve ser protegido por to-
dos. O problema do DE ainda se perpetuará por um longo tempo, até que os estudos para
modificar as técnicas utilizadas na exploração espacial sejam aplicáveis (ESA, 2006).

Diante do problema exposto e dado o fato de não existir uma tecnologia para limpar
o espaço, é necessário que os veículos espaciais sejam capazes de realizar manobras de
evasão para evitar colisões com o lixo espacial, evitando possíveis danos que venham a
inviabilizar a missão espacial e a perda de uma quantidade significativa de dinheiro.

1.1 OBJETIVOS

O objetivo geral deste trabalho é estudar o problema da viabilidade de manobras or-
bitais evasivas de veículos espaciais, quando há risco iminente de colisão com DE. O
estudo da dinâmica relativa entre veículo e DE se dará por meio das soluções analíticas
das equações de Clohessy-Wiltshire (1960). Estas equações quando solucionadas para o
caso homogêneo, nos permitem impor condições iniciais que irão garantir que haverá co-
lisão ao final de um certo intervalo de tempo. Estas condições iniciais serão catalogadas
e quando um veículo se enquadrar dentro destas condições iniciais de colisão, ele poderá
acionar o sistema de propulsão, dando início à manobra de evasão.

Originalmente essas equações diferenciais são chamadas de equações de Hill no caso
não homogêneo e no caso homogêneo quando se trata de órbitas circulares são chamadas
de equações de Clohessy-Wiltshire. Jesus et al. (2012) foi o pioneiro em encontrar uma
solução analítica para as equações de Clohessy-Wiltshire para o caso particular usando o
modelo exponencial para o decaimento da massa de combustível e aplicou essas soluções
na dinâmica de manobra evasiva. Com o acionamento da propulsão a dinâmica relativa
entre veículo espacial e DE foi dada pelas soluções dessas equação, obtendo êxito no
escape da colisão.

Nesse trabalho iremos solucionar as equações de Clohessy-Wiltshire admitindo que a
massa de combustível do veículo decaia linearmente com o tempo. Feito isto, desejamos
que ao final do intervalo de tempo no qual ocorreria colisão, as soluções para o caso
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não-homogêneo, nos forneça uma posição relativa em que o veículo esteja a uma certa
distância do DE, caracterizando uma manobra evasão.

1.2 ORGANIZAÇÃO DO TRABALHO

Organizamos este trabalho da seguinte forma: No Capítulo 1, apresentamos uma in-
trodução onde dissertamos um pouco da história da exploração espacial até chegar no
problema da ameaça dos detritos espaciais. No Capítulo 2 encontram-se registros bibli-
ográficos de autores que preveram o aumento dos detritos espaciais ao longo dos anos e
também registramos trabalhos que tratam das equações de Clohessy-Wiltshire. No Capí-
tulo 3 mostramos alguns conceitos e equações que são de fundamental importância nos
testes das soluções do modelo linear e interpretação dos resultados. No Capítulo 4, apre-
sentamos um resumo do trabalho de Clohessy-Wiltshire para dinâmica de rendezvous,
mostramos também que essas mesmas equações podem ser adaptadas para o problema de
manobras evasivas, além disso fizemos um breve resumo do trabalho de Jesus et al. (2012)
onde as soluções as soluções encontradas são usadas para realizar manobras de evasão.
No Capítulo 5 mostramos o método para solucionar as equações de Clohessy-Wiltshire
para o caso particular e também as integrais que foram resolvidas usando o modelo linear
para encontrar as soluções dessas equações. No Capítulo 6 mostramos os resultados onde
buscamos condições iniciais convenientes para realizar manobras evasivas e investigamos
as limitações do modelo linear, mostramos também manobras evasivas de alguns veículos
espaciais. E no Capítulo 7 está a conclusão.
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7 CONCLUSÃO

Neste trabalho foi investigada a viabilidade da implementação de manobras evasivas de
veículos espaciais usando as soluções das equações de Clohessy-Wiltshire, admitindo o
modelo linear para o decaimento da massa de combustível. No processo de resolver essas
equações analiticamente encontrou-se integrais que possuem soluções em séries. Devido
à forma como foram feitas as escolhas para aplicar o método da substituição obteve-se
uma solução com problemas para convergir computacionalmente, porém fazendo escolhas
mais adequadas para aplicar o método da substituição e usando o método de integração
por partes para manipular as séries foi possível reescrevê-las em forma de funções muito
estudadas na literatura e assim obteve-se uma solução que converge dentro de alguns
limites impostos pela condição de existência de logaritmo.

