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Resumo: O numero crescente de objefos sem controle orbitando a Terra justifica o esfor¢o para rastre-
a-los com o intuito de evitar colisdes entre eles e com satélites artificiais operacionais. Estes estudos
envolvem perturbacdes e ressonancias no movimento orbital destes objetos. A maioria dos detritos espa-
ciais catalogados é encontrada nas orbitas baixas da Terra, ou regido LEO (sigla em inglés). O presente
trabalho estuda defritos espaciais em processo de reentrada e um meétodo que pode ser utilizado para a
sua diminuicfo. Dados reais do grupo de elementos 2-linhas do NORAD (North American Defense) sdo
utilizados como condicdes iniciais para as propagacdes de drbita ao longo do tempo. O geopotencial e o
arrasto atmosférico sdo usados como perturbacdes no modelo SGP4. Resultados mostram o comporta-
mento no tempo dos elementos orbitais dos detritos espaciais no processo de reentrada no Planeta, assim
como, o estudo da ressonancia de eveccdo como um meétodo para a diminuicdo dos detritos espaciais.
Palavras-Chave: Dindmica Orbital. Orbitas Baixas da Terra. Ressonancia de Eveccéo.

Abstract: The increasing number of uncontrolled objects orbiting the Earth justifies efforts to track
them in order to avoid collisions among them and operational artificial satellites. These studies involve
different disturbances and resonances in the orbital motion of these objects. Most of the cataloged space
debris are found in low earth orbits (LEO). The present work studies space debris in process of reen-
try and a method that can be used for its mitigation. Real data from the 2-line element set provided by
NORAD (North American Defense) are used as initial conditions for orbit propagations over time. The
geopotential and atmospheric drag are used as perturbations in the SGP4 model. Results show the time
behavior of the orbital elements of the space debris in the process of reentry in the Planet, as well as, the
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study of evection resonance as a mitigation method of space debris.
Keywords: Orbital Dynamics. Low Earth Orbits. Evection Resonance.

INTRODUCAO

Desde o lancamento do primeiro satélite, varias missdes espaciais foram realizadas
colocando objetos ao redor da Terra. Dessa forma, estudos sdo importantes para preservar a
operabilidade e integrabilidade dos satélites artificiais, considerando o numero crescente de
objetos distintos no ambiente espacial oferecendo riscos de colisdo e, consequentemente,
possivel perda de missao (SAMPAIO er. al. 2016; SAMPAIO e SANTOS, 2021).

A Estacdo Espacial Internacional (ou ISS, sigla em inglés) ¢ uma grande oportunidade
para usar uma plataforma de pesquisa no espaco. Uma parceria internacional de agéncias
espaciais, entre elas, a dos Estados Unidos (NASA), Russia (FKA), Japao (JAXA), Europa
(ESA), Canada (CSA), entre outras, fornece a operacao da ISS com astronautas, desde 2000
(ISS, 2018). A ISS esta em orbita baixa da Terra, na mesma regido da maior parte dos detritos
espaciais orbitando o planeta. Por este caminho, varios estudos sao importantes para preservar
a operabilidade e integrabilidade da estacdo espacial e satélites artificiais operacionais,
considerando o numero crescente de objetos distintos no ambiente espacial oferecendo riscos
de colisoes e, consequentemente, possivel perda de missdo. (ALESSI er. al., 2018).

O monitoramento da variacao temporal dos elementos orbitais dos detritos espaciais na
regido LEO, como proposto neste trabalho utilizando o modelo SGP4, pode ser ttil para pla-
nejar manobras evasivas, evitando assim colisdes e reentradas prematuras de espaconaves (in-
cluindo a ISS). Um outro exemplo de situagdo a ser evitada ¢ a colisdo entre detritos espaciais
e satélites que alcancaram o fim de sua vida util e estio em uma reentrada forcada ou planejada
para que estes ndo se tornem detritos espaciais também. Neste caso, colisdes poderiam gerar
mais detritos dentro da regido LEO. Analises da variacao temporal dos elementos orbitais dos

detritos espaciais podem também evitar estes eventos inesperados.

As dinamicas orbitais dos objetos catalogados podem ser analisadas usando o grupo de
elementos 2-linhas, ou pela sigla em inglés, TLE, do NORAD (North American Defense). Os
dados TLE s3o compostos de sete parametros e época (HOOTS e ROEHRICH, 1980; SPACE
TRACK, 2021).

