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Resumo

Aproximadamente 400 satélites de comunicacdo estdo operando atualmente na orbita
geoestacionaria, e aproximadamente outros 300 estao fora de servico, em érbitas cemité-
rios localizadas alguns centos de quilémetros acima das orbitas operacionais. Entretanto,
estudos recentes mostram a instabilidade dessas orbitas cemitérios. Um AV de apro-
ximadamente 1.500 km/s seria necessario para realizar uma manobra de reentrada dos
satélites geoestacionarios na atmosfera terrestre, e consequentemente, queima-los na re-
entrada. Essa manobra envolveria alguns riscos, porque os detritos poderiam alcancar
a superficie da Terra. Portanto, este trabalho investiga uma estratégia alternativa para
desviar futuras geracoes de satélites de comunicagoes no final de sua vida operacional, ex-
plorando orbitas e colisao com a Lua. Buscando-se em estratégias de mitigacao de detritos
espaciais, exploramos transferéncias impulsivas entre orbitas geoestaciondrias, e orbitas
gravitacionais de captura da Lua em um modelo dindmico de quatro corpos com o Sol,
Terra, Lua e Particula. Os critérios para procurar érbitas naturais de transferéncia entre a
orbita geoestacionaria e a vizinhanca da Lua, sao definidos considerando as propriedades
de escape das trajetérias do Problema Circular Restrito de Trés Corpos (PCR3C) como
base. De forma coesa, foram selecionadas condigoes iniciais do modelo de 4 corpos, com
energias que favorecem as transferéncias da Terra-Lua que permanecem em torno da Lua
por um longo tempo, e eventualmente colidem com a superficie da Lua. Partido do caso
em analise, foi selecionado o satélite geoestacionario brasileiro Star One C4. Ap6s uma
analise em larga escala das condigOes iniciais e seus comportamentos de transporte, fo-
ram selecionados transferéncias potenciais que atingem uma vizinhanca préoxima da orbita
GEO, com uma inclinagao suficientemente pequena em relacdo ao equador terrestre. A
evolugao temporal das solugoes candidatas é analisada. Tal proposta de remocao exige
que seja prevista uma massa adicional do sistema de propulsao a bordo, para realizar

manobras finais no projeto das geracoes futuras de satélites de comunicacao.

Palavras-chaves: Detritos Espaciais, Mitigacao, Orbita Geoestacionaria.






Abstract

Approximately 400 communication satellites are currently operating in geostationary or-
bit, and approximately 300 are out of service in cemetery orbits located a few hundred
kilometers above operating orbits. However, recent studies show the instability of these
cemetery orbits. A AV of approximately 1,500 km/s would be required to perform a re-
entry maneuver of geostationary satellites into the earth’s atmosphere, and consequently
burn them on re-entry. This maneuver would involve some risks because debris could reach
the earth’s surface. Therefore, this paper investigates an alternative strategy for diverting
future generations of communications satellites towards the end of their operational life by
exploring orbits and colliding with the moon. Seeking to degrade space debris strategies,
we explore impulsive transfers between geostationary orbits, and Gravitational orbits of
moon capture in a four-body dynamic model with the Sun, Earth, Moon and Particle.
Criteria for looking for natural transfer orbits between the geostationary orbit and the
vicinity of the moon are defined by considering the escape properties of the restricted
three-body circular problem (R3BCP) trajectories as the basis. Cohesively, the initial
conditions of the 4-body model were selected, with energies that favor Moon-Earth trans-
fers that remain around the Moon for a long time, and eventually collide with the Moon’s
surface. the Brazilian geostationary satellite Star One C/ was selected. After a large-scale
analysis of the initial conditions and their transport behaviors, potential transfers reach-
ing a near vicinity of the GEO orbit with a sufficiently small inclination to the terrestrial
equator were selected. The temporal evolution of the candidate solutions is analyzed. Such
a removal proposal requires that an additional mass of the onboard propulsion system be
provided to perform final maneuvers in the design of future generations of communication

satellites.

Key-words: Space Debris, Mitigation, Geostationary Orbit.
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1 Introducao

Os satélites sao pecas fundamentais de diversos sistemas complexos importantes
para a vida moderna. Sistemas esses que vao desde aplica¢oes as comunicagoes, navegacao,
meteorologia & seguranga e espionagem. O sistema de GPS (sigla em inglés para Sistema
de Posicionamento Global), por exemplo, é utilizado por milhares de civis todos os dias,
para determinar trajetos. Entretanto, o GPS é necessario também para outras importantes
aplicacoes como auxiliar equipes de emergéncia, transporte maritimo de cargas, internet
e até transacoes financeiras, visto que sao dependentes do horario local determinado pelo
sistema GPS (HOLLINGHAM, 2013). E natural, portanto, perguntar-se o que aconteceria
se um ou varios satélites deixassem de funcionar. Foi o que aconteceu em 1998 quando
o satélite Galaxy 4 da Panamsat deixou de funcionar devido a uma explosao solar e,
como consequéncia, diversos trabalhadores americanos ficaram sem sinal de televisao e
pager, que na época era muito utilizado para chamadas de emergéncia (ZUCKERMAN,
1998). Hoje as consequéncias poderiam ser mais drasticas, e caso multiplos satélites fossem
destruidos, o mundo entraria, possivelmente, em colapso em menos de um dia, como
descrito em uma reportagem da BBC (HOLLINGHAM, 2013).

A atividade solar pode ser considerada uma ameaca aos satélites em operagao,
tais como explosao solar, tempestades magnéticas, entre outros. Entretanto, ela nao é
o tnico perigo presente a nossa rede de satélites. A colisao com detritos espaciais (em
inglés, Space Debris), é um risco cada vez mais provavel, devido ao aumento de objetos
orbitando o nosso planeta. O tema surgiu pela primeira vez em 1994 na assembleia geral
da ONU (Organizag¢io das Nagoes Unidas), e em 1995 a NASA (National Aeronautics
and Space Administration) publicou as diretrizes para limitar a produgdo de detritos es-
paciais. Porém, ja eram quase 3.000 objetos em 6rbita e as colisoes ou explosoes recentes
continuam aumentando esse nimero. Por exemplo, em 1999 foi publicado um artigo pela
revista NATURE, que previu a colisao entre os satélites IRIDIUM e COSMOS, que ocor-
reu em 2009 a 776 km de altitude criando mais de 1.600 fragmentos rastreados (ROSSI
B. VALSECCHI, 1990). Em 2007 o teste chinés do missil anti satélite, destruiu o satélite
meteorologico Fengyun 1C, também chinés, e criou quase 3.000 fragmentos maiores que
5 cm e aproximadamente 35.000 fragmentos de até lem (STOKELY, 2008).

