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Resumo. A pressão de radiação solar (PRS) é a perturbação mais relevante para objetos com
grande razão área massa (A/m). Neste trabalho, desenvolvemos a equação da PRS considerando
o modelo de média simples com o Sol em órbita eĺıptica e inclinada. É analisado a evolução
orbital de detritos espaciais levando em conta o achatamento da Terra, a perturbação do terceiro
corpo e a PRS. São feitas aplicações para mitigação de detritos espaciais usando uma vela solar.
A ideia é usar a vela solar como sistema de propulsão utilizando o próprio Sol como fonte de
energia, que é uma energia limpa e abundante, ao contrário dos propelentes qúımicos, para remover
o lixo (detrito) espacial da órbita geoestacionária e também contribuir com a sustentabilidade da
exploração espacial. Usando mapas de média dinâmica como ferramenta, mostra-se que a vela
solar contribui fortemente para a excitação da excentricidade do detrito espacial, fazendo o detrito
reentrar na atmosfera da Terra. Dessa forma, a vela solar pode funcionar como um mecanismo de
remoção de detritos espaciais de forma limpa e sustentável.

Palavras-chave. Vela Solar, Sustentabilidade, Lixo Espacial, Pressão de Radiação Solar, Per-
turbações Orbitais

1 Introdução

Detritos espaciais (lixo espacial) são objetos artificiais não funcionais (incluindo fragmentos e
seus elementos) na órbita terrestre ou reentrando na sua atmosfera [7]. A quantidade de detritos
espaciais aumentou consideravelmente em decadas mais recentes