A Figura 1 mostra que a maioria dos objetos estdo na regido 13 < n (rev/dia) < 15 pelo
histograma do movimento médio de satélites artificiais e detritos espaciais na regido LEO.

Satélites sincronos em Orbitas circulares ou elipticas tém sido estudados extensivamente
na literatura, por conta do estudo de orbitas ressonantes caracterizando as dinamicas desses
objetos (SAMPAIO ez. al., 2016).
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No presente trabalho, um estudo ¢ feito sobre objetos com movimentos orbitais ao redor
da Terra, na regido LEO. Estes detritos espaciais reentram no Planeta em algum momento. Os
dados TLE dos objetos catalogados sdo usados como condic¢des iniciais e as propagacoes de
orbitas sao feitas considerando os efeitos do Geopotencial e Arrasto Atmosférico. Resultados
mostram o comportamento no tempo dos elementos orbitais dos detritos espaciais no processo
de reentrada e um método para diminui¢ao de detritos € estudada.

Figura 1 - Histograma do movimento médio dos objetos catalogados na regido LEO.
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Fonte: Elaboracdo propria, 2021. Produzido com dados do Space Track. 2021.

Na proxima se¢do, uma propagacdo da orbita € apresentada mostrando solugdes para o

comportamento temporal dos elementos orbitais.

PROPAGACAO DA ORBITA

Nesta secdo, um método usado para propagar a Orbita € descrita. Os dados iniciais
dos detritos espaciais sdo coletados dos movimentos orbitais reais mostrados nos elementos
2-linhas descritos anteriormente. Primeiro, os dados reais sao corrigidos e entdo propagados no
tempo usando o modelo SGP4. Mais detalhes sobre este método sao mostrados em (HOOTS e
ROEHRICH, 1980).

O meétodo de propagacao mostrado no presente trabalho considera efeitos do geopotencial
e arrasto atmosférico, veja as Eqgs. 07, enquanto que trabalhos anteriores, como Sampaio et al.
2016, consideram apenas corre¢des no dados TLE e efeitos do geopotencial nas dinamicas
orbitais dos detritos espaciais mostrados pelas Egs. 01 a 06.



DETRITOS ESPACIAIS: REENTRADA E METODO DE DIMINUICAO

As correcdes nos dados TLE apresentados pelas Egs. 01 a 06 s3o necessarias porque a
atmosfera da Terra causa diferengas nos dados produzidos pelos sensores. Considerando n, o

movimento meédio dos dados 2-linhas, o semi-eixo maior a, € calculado pela Eq. (01),

a;=(\/u/ny)2/3, (01)

onde u é o parametro gravitacional da Terra, n=3.986009 x 10'* m?/s%. Usando %1, o parametro

81 é calculado pela Eq. (02),
= ] ael'3ccs (I? l]

a4 (1e)” (02)

onde a_¢€ o raio equatorial médio da Terra, a =6378.135 km, J, € o segundo harménico zonal,
J,=1,0826 x 10-3, e ¢ a excentricidade e I € a inclinac@o do plano da orbita com o equador.

Agora, 0 semi-eixo maior a_¢ definido usando 81 da Eq. (02) (HOOTS; ROECHRICH,
1980),
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Os efeitos seculares da gravitacdo e arrasto atmosférico sdo incluidos nas proximas
equacoes.
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onde ® ¢ o argumento do pericentro, Q € a longitude do nodo ascendente e M € a anomalia
média. (t-to) € a variagao no tempo, B* € o coeficiente de arrasto e J, € o quarto harménico zonal

gravitacional da Terra.

Observe que as Egs. 07 mostram transformacoes, (a, e, o, Q, M) -> (a”, e, o, Q",
M), nos elementos orbitais classicos e em outras variaveis, como movimento médio n. Estas
transformacodes representam correcdes nos dados TLE e efeitos do geopotencial e arrasto

atmosfeérico sdo incluidos nos movimentos orbitais dos detritos espaciais.

Algumas modificacdes sao consideradas nas equagdes e usadas para objetos em processo
de reentrada na Terra. Para valores do perigeu entre 98 km e 156 km, o valor da constante € &

1.01222928. Assim, € possivel reescrever,

er=ay(l—e)—e+a, (08)

O valor de € € alterado novamente, quando o perigeu esta abaixo de 98 km,
=2
€ *¥= - +a, (09)
onde X=raio da Terra / quilometros = 6378.135.
Considerando as mudancas na constante €, o termo (q_- €)* € substituido por

’ 4
(q, —€*)*= [[(qu -* " +e-c ’] onde q_ ¢ um parametro para a fun¢ao densidade do
SGP4.