Em janeiro de 2014 existiam aproximadamente 6.500 toneladas, relativas a 17.000
objetos em Orbita terrestre (NASA, 2014). Desde que préaticas para limitar a produgao de
detritos espaciais, comegaram a ser utilizadas a taxa de crescimento diminuiu desconsi-
derando os eventos de 2007 e 2009. Essa diretriz proposta pela NASA, determina alguns
procedimentos que um satélite deve realizar, ao término de sua missao para limitar o risco

de explosoes e colisoes apos a sua vida util. Na Figura 1, é possivel verificar a evolugao do
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crescimento desordenado de Space debris ao redor do planeta Terra até meados do ano
de 2015.
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Figura 1 — Representacao do crescimento de obejtos, detritos espaciais, nave espacial,
detritos relacionado a missoes e corpos de foguetes ao redor da Terra ao longo
do tempo, dado pelo grafico de nimero de objetos por ano. (NASA, 2016)

Os procedimentos envolvem esvaziar as fontes de energia e de combustivel, calcular
probabilidades de colisdes com outros detritos e remover o veiculo espacial de érbitas bai-
xas (LEO - Low Earth Orbit), médias (MEO - Medium Earth Orbit) e geoestacionarias
(GEO - Geostationary Earth Orbit). A remoc¢ao pode ocorrer com uma manobra de reen-
trada na atmosfera terrestre, ou uma transferéncia para uma érbita cemitério, localizada
entre 100 km a 300 km acima da érbita geoestacionaria. (NASA, 2014) Atualmente, cerca
de 400 satélites de comunicagao estao operando em oérbita geoestacionaria, enquanto cerca
de 300 outros estao fora de servigo orbitando nosso planeta, e outra parte consideravel

em Orbitas de cemitérios.

Essas normas e politicas adotadas tiveram um grande impacto reduzindo a gera-
¢ao de novos detritos. Mas a adogao de orbitas cemitério deveria ser apenas uma solugao
de curto prazo pois, o nimero de objetos nessas Orbitas pode crescer indefinidamente,
aumentando a probabilidade de colisdes entre objetos. Devido ao fato de cada colisao
produzir uma nuvem de novos fragmentos, dos quais alguns podem colidir com outros
satélites o resultado seria um aumento exponencial da produgao de fragmentos (KESS-
LER, 1978). Este cenério, conhecido como efeito Kessler, é agravado devido a presenga de
forcas perturbativas que espalham a nuvem de fragmentos para outras orbitas, colocando
em riscos as orbitas LEO, MEO e GEO. O fenémeno, agravado pela explosao de 2007,

comprova que para manter as nossas atividades espaciais ao redor da Terra deveremos
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tomar agoes corretivas e, mais importantes, agdes preventivas mais eficientes que as atuais
(LIOU, 2011). Pois, conforme foi demonstrado nas referéncias (ROSENGREN, 2015), as
orbitas cemitérios, apresentam caracteristicas de instabilidade devido a sobreposicao de

ressonancias, o que pode agravar a dispersao dessa regiao.

Figura 2 — Ilustragao de Space Debris - Imagem fora de escala e exagerada. (BBC-NEWS,
2015)

Portanto, tem-se como proposta uma extensao de missdes com estagio inicial da
orbita geoestacionaria, incluindo a transferéncia para uma érbita lunar osculante, ou seja,
realizar a remocao de satélites geoestacionarios ao final de sua vida 1til, utilizando a
dindmica de escape e captura pelo campo gravitacional da Lua. Com isso, pretende-se
estender o objetivo desse tipo de missao, como um estagio final. Portanto, as solugoes de
transferéncia sdo computadas em um modelo matematico de quatro corpos, incluindo Sol,
Terra, Lua e espagonave, levando em consideracao as propriedades de escape das traje-
térias do Problema Circular Restrito de Trés Corpos (PCR3C). Para tal, serd estudada
a viabilidade de uma transferéncia entre uma érbita geoestacionaria para uma oérbita de

colisao com a Lua.

1.1 Objetivo

1.1.1 Objetivo Principal

Esse trabalho consiste em investigar a remocao de satélites geoestacionarios, que
atingiram o final de suas vidas tteis, utilizando a dinamica de escape e captura pelo

campo gravitacional da Lua.
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1.1.2 Objetivos Especificos

1. Analisar as trajetorias considerando a dindmica geral do problema de quatro corpos
do sistema Sol-Terra-Lua-Satélite, com objetivo de identificar rotas de escape e
captura pelo campo gravitacional da Lua, inicialmente, a partir de conjuntos de

condicoes iniciais bem definidos de d6rbitas osculadoras lunares.

2. Determinar quais trajetérias escapam pelos pontos de equilibrio Lagrangianos, e
se mantém em trajetéria terrestre com inclinagoes iguais a 0 graus em relacao ao
equador terrestre. Adotou-se essa limitagao pois a Orbita geoestacionaria apresenta

inclinagao zero.

3. Determinar o tempo em dias terrestre, que cada particula leva para escapar pelos

pontos de equilibrio Lagrangianos.

4. Implementacao e validagao dos requisitos iniciais, levando em consideragao as ané-

lises fisicas para este tipo de missao.

1.2 Metodologia

Para a solucao desse problema, utiliza-se como modelo o atual satélite geoesta-
cionario brasileiro Star One C4. Primeiramente ¢é realizado uma revisao bibliografica
contextualizado a necessidade de mitigacao de detritos espaciais, e ainda apresentado
dois modelos dinamicos. Estes sao considerados para a analise deste estudo: o Modelo
N-Corpo completo (com N = 4), responsével pela atracao gravitacional da massa pontual
Sol, Lua, Terra e espagonave, e o Problema de Trés Corpos Restritos Circulares Espaci-
ais (PCR3C). Nos dois casos, a integragdo numérica é realizada de forma progressiva.
Considera-se portanto, uma nuvem de particulas (Nuvem de possibilidades) e a partir dai,
aplicando as condigoes iniciais inerentes ao estudo, tem-se por fim os resultados e estes

sao analisados.