As soluções de todas as coordenadas ficaram dependentes de séries que contem fato-
riais e isso impôs limitações computacionais para calculá-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 cálculos de fatoriais. Nessas séries os fatoriais
dependem dos valores que os índices dos somatórios assumem, somar muitos termos sig-
nifica calcular somatórios de números cada vez maiores. Como a condição de existência
do logaritmo limitou a escolha de ṁ e todas as séries têm dependência direta desse fator,
então teve-se que encontrar valores de ṁ dentro desse intervalo de condição de existência
do logaritmo que também se adequasse a convergência das séries.

A escolha inadequada do valor de ṁ, mesmo que este esteja satisfazendo à condição
de existência do logaritmo, também pode causar inconsistências físicas. Nas simulações
de manobra evasivas dependendo do valor escolhido para ṁ pode fazer o combustível
do veículo acabar antes de finalizar a manobra e quando isso acontece pelo fato de o
valor estar dentro da condição de existência do logaritmo, o algoritmo continua com o
cálculo da posição relativa e ao final da manobra o veículo tem massa final inferior a sua
massa sem combustível. A escolha de ṁ também tem influência direta no acréscimo da
velocidade orbital do veículo, e se esse acréscimo for muito alto pode fazer o veículo
começar a ir para longe da sua órbita nominal fazendo sua velocidade angular não ser
constante invalidando as solução das equações de Clohessy-Wiltshire.

Devido às limitações impostas ao modelo linear e com base nos resultado obtidos
chega-se à conclusão de que o modelo é aplicável somente em órbitas próximas da Terra.
Como o modelo foi aplicado assumindo que o propulsor do veículo permaneceu ligado
durante toda a manobra evasiva, durante um intervalo de tempo maior que a metade do
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seu período orbital, quanto maior for a altitude maior será esse tempo e pela condição
de existência do logaritmo o valor de ṁ será cada vez menor e esse fato pode trazer
limitações computacionais para a convergência das séries.

Por causa de todos esses fatores não é possível definir um ṁ que seja comum a qual-
quer veículo, pois os resultados mostraram que para cada massa de veículo espacial existe
um determinado ṁ para satisfazer às limitações do modelo linear. Essas limitações têm
interferência direta no empuxo aplicado ao veículo e conseqüentemente interfere na po-
sição relativa final e isso significa que existem tamanhos específicos de detritos espaciais
que cada veículo consegue escapar.

Além das limitações com relação à convergência de séries, as curvas de posição re-
lativa dadas pelas soluções do caso homogêneo e do modelo linear têm que obedecer às
condições de expansão e essa obediência depende das condições iniciais que são imple-
mentadas nas soluções. As condições inicias também podem colocar o veículo e o detrito
em órbitas tão próximas que a colisão ocorreria com velocidade relativa igual a zero tor-
nando desnecessário a realização de uma manobra evasiva, por isso houve a necessidade
mapear condições iniciais que fornecessem velocidade de colisão com poder destrutivo e
que também fizesse com que a posição relativa obedecesse às condições de expansão.

Quanto o ao tipo de propulsão, o modelo linear se mostrou aplicável somente quando
foi usada velocidade de exaustão típica de propulsores com propelente de gás firo, os de-
mais tipos de propulsão fornecem velocidades de exaustão muito alta dando acréscimo
muito alto na velocidade orbital do veículo e também violando as condições de expan-
são. Seria ideal se fosse possível aplicar velocidades de exaustão típicas de propulsores
que utilizam plasma, pois esses propulsores não deixam resíduos que contribuem para o
aumento do detrito espacial.

Nas manobras apresentadas aqui foram desprezadas forças de perturbação tais como
o arrasto atmosférico e achatamento da Terra, a implicação física disso é que o detrito
espacial permanecerá na órbita em que foi condicionado pelas condições iniciais e por
isso, após a manobra evasiva o veículo espacial não poderá retornar a sua órbita nominal
este deverá ir para uma outra órbita, próxima o suficiente para manter a velocidade an-
gular que estava antes da manobra e ainda deve realizar correções na inclinação de sua
órbita porque uma componente da força de propulsão foi aplicada perpendicularmente ao
plano da órbita circular, em razão dessas correções foi importante ter no final da manobra
evasiva uma certa quantidade de combustível para realizar essa tarefa.

A existência de determinadas condições iniciais que quando aplicadas ao modelo linear
fornecem curvas de dinâmica relativa que satisfazem às condições de expansão e o fato
de também existir dentro da condição de existência de logaritmo determinados valores de
ṁ que possibilitam as convergências das séries presentes nas soluções das equações de
Clohessy-Wiltshire para o modelo linear, podemos concluir que se a tecnologia do veículo
espacial contemplar a todas essas limitações é possível obter sucesso na implementação
dessas soluções em manobras evasivas, pois os resultados fornecidos por eleas podem ser
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interpretados fisicamente.
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