Os termos usados nas Egs. 07, 0, 2, B n, C,,C,,C,;C,,C,; D, D, e D, sio descritas em
Hoots e Roerich (1980), com os valores apropriados de € e (q_ - €)*.

Na proxima secdo, detritos espaciais em processo de reentrada sdo estudados.
REENTRADA NA TERRA

Nesta secdo, os movimentos orbitais dos detritos espaciais sd3o analisados. Os objetos,
no processo de reentrada, sdo mais rapidos a medida que se aproximam da superficie da Terra.

As Figuras 2 e 3 mostram o comportamento no tempo do semi-eixo maior e da excentri-
cidade, respectivamente, dos detritos espaciais Cosmos 1275 DEB, Cosmos 2251 DEB, Meteor
2-5 DEB e Dellingr (RBLE). Em alguns meses. o processo de reentrada ¢ completado, quando

o objeto alcanca a superficie da Terra.
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As Figuras 4 a 7 mostram o comportamento no tempo da inclinacdo dos objetos estuda-
dos, Cosmos 1275 DEB, Cosmos 2251 DEB, Meteor 2-5 DEB e Dellingr (RBLE).

A Tabela 1 mostra alguns objetos com a previsdo de reentrada. Os detritos espaciais
podem ser fragmentos, ferramentas, foguetes das missoes espaciais COSMOS, METEOR e
DELLINGR. As previsdes sao para 2021 e elas podem representar um plano de seguranca e
evitar riscos para a populacdo, que as colisdes com a Terra podem gerar.

Tabela 1 - Detritos espaciais no processo de reentrada.

Nome Numero catalogado Previsdo de reentrada
Cosmos 1275 DEB 13455 08/06/2021
Cosmos 2251 DEB 34333 21/06/2021

Meteor 2-5 DEB 36898 15/06/2021
Dellingr (RBLE) 43021 27/06/2021

Fonte: Elaboragéo propria, 2021

Figura 2 - Comportamento no tempo do semi-eixo maior dos detritos espaciais Cosmos 1275
DEB, Cosmos 2251 DEB, Meteor 2-5 DEB e Dellingr (RBLE).
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Figura 3 - Comportamento no tempo da excentricidade dos detritos espaciais Cosmos 1275 DEB,
Cosmos 2251 DEB, Meteor 2-5 DEB e Dellingr (RBLE).
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Figura 4 - Comportamento no tempo da inclinacdo do detrito espacial Cosmos 1275 DEB.
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Figura 5 - Comportamento no tempo da inclinacdo do detrito espacial Cosmos 2251 DEB.
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Figura 6 - Comportamento no tempo da inclinacdo do detrito espacial Meteor 2-5 DEB.
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Figura 7 - Comportamento no tempo da inclinacdo do detrito espacial Dellingr (RBLE).
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Na proxima secao, a ressonancia de eveccao € estudada como uma possibilidade para a
mitigacdo de detritos espaciais.

RESSONANCIA DE EVECCAO PARA REMOCAO DE DETRITOS ESPACIAIS

A ressonancia de evecc¢do € causada pela comensurabilidade 1:1 entre @ = Q + ® (sendo
Q a longitude do nodo ascendente e ® o argumento do pericentro do detrito espacial) e A
(longitude média do Sol) (YOKOYAMA et al. 2008), em que o indice representa que o ele-
mento ¢ do Sol.

30
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Em Alessi er. al. (2018) e Schettino er. al. (2019), os autores analisam o efeito da resso-
nancia de eveccdo, levando em conta a pressdo de radiacdo solar (PRS), sobre a evolucdo de
objetos em Orbita baixa da Terra. Nesta secao, considera-se um modelo da PRS e do achatamen-
to da Terra (J,) para investigar o efeito da ressonancia de evecgao como apresentado em Alessi
et. al. (2018).

Em Alessi et. al. (2018) seis tipos de ressonancias sdo consideradas. Neste trabalho,
o efeito de uma dessas ressonancias é estudada, e é representada por ¥1 = Q+é-dg= 0
em que o ponto representa a derivada em relacdo ao tempo. De acordo com Alessi er. al. (2018),
se considerarmos valores baixos da razao area-massa, o efeito combinado do arrasto atmosfe-

rico e das ressonancias devido a PRS podem reduzir significativamente a vida util do objeto.