1.3 Justificativa

As politicas de mitigacao de detritos espaciais estao sendo cada vez mais exigidas,
para limitar ou reduzir o crescimento da populacao de detritos nas o6rbitas da Terrestres
com a iniciativa Espaco Limpo (Clean Space initiative) da ESA (European Space Agency),

estabelecendo os requisitos de Mitigagao de Detritos Espaciais.

Considerando a demanda para a retirada de lixo espacial das érbitas GEO, é
analisado neste estudo as possiveis solugoes para ejecao desses satélites ao final de sua

vida 1til, além do tempo gasto para este fim.
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2 Revisao Bibliografica

Partindo da motivacdo apresentada na primeira secao, foi necessario realizar uma
revisao dos estudos sobre o comportamento de detritos espaciais, como exemplo, o trabalho
de (KESSLER, 1978). Neste trabalho foi mostrado que o crescimento da populagao de
detritos em oOrbita terrestre, cresce exponencialmente e os autores incentivaram novos

estudos sobre métodos para diminuir a formagao de detrito espacial.

Seguindo a proposta desse trabalho, de realizar uma analise numérica de érbitas
de escape e captura pelo campo gravitacional da Lua para aplicagoes de remocao de de-
tritos espaciais, fez-se necesséario a revisao dos conceitos e modelos matematicos de dois
sistemas dindmicos: Primeiro é desenvolvido matematicamente o Problema de N-Corpos
cujas equagoes sao utilizadas no decorrer desse trabalho e resolvidas numericamente. Em
seguida, apresenta-se o Problema Restrito de Trés Corpos que fornece um conjunto de
ferramentas para a construcao e posterior analise do problema apresentado. Em (MUR-
RAY, 1999) encontra-se uma descrigdo mais aprofundada do Problema Restrito de Trés

Corpos.

Em seguida, ¢ necessario o estudo do topico de captura gravitacional, mais especi-
ficamente, o escape e captura gravitacional de um satélite sob influéncia gravitacional do
Sol, da Terra e da Lua. A dindmica de escape de pequenos corpos presentes no campo gra-
vitacional do sistema Terra-Lua foi investigada em detalhe por (ASSIS, 2014) utilizando
o Problema Restrito Circular de Trés Corpos, que mostrou a forte dependéncia da energia
com o tempo de escape, tanto pelo ponto Lagrangiano L1 quanto por L2. Em (DE-MELO,
2007), foi estudado o sistema de quatro corpos Sol-Terra-Lua-Satélite e investigadas as

possiveis trajetérias de transferéncia entre érbitas de baixa altitude e orbitas lunares.

A dindmica de detritos espaciais nas ressonancias 1:1 e 2:1 foi estudada por (CEL-
LETTI A., 2014), utilizando o formalismo Hamiltoniano. Desta forma, foram detectados
os pontos de equilibrios e estudadas as principais caracteristicas das ressonancias. Por
fim, as caracteristicas cadticas determinadas por esse estudo podem ser utilizadas como
estratégias de mitigacdo, tanto para mover os satélites para orbitas cemitério ou forcar a

reentrada e consequente queima dos detritos na atmosfera.

Em (ROSENGREN, 2015), foi investigada a influéncia de ressonancias seculares
de origem lunar, em relacao a instabilidade de satélites de navegacao e o comportamento
caotico dessas trajetorias. Mostrou que a sobreposi¢ao de ressonancias nao impossibilita
a existéncia de trajetorias regulares, pois a caracteristica do movimento ¢é sensivel a ori-
entacao inicial da trajetoria e do nodo lunar. Com este estudo, conclui-se que os esforgos,

para definir as 6rbitas de cemitério, foram em vao e que a regidao ¢ muito complexa para
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se definir uma simples estratégia de depdsito de detritos como as érbitas cemitério. Por
fim, comenta que os efeitos nao estabilizantes podem ser aproveitados para efetivamente

limpar regides do espaco contra futuras colisoes.
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3 Modelo Dinamico

3.1 Elementos Orbitais

Para caracterizar uma orbita em um plano sao necessarios apenas dois parametros
iniciais: a excentricidade (e), que determina o formato da 6rbita e o momento angular (h).
Os outros elementos que determinam as caracteristicas de geometria e a energia da orbita
podem ser obtidos a partir desses dois. Um terceiro pardmetro, anomalia verdadeira (v),
identifica um ponto na orbita em relagdo ao segmento que uno o corpo central, no foco,

e 0 periapse.

Ao descrever uma 6rbita no espago (X,Y,7) Sistema Geocéntrico Inercial sao ne-
cessarios seis parametros. Os trés ja apresentados descrevem o plano orbital e os proximos
trés sao angulos que definem a posicao dessa orbita no espago. O primeiro angulo é cha-
mado de ascensao reta do nodo ascendente (2) e define a posi¢do da intersecgao do plano
orbital com o plano equatorial (XY), a diregdo da linha formada é denominada de linha
dos nodos. A seguir, define-se o dngulo de inclinagdo (i) entre o plano orbital e o plano
equatorial. Por ultimo, é definida a posi¢ao do periapse da érbita em relagao a linha dos
nodos pelo angulo w, chamado argumento do periapse (CURTIS, 2009). Todos os seis

parametros estao descritos na Figura 3.

Celestial body,

True anomalyl.-"u
L Argument of pgriapsis

— .

Reference
direction

Figura 3 — Elementos Orbitais definidos no Sistema Geocéntrico.

3.2 Problema de N-Corpos

Este problema trata o movimento de N corpos sujeitos as forgas gravitacionais
mutuas. Em um primeiro momento, consideram-se os N corpos como particulas pontuais

com massa m; diferentes de zero, onde j = 1,2, 3, ..., N Posteriormente os corpos podem
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ser considerados massas esféricas com seus respectivos raios para analisar possiveis colisoes

caso a distancia de um corpo para o outro seja menor que a soma dos seus raios.

A partir da Lei de Gravitacao Universal de Newton é possivel descrever as equagoes
de movimentos no espaco associado ao sistema de coordenadas Cartesianas retangulares

(X,Y,Z). Primeiro define-se a posi¢do de uma massa j qualquer pelo vetor posicao:

—

7y = i+ yi) + 2k (3.1)

E a distancia entre uma massa j e uma massa k é:

P = (wp — 25)i + (g — )7 + (2 — 7))k (3.2)

A forga gravitacional total sob uma massa j é dada pela somatoria das forgas
gravitacionais de todos os outros (N — 1) corpos (CURTIS, 2009):

~ 2 Gmim; /- -
Fy=myi; = =330 hn g (T = 7)) (3.3)
Em que G é a constante gravitacional (G = 6.67x10711 N.m?/K ¢?).

A equacao 3.3 pode ser reescrita para isolar a aceleracao do corpo.

F=e Y Z@-7) (3.4)

k=1/k#1 "7k
Em que pp = Gmy,.

Considerando o problema de 4 corpos, problema Sol-Terra-Lua-Satélite, ou seja,
N = 4 e definindo os indices 1 para o Sol, 2 para Terra, 3 para Lua e 4 para o Satélite,

tem-se que:

2 ! M
F1=—=> —(f% —T1) (3.5)
k=2 k1
Fy= P — ) (3.6)

Fo=— 3 i o) (3.7)
k=1/k+3 k3
= > Mk
Fo= =3 2 (7 — ) (3:8)
k=1 Tk4
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Lembrando que cada uma das quatro equagoes acima é formada por trés equagoes,
uma para cada coordenada cartesiana (X, Y, 7). De modo a exemplificar a obtencao de

cada uma que sera utilizada para a propagacao da orbita tem-se, para o caso do Sol:

2 To — X1 T3 — I Ty — X7
Ty = p1———5— /3 3 T M 3 (3.9)

= Y2 — Y1 Ys — Y1 Ya — Y1

hh=Mm——5 T3 + a3 (3.10)
T12 13 T14

- 29 — % 23— % 24— Z

21:M12 31+M33 31+H44 31 (3.11)
12 13 T14

Assim, tem-se que o sistema dindmico de 4 corpos é formado por 12 equacgoes de
segunda ordem e nao apresenta solucao analitica. Diferentemente do problema de dois
corpos, (N = 2), em que pode ser resolvido analiticamente e é mostrado que o movimento
resultante estara sempre confinado a formas conicas fixas, como pode ser visto na literatura
(MURRAY, 1999). Enquanto, considerando a adi¢do de um terceiro corpo, (N = 3), o
problema geral ndo apresenta uma solugao analitica (MURRAY, 1999).

Contudo, algumas simplificagoes feitas neste sistema dindmico podem ser uteis
para o estudo do problema de 4 corpos visto, que apresenta algumas caracteristicas bem

definidas na literatura.

3.3 Problema Circular Restrito de Trés Corpos

A solugao desse problema é obtida numericamente a partir da equacao (3.3) com
(N = 3) e consiste na determinagao das posigoes e velocidades dos trés corpos em fungao
do tempo. Entretanto, a simplificacdo do problema geral de trés corpos apresentado nessa

secao pode fornecer uma boa aproximagao para certos sistemas.

Considera-se a influéncia gravitacional de duas massas m; e ms sob um terceiro
corpo de massa negligencidavel mg. Desta forma, o corpo 3 nao exerce nenhuma forga nos
outros dois corpos que, por sua vez, movem em Orbitas coplanares e circulares ao redor

do seu centro de massa.

Primeiramente define-se um sistema de coordenadas inercial com eixos &, n,(. O
eixo £ une as massas 1 e 2 no instante ¢ = 0, o eixo 1 perpendicular a ¢ formando um
plano paralelo ao plano orbital das duas massas, como mostrado na figura 4, e o eixo
¢ perpendicular ao plano & — n completando a triade. Desta forma, pode-se definir as

coordenadas das massas m; e my como (§1,m1,C1) e (§2,m2, (2), respectivamente.

Reescrevendo a posicao das massas m; e mo EM relacao a particula mgs nesse novo

sistema de coordenadas tem-se que:
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r13

m1 m;

Figura 4 — Visao planar do sistema de coordenadas inercial associado ao PR3C

m=E—"+m—n)*+ (G —¢)? (3.12)

B=(E—-+(m—n>+ (G-’ (3.13)

Aplicando novamente a Lei Gravitacional, obtemos as equagoes de movimento da

particula mg para o sistema (&, 7, ():

Ik S Jo (3.14)
ry 2

i= P (3.15)
Y 3

é':ul@;%m@;g (3.16)
ry ra

Lembrando que
w =Gmy e py = Gmy (3.17)

Desta forma, é possivel estabelecer que as duas massas tém separagao constante
e a mesma velocidade angular em relagado ao centro de massa e ambos sao normalizados.

Assim, define-se a unidade de massa,

Define-se i, razao adimensional de massa dado, como:
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(3.19)

=i
I

my + Mo

3.3.1 Integral de Jacobi

Definindo um novo sistema de coordenadas com a mesma origem do sistema ante-
rior, mas com rotac¢ao uniforme n. Como mostrado na figura 5, o eixo = ¢ posicionado de
tal forma que, as duas massas, m; e my, tem coordenadas fixas, (1,41, 21) = (—p2,0,0)

e (zg,y2, 22) = (11, 0,0), respectivamente.

Figura 5 — Visao planar da relagdo entre o sistema de coordenadas girantes (x,y,z) e o
sistema inercial (£, 7, ().