Considerando a pressdo de radiacdo solar e o efeito do achatamento da Terra, o potencial
perturbador € descrito na forma

R =<R; > +< Rppy > (10)
Em que R, € dado por
1 ]:R.\:l Dl o B
<R E"IW" 3sin*()) = 2) (11)

Aqui R € o raio médio da Terra. O efeito da PRS ¢ descrito pela equagao R __ a seguir.

< Rpps = —g(—(ms(s} — 1 (cos(i)
-1) cos(—Ac +w-10)
+ (1 + cosle) )cos(i)
-1 cos(w -0 +lc)
— (1 + cosle) )1
+ cos(i)) cos(w + 0 — A5)
— 2 sin(i) sine) cos(—A5 + w)
+ (cosle) — D1
+ cos(i)) cos(Ag + w + 0)
+ 2 sin(i) sin(e) cos(Ag
+ w))rlc:eﬂaea

em que a_ € o semieixo maior da Terra em torno do Sol, € € a obliquidade da Terra. Sendo L a
luminosidade do Sol, ¢ € a velocidade da luz, p € o parametro gravitacional do Sol. Para o caso
da Terra, 6* = 1,53 g/m?. Em que ¢ ¢ a massa (m) total da espaconave (detrito) dividida pela
area (A) do objeto, 6 = m/A expresso em g/m’, A =n_t € a longitude média do Sol e t o tempo.

Substituindo o potencial perturbador R nas equacgdes planetarias de Lagrange obtém-se
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Qpps = —(3/8)(1 + cos(e))cos(ﬂ +w
—le)Bné eag

!(,}ufasma)

Wpgs = (3/3)3?;30&9(1 - cos(s))(—ez + cos(i)
+ 1)cos(ﬂ +w- AG)

,!( fpfa*x/T-l-lae)

_ 3J3nRy ((cos(®))? - 3/2(sin())* + 1)
2" 2 @ - )&

)

i 3 n];R;,f: cos(i)
T T @ - D

Assim, obtém-se &= ers +1, o

eixo maior ressonante pela inclinacdo da orbita.

Figura 8 - Localizacdo da ressonancia ¥ =0+tw—-2g=0 para a em funcdo de i,

com as condi¢des iniciais, Q=0, =0 e e=0.01.
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@ = wpas T @, e depois a Figura 8, tracando o semi-
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Na Figura 8 tem-se a localizagdo da ressonancia de eveccdo, em que pode-se observar os
valores de semieixo maior e inclinacdo onde ocorre a maior variagdo na excentricidade da orbi-
ta do detrito. A combinacao desses parametros pode ser explorada para provocar a reentrada de
um satélite ou detrito. Na Figura 9, tem-se um grafico da excentricidade versus inclinagdo, em
que € possivel notar que para as inclinagoes 7/5 rad e 571/8 rad, a excentricidade aumenta de for-
ma muito rapida, devido a ressonancia de evecc¢do. Por conta do crescimento da excentricidade,
esse efeito provoca a reducao do perigeu da orbita de satélites ou detritos localizados na orbita
baixa da Terra. Utilizando o valor de inclina¢ao que provoca a maior varia¢ao da excentricidade
na Figura 9, foi obtida a Figura 10, em que tem-se a varia¢do da excentricidade com relacao ao
tempo para um objeto na Orbita baixa da Terra. Dessa forma, € possivel observar uma variagao
significativa da excentricidade da orbita ao longo do tempo, chegando a maxima variacao em
cerca de 7 anos.

¥ =0+tw-1p = 0,considerando

as condi¢des iniciais, Q=0, ®=0 e a=8378.245 km. Para um coeficiente de area massa, A/m=1 m%/kg.