E possivel relacionar as coordenadas do sistema (£,7,() com o sistema (z,vy, 2)

pela seguinte matriz de rotacao:

13 cosnt —sinnt 0 x
n | =| sinnt cosnt 0 |=1]y (3.20)
¢ 0 0 1

Ao derivar em respeito ao tempo a Equacao (3.20) duas vezes obtemos:

13 cosnt —sinnt 0 i — 2ny — n’x
ij | =| sinnt cosnt 0 | =| §—2ni—n?y (3.21)
¢ 0 0 1 :

Utilizando a relacao entre (£,7, () e (z,vy, z) da equagdo (3.20) e as equagoes (3.14),
(3.15) e (3.16) e substituindo-as na equagao (3.21), obtém-se:
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(& — 2ngy — nox) cosnt — (jj — 2ni — n’y) sinnt =

3.22
[,ul :v%rgz + ’UQIQTE:E} cos nt + [% -+ %} ySiIl nt ( )
1 2 1 2
(& — 2ny — nox) sinnt — (§ — 2na — ny) cosnt = (3.23)
[,ul x1r§:c + M2x27~gz:| sin nt + [% + %] Y COS nt .
1 2 L 2
. M1 M2
_ | e 3.24
’ [ i 1 ’ .

Multiplicando a Equagao (3.22) por cos nt, a equagao (3.23) por sin nt e somando os
respectivos resultados; Multiplicando a Equagao (3.22) por (—sinnt), a Equacao (3.23)
por cosnt somar os respectivos resultados. Dessa forma, obtém-se as Equagoes (3.25),
(3.26) e (3.27).

Lembrando que y1 —yo = 21 = 20 =0, 1 = o 2 x5 = 7.

i — 20y — nyz = (m“!fcwz‘“;gj) (3.25)
1 T3
i — 2ni —n’y = (“; + “;) Y (3.26)
Ut T3
.. H1 H2
=—|=+—= 3.27
z (ri{’ + r%) z ( )

Os termos do lado direito das trés equagoes acima podem ser escritos como gradi-

entes de uma fungao escalar U:

F— ong = —gg (3.28)
i —2ni = _aﬁly] (3.29)
. ou
= -7 (3.30)

Em que U é uma func¢ao potencial dada por:

n
= 5@ +y°) + ffll + ifj (3.31)

U

Ao multiplicar a equagdo (3.28) por &, a equagdo (3.29) por ¢ e a equagao (3.30)

por Z e somando as resultantes:
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.. .., .. ou._oUu. oU, 9U
T+ YY+22= —T+ —yY+ —2=

= — 3.32
ox dy 0z ot ( )

E a sua integral sera:
Pt =12 =2U0~-Cy (3.33)

Em que a constante de integragao C'; é chamada de Constante de Jacobi. Substi-

tuindo a equagdo ((3.31) na equagdo ((3.33), tem-se:

Cy=n*2*+9°) +2 ('ul + 'u2> —? (3.34)
1 )

A equagdo (3.34) é conhecida como Integral de Jacobi, e é a tnica integral do
problema restrito de trés corpos (MURRAY, 1999). Apesar de nao poder ser usada para
obtencao da solugao exata do problema, essa equacao ¢ muito util para determinar as
regioes onde a particula mg pode ou nao orbitar. Essas regioes podem ser determinadas
considerando a velocidade zero (v = 0) na equagao (3.34). Desta forma, para cada valor
de C}, serd definida uma regidao de fronteira em que o movimento da particula nao é
possivel. A interseccao dessa regiao com o plano xy forma as curvas de Velocidade Zero.

A andlise das curvas de Velocidade Zero é possivel utilizando os cinco valores associados
a Constante de Jacobi (C;(Ly), Cj(L2), C;(Ls), Cj(Ly) e Cj(Ls)).

Na figura 6 é possivel observar as quatro distintas regioes delimitadas pelas Cons-
tantes de Jacobi. As regioes marcadas em cinza representam as curvas de Velocidade
Zero onde o movimento do satélite nao é possivel. Os pontos P; e P, representam o
centro de massa do corpo primario e do corpo secundario, respectivamente e os simbo-
los “+7 indicam os pontos de Langrange, Ly, k = 1,2,3,4,5, apresentados em seguida.
Quando C; > C}(Ly), o movimento do satélite estara sempre confinado a um dos corpos
primarios, como mostrado na Figura 6a. Se C;(L;) < C; < Cj(L1), o satélite podera
passar de uma regiao para a outra (Figura 6b), pois a passagem por L; se abre quando
C; < Cj(Ly) = 3,18834. O satélite podera escapar do sistema quando a passagem por
Ly se abre para C; < Cj(Ls) = 3,17216, como mostrado na Figura 6¢. Por ltimo, a
Figura 6d exemplifica os casos para C;(L3) > C; > C;(L4) = C;j(L;) quando a curva de

velocidade zero diminui até deixarem de existir para C; < Cj(L4) = C;(Ls).

Deve-se ressaltar que, a figura 6 representa o sistema sendo analisado de tras para
frente, ou seja, sendo efetuando de forma retrograda, e aqui foi ilustrada para que se
pudesse compreender melhor a dindmica de escape pelos pontos lagrangeanos - Para esta

figura temo-se, P; igual Terra e P, igual a Lua.
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I._a} . —— — ..-b:. ____

s d}. ,

Figura 6 — Superficies de Velocidade Zero para o Sistema Terra-Lua.

3.3.2 Pontos Lagrangeanos

O problema restrito de trés corpos apresenta cinco solugoes particulares em que
uma particula P, pode ser colocada com velocidade e aceleragao nulas e, assim, permane-
cer estacionaria em rela¢do ao sistema girante (sinddico). Esses pontos sdo denominados
Pontos de Fquilibrio Lagrangeanos. Note que apesar da particula parecer fixa para o

sistema girante, ela estarda em movimento em relagdo ao sistema inercial.

Para encontrar a posi¢ao dos pontos de equilibrio no plano xy, pode-se reescrever
a equacao (3.31) de forma que as dependéncias explicitas de = e de y sdo removidas
(BROUWER, 1961):

1 r? 1 r2 1
U= ( + 1) + U2 ( + 2) — — 12 (3.35)
T2 2 2

Como = ¢ = 2 = 0 no ponto de equilibrio, deve-se resolver o seguinte sistema:

oU _ 0U O 0U O,

dr  Ory Ox * Ory 0x 0 (3.36)

aU . 8U 87”1 8U 87’2 .
Ay  Or dy * ory Oy ’ (3:37)

Ao avaliar as derivadas parciais, obtém-se:

1 T+ 1 T —
Ha <_2 + 7’1) L3 H2 (‘2 + 7”2) Mo (3.38)
r{ r1 r
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1 1
o5 <—2+T1>y+,u2 <_2+T2>y:0 (339>
T T2

U] T2

A solucgao trivial para a equagao (3.39) é quando y = 0, o que implica a existéncia
de pontos de equilibrio sobre o eixo x = 0. Ao resolver a equacao (3.39) a partir da
condi¢do de y = 0, obtém-se os trés primeiros pontos de Lagrange Ly, Ly e L3. O ponto
Ly esta localizado entre as massas m; e msy. Ja os pontos Ly e Lj estao localizados
respectivamente na parte superior e inferior na metade direita do sistema, como pode ser

visto na figura 7.

@ Phoenix

Figura 7 — Superficies de Velocidade Zero para o Sistema Terra-Lua. (ASTRONOMIA,
2004)
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4 Resultados e Discussoes

4.1 Analise Numérica

Para que haja efetividade no estudo de andlise detalhada, foi selecionado dentre os
satélites brasileiro em érbita GEO (figura 8) listados da figura 9, a missao Star One C4.
O Star One C4 é uma interacdo de comunicacao via satélite geoestacionaria brasileira,
cujo desenvolvedor ¢ a Space Systems/Loral (SS/L) (SSLORAL, 2019).

Orbital period —20 hours

— 15 hours

Galileo_____F
GPS—

Inner| Van }
I |\ Height above

Radius ‘AR |

of orbit / Iridium A”‘“ Hubble |\ | sea level
40000 30000 (20000 10000 k ) 7 \ 10000 EU‘ 0 30000 km
;..ru||J||u|||h Tl.,‘.;,mri..‘.; 1 er\.\ll‘l‘,,.llwu‘\|.‘:..H|“|\|||;|J

20000 mies

Orbital speed | Culer Var

7000.moh | 44000 kmm

Figura 8 — Distancias e periodos orbitais das érbitas ao redor da terra. (STACK-
EXCHANGE, 2019)

| | localizagioorbital | Lancamento | Veiculo lancador | operador | vida itil | cobertura___| orbita | _peso | Designacio COSPAR
Amazonas 1 55° W (55,5° W) 04/08/2004 Protan-id/Briz-i Hispasat 15 angs  Ameéricas e Europa GEOQ 4545 kg 2004-0314
Amazonas 2 E17W (B1,1° W) 1171042003 Aranes ECH Hispasat 15 anos Americas GEOQ 5.460 kg 2003-0544
Amazonas 3 B17 W (B1,1° W) 07,/02/201% Ariane s ECa Hispasat 15 anos Americas GED 6254 kg 2013-0064
Amazonas 14 B1° W (61,1° W) 22/03/2014 Ariane 5 ECA Hispasat 15 anos América do Sul GEO  2.938kg 2014-0114
Brasilsat b2 B3°W (83,17 W) 28/03/1995 Ariane-34LP H10+  Embratel Star One 12 anos Brasil GECQ 1757 kg 1995-0164
Brasilsat b3 920w 04/02/1998 Ariane-44LP H10+ Embratel Star One 12 anos Brasil GEQ 1.757 kg 1998-00642,
Brasilsat b4 847 W 16/08/2000 Ariane 44LP Embratel Star One 12 anos Brasil GEQ 2495 kg 2000-046 2,
Star One C1 65 W 14/11/2007 Ariane’s ECA Embratel Star One 15 anos America do sul GEC  4100kg 2007-0564
Star One C2 70 W lg/04/2008 Ariane’s ECa Embratel Star One 15 anos Americas GEC  4100kg 2008-018B
Star One C3 T5° W 10/11/2012 Ariane 5 ECa Embratel 5tar One 15,1 anos Arnéricas GEQ 3.227kg 2012-0624,
Star One C4 TO W 15/07/2015 Ariane s ECa Ernbratel Star One 15 anos Brasil GEOQ 5635 kg 2015-0344

Figura 9 — Lista de satélites em 6rbita GEO que cobrem o Brasil. Fonte: AEB (Agencia
Espacial Brasileira).

Ele se localiza na posicao orbital de 70° de longitude oeste, juntamente com o
Star One C2 e é operado pela Embratel Star One, subsidiaria da Embratel. O satélite foi
baseado na plataforma LS-1300 e sua expectativa de vida é de 15 anos (STAR-ONE-C4,
2015) e (SATBEMS, 2015).
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4.1.1 Condicdes Iniciais

Cada missao possui informacoes especificas e assim se faz necessario conhecé-las.
A Tabela 1 (STAR-ONE-C4, 2015) mostra algumas informagoes sobre a espagonave sele-

cionada usada no estudo.

Star One C4 (Hispasat T0W-1) Dados

Posigao T0°W (7T0°W)
NORAD 40733

Nimero Cospar 2015 — 034B

Iniciar dados 15/07/2015

Veiculo de langamento Ariane 5 ECA
Massa de langamento (kg) 5635
Massa seca (kg) N/A
Orbita GEO

Vida 1til esperada 15 anos

Tabela 1 — Informacoes sobre a nave espacial

4.1.2 Cenario da Missao

O primeiro estagio de nossa investigacao, consiste na definicao de conjuntos apro-
priados de condigoes iniciais ao redor da orbita geoestacionaria, para serem evoluidos de
forma progressiva pela dindmica natural, a fim de buscar solugoes de transferéncia ade-
quadas para as proximidades da Lua. Assim, geramos conjuntos de condigoes iniciais de
orbitas oscilantes lunares, obtidas por valores variaveis dos elementos orbitais, a saber, o
eixo semi-maior (a), excentricidade (e), inclinagao (i), argumento de perigeu (w) e lon-
gitude do né ascendente (€2). Com isso, espera-se produzir solugdes que se assemelham
a 6Orbitas periddicas (BROUCKE, 1968), e solugoes quase peridédicas (WINTER, 2002).
Mais especificamente, os elementos orbitais relativos a Lua sao inspecionados da seguinte
forma: a mantem-se constante com valor de 383.154 km; e varia de 0 a 0,99 com etapas
de 0:01; 7 permanece constante com valor de 0 graus; w ¢é escolhido de 0 a 315 graus, em

passos de 45 graus; e §2 escolhido de 0 a 315 graus, em etapas de 45 graus.