Figura 9 - Excentricidade versus inclinacdo da orbita para a ressonancia
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Fonte: Elaboragéo propria, 2021
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Figura 10 - Excentricidade versus o tempo de um objeto na orbita baixa da Terra, para a ressonancia
¥, = 1 + & — A5 = 0, considerando as condi¢des iniciais, Q=0, ®=0 e a=8378,245 km. Para um coeficiente de
area massa, A/m=1 m*kg.
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Fonte: Elaboracgéo propria. 2021

Note que na Figura 11, o valor do parametro A/m fo1 alterado para o valor de um satélite
tipico, ou seja, sem o acréscimo adicional da area desse objeto (o aumento € feito com a
inclusao de uma pequena vela solar). Comparando as Figuras 10 e 11, verifica-se que sem o uso
da vela solar o detrito sofre um efeito bem menor, veja a variacdo da excentricidade no eixo
vertical, em que na Figura 11 a excentricidade teve uma pequena varia¢cdo quando comparado
com a Figura 10.

Na Figura 12, tem-se a altura do raio do perigeu versus o tempo (a linha horizontal
na figura representa a superficie da Terra). E possivel observar que para a inclina¢io de
36 graus, obtida da Figura 9, que € o valor da inclinacdo que contribui para amplificar o
crescimento da excentricidade, em cerca de 5 anos esse satélite colide com a superficie da
Terra. Agora, quando o pardmetro A/m ¢ considerado com o valor de um satélite tipico.
Observa-se que o detrito ndo colide com a superficie da Terra, como mostra a Figura 13. Ou
seja, a ressonancia de eveccao contribuiu para remover os detritos da orbita baixa da Terra,
quando uma pequena vela solar é considerada acoplada ao detrito. Com isso, o detrito se
aproxima da superficie da Terra entrando na regido da atmosfera e como consequéncia o

mesmo ¢ incinerado na reentrada.
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Figura 11 - Excentricidade versus o tempo de um objeto na orbita baixa da Terra, para a ressonancia
Y, = Q) + @ — A5 = 0, considerando as condi¢des iniciais, Q=0, ©=0 e a=8378,245 km. Para um coeficiente de
area massa, A/m=0,012 m%kg.
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Fonte: Elaboragao propria, 2021

Figura 12 - Raio do perigeu versus o tempo de um objeto na orbita baixa da Terra, para a ressondncia
Y, = fO4e- ;1@ = 0, considerando as condicdes iniciais, Q=0, ©®=0 e a=8378.245 km. Para um coeficiente de
area massa, A/m=1 m%kg.
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Fonte: Elaboracgéo propria, 2021
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Figura 13 - Raio do perigeu versus o tempo de um objeto na orbita baixa da Terra, para a ressondncia
¥, = 1 + @& — A5 = 0, considerando as condi¢des iniciais, Q=0, ®=0 e a=8378,245 km. Para um coeficiente de
area massa, A/m=0,012 m%kg.
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Fonte: Elaboragao propria, 2021

CONCLUSOES

Neste trabalho, as dinamicas orbitais dos detritos espaciais sao estudadas. Existem varios
satélites artificiais operacionais nas Orbitas baixas da Terra, na mesma regiao da maior parte dos
detritos espaciais orbitando o planeta. Assim, varios estudos sao importantes para preservar a
operabilidade dos satélites artificiais, considerando o numero crescente de objetos distintos no

ambiente espacial oferecendo riscos de colisdo e, consequentemente, possivel perda de missao.

Os movimentos orbitais dos objetos sdo propagados, considerando perturbag¢des do
geopotencial e arrasto atmosférico. Dados reais dos elementos 2-linhas do NORAD sao usados
como condicdes iniciais da evolucao temporal dos elementos orbitais.

Os processos de reentrada dos detritos espaciais Cosmos 1275 DEB, Cosmos 2251 DEB,
Meteor 2-5 DEB e Dellingr (RBLE) sao observados, quando os comportamentos no tempo dos
semi-eixos maiores dos objetos sdo estudados.

Percebe-se que os riscos de colisdo de detritos espaciais com satélites artificiais
operacionais e/ou com a Terra estao crescendo, e existe a necessidade de se estudar métodos de

diminui¢do desses objetos.

O meétodo de mitigacgao de detritos considerado no presente trabalho fo1 o da ressonancia
de eveccao. Sendo que a ressonancia ¥, estudada, € a responsavel pela maior variagdo na
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excentricidade de objetos na orbita baixa da Terra quando uma pequena vela solar acoplada ao
detrito € considerada. Dessa forma, percebe-se que ¢ possivel utilizar o efeito da ressonancia de

eveccao no intuito de mitigar os detritos espaciais.

Para trabalhos futuros, pretende-se estudar outras estratégias e métodos para a reducao

dos detritos espaciais na regiao LEO.
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