Cada condicao inicial selecionada é evoluida para frente pelo modelo dinamico de
quatro corpos da equagao (3.5), desde o tempo igual a zero até o tempo final tf de 5000 dias
(portanto, os estados finais pesquisados de nossa analise numérica devem corresponder as
6rbitas de chegada proximas a érbita lunar, que serdo os estados iniciais em tempo real).
No entanto, dada a enorme quantidade de possiveis condic¢oes iniciais a serem exploradas,
adotamos um critério para decidir quais condi¢des iniciais sdo de interesse, reduzindo o
tempo de processamento necessario. Para isso, calculamos a constante de Jacobi associada
ao sistema Terra-Lua de cada condigao inicial e selecionamos para a evolucao do tempo

apenas aqueles com C; no intervalo entre C;(Ly) e C;(L;). Com isso, considerando a boa
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descricao aproximada fornecida pelo PCRS3C, nosso objetivo é selecionar trajetérias que
s6 possam transitar para a regido lunar através do pescoco L1 do sistema Terra-Lua. E
importante observar que o valor da constante de Jacobi na dinamica completa de 4 corpos,
varia com o tempo e é usado apenas como um guia para a escolha de condi¢oes iniciais
adequadas. Por outro lado, destacamos que, para o inicio. Em condigoes com inclinacao
proxima a zero graus, o satélite estda muito préximo da Lua, de modo que as forcas

gravitacionais devidas a Terra e ao Sol possam ser consideradas pequenas perturbagcoes.

Essa restricao de energia é muito conveniente, pois estamos buscando solugoes de
transferéncia da Terra para a Lua que nao escapam da regiao lunar, com o objetivo final
de uma possivel colisdo com a Lua. De fato, no contexto do PCR3C), essa faixa de energia
¢é a mais favoravel para transferéncias de capturadas balisticas de baixo custo, conforme
mostrado nas referéncias (SOUSA-SILVA; TERRA, 2016) e (SOUSA-SILVA; CERIOTTTI,
2016). Como ilustrado na Fig. 6b, para C;(L2) < C' < C;(L1), a sonda pode migrar da
regiao ao redor da Terra para a regiao ao redor da Lua através do pescogco L1, com a
vantagem de que as superficies de velocidade zero restringem tanto a regiao acessivel ao
redor da Lua quanto as opgoes de transito no espaco de fase, evitando, por exemplo, a

fuga da trajetoria para a regiao externa pelos pescocos L2 e L3.

Devido a configuragao dos elementos orbitais iniciais, a energia inicial de dois
corpos (2B) tem um valor negativo em relagdo a Lua (érbita fechada). Com a evolugao
do tempo e a perturbagdo do terceiro e quarto corpos (a Terra e o Sol), a energia 2B
muda seu valor. Quando a energia orbital muda para um valor positivo (ROY, 1955)
(6rbita aberta), esse valor pode ser atribuido como o tempo de captura da trajetoria. A
integracao ¢ interrompida se a particula colidir com a Lua ou a Terra antes de ty, ou se
o tempo exceder t; = £5.000 dias. Se a particula nao escapar no periodo de 5.000 dias,
sua trajetoria é chamada prisioneira. No entanto, os casos de interesse sdo aqueles em que
a sonda escapa da vizinhanga préximo a uma Orbita geoestacionaria (GEO) para uma

regiao proximo a Lua.

Propagando todas as trajetérias candidatas a fuga de L;, sera possivel identifi-
car quais trajetérias de transito atingem a supeficie lunar. A vizinhanca mais préoxima da
Orbita Geoestacionaria, é circular e tem um raio de aproximadamente 42.164km e inclina-
¢ao zero graus em relagao ao equador terrestre. Assim, buscando solucoes de transferéncia
adequadas, trajetérias que alcancem distancias até o centro de massa da Terra inferiores
a 300.000km; Foram selecionados com uma inclinagao igual ou inferior a 5 graus em re-
lacao as orbitas do equador terrestre. Para ilustrar os resultados obtidos, as Figuras 10 a
23 mostram as condig¢des iniciais selecionadas de acordo com o comportamento dindmico
qualitativo em funcao do semi-eixo maior, da excentricidade e da inclinacao, mantendo
ambos w = 90 graus 2 = 315 graus constante, para C;(L — 1) > C' > C;(Lsy). As Figuras

9 e 11 apresentam as condicOes iniciais das trajetérias que colidem, respectivamente, com
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a superficie da Lua e com a superficie da Terra, antes que t; seja atingido. O tempo de

colisdao nas duas figuras é representado pelo pelas figuras subsequentes.

Colisao com a Lua
Colisao com a Terra

Escape entre 0 e 9 dias
400 * Escape entre 10 & 99 dias
Escape entre 100 e 4949 dias
Escape entre 500 e 5000 dias
300 : Estavel
F
° 200
&
100
0,
400
1
w (deg) 0 o e

Figura 10 — Uniao de todas as possibilidades de mitigacao em funcao dos valores iniciais
de Q, w e e. Fonte: Cddigo proprio (Matlab).

Na figura 10, verifica-se a nuvem de particulas analisadas. Estas, destacadas em
cores distintas capazes de serem discenidas, de acordo com a legenda que as acompanham,

e cujas trajetorias sao determinadas para tempos entre 0 e 5.000 dias.
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2500

)
L]
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Tempo

1000

500

w (deg) 0 o e

Figura 11 — Tlustracao do tempo em que cada particula levou para colidir com a Lua em
fungdo dos valores iniciais de €2, w e e. Fonte: Cédigo préprio (Matlab).
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A figura 11 ilustra de forma clara a nuvem de particulas que, porventura, tem como
probabiliade a colisdo lunar alem do tempo gasto por cada uma numa faixa retratada em
dias. Percebe-se uma evolucio sginificativa com Q < 300 graus. E de fato efetivo este
tipo de missao, contudo, é concretizado apenas com uma parcela do total de particulas

analisadas.

Outras particulas regrediram, de tal forma que foi possivel verificar a colisdo com
a terra de acordo com a figura 12. Contudo, nao é de interesse do corpo deste trabalho,
ainda que os resultados determinem essa probabilidade de reentrada atmosférica. Tem-se
ainda, o tempo gasto por cada particula que colide com a terra levando de zero a cinco

mil dias para o fim da missao.

14500

400 < | 2000

Cad Cad
=2 n
5 .5
m a Terra (D

2500

(5]
=1
=1
1530 CO

o
(=]
Tempo d& Col

w (deg) 0 o e

Figura 12 — Ilustracao do tempo em que cada particula levou para colidir com a Terraem
fungao dos valores iniciais de €2, w e e. Fonte: Cédigo préprio (Matlab).

Partindo da figura 13 a 16, nota-se o comportamento dos corpos, cuja evidéncia
se da pelo escape do sistema Terra-Lua, bem como o tempo em dias que cada particula
levou para este fim. A figura 15 nos revela trajetoria das particulas que gastaram pouco
mais de nove dias para o escape e ejecao do sistema Terra-Lua. E possivel notar ainda nas
figuras subsequentes que, a quantidade de particulas evoluem de acordo com o tempo, ou
seja, ao passo que o tempo transcorre, nota-se que tal quantidade ejetada é diretamente

proporcional ao tempo.

A figura 13 nos detalha de forma discreta o tempo em que as particulas evoluiram
e foram também ejetadas do sistema gastando pouco mais de nove dias. Observa-se prin-
cipalmente, um aumento significativo das particulas na evolugao de ejecao. Na Figura 14
¢é possivel observar o comportamento do sistema para trajetorias com inclina¢ées cons-

tantes. Para este conjunto de particulas a ejecdo se da para valores entre 10 e 100 dias
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400 -

300 - - -

Tempo de Escape (Dias)

w (deg) 0 o T

Figura 13 — Ilustragao do tempo em que cada corpo concretizou seu escape da 6bita (0
e 9 dias) em fungao dos valores iniciais de 2, w e e. Fonte: Cédigo proprio

(Matlab).
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Figura 14 — Tustragao do tempo em que cada corpo concretizou seu escape da 6bita (10
e 99 dias) em fungao dos valores iniciais de €2, w e e. Fonte: Cédigo proprio
(Matlab).

Na Figura 15 nota-se também que a quantidade de particulas aumentaram e isso
ai se mantem constante até a figura 16, cujo tempo é entre 100 e 5.000 dias terrestres.
A distruibuicdo de particulas no grafico se da de forma uniforme com excentricidade

variando de 0 a 1 em todos os casos anteriores. Nota-se também que que a fulga pelo
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Tempo de Escape (Dias)

Figura 15 — Ilustragao do tempo em que cada corpo concretizou seu escape da ébita (100
e 499 dias) em fungao dos valores iniciais de €2, w e e. Fonte: Cddigo proprio

(Matlab).

ponto langrageano L; se deu com maior intensidade para quantidade de dias acima de
100 dias. Deve se frizar que, em todos os casos analizados, o valor do semi-eixo mais

manteve-se constante.
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Figura 16 — Ilustracao do tempo em que cada corpo concretizou seu escape da 6bita (500

e 5000 dias) em funcao dos valores iniciais de €2, w e e. Fonte: Cddigo prdprio
(Matlab).

J& na figura 17, sdo determinados os corpos que se mantiveram estaveis, ou seja,

continuaram em suas 6rbitas originais (ndo regrediram ou nao progrediram para a ejegao).
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Essas particula sdo consideradas prisioneiras ou estaveis, uma vez que nao houve ejecao

de sua trajetoria, no periodo de 5.000 dias.
400
300 |

200 |

0 (deg)

100

0 .l
400

300 1
200 ,,/
0.5
100

w (deg) 0 o e

Figura 17 — Corpos que se mantiveram estaveis em fungao dos valores iniciais de 2, w e
e. Fonte: Cddigo proprio (Matlab).
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5 Conclusao

Este trabalho investiga uma estratégia para mitigar missoes geoestacionarias atra-
vés do impacto lunar. A principal vantagem de considerar essa opcao de descarte no final
da vida 1til, é que ela remove completamente o perigo para o ambiente espacial que a
sonda pode representar. Comparada a transferéncia para uma 6rbita cemitério (localizada
entre 100 e 300 km acima da érbita geoestaciondria), essa estratégia evita a possibilidade
de um retorno descontrolado para a Terra em um futuro distante. Por outro lado, a pro-
babilidade de colisao nas regioes LEO e GEO ¢ insignificante, devido ao baixo nimero de

excursoes nas regioes protegidas (a regiao LEO em particular).

Com base na tendéncia do cenario atual de crescimento populacional de detri-
tos espaciais, e também no crescente interesse em missoes com érbitas geoestacionarias,
conclui-se que é possivel efetivar como alternativas de mitigacao, transferéncias desses
satélites para oOrbitas cemitérios, colisao lunar ou ainda ejecao do sistema Terra-Lua.
Contudo, estudos recentes mostram que a instabilidade dessas érbitas cemitérios, certa-
mente levara a reentrada atmosférica de tais detritos pois nao se da de maneira controlada,
podendo causar desastres se cair em grandes centros urbanos. Percebe-se novamente que,
se destaca a colisdo lunar. A principal desvantagem da estratégia desse tipo de descarte

apresentada, pode ser talvez a natureza caodtica das trajetorias proposta.

Dessa forma, futuras missoes de satélites geoestacionarios podem usar essa estra-
tégia de remocao definitiva, evitando a geracdo de novos detritos em regides proximas
a oOrbita geoestaciondria. No entanto, se essa ideia for adotada por uma missao futura,
serd necessario realizar um estudo referente a4 probabilidade de colisao desse satélite com
outros detritos, ou mesmo com os satélites em operacgao. Possiveis evolu¢oes do trabalho
realizado também podem ser incluidas, tais como discernir qual tipo de manobra orbital
mais conveniente para esse tipo missao, e ainda a analise da probabilidade de colisao desse

satélite com outros detritos, referenciado acima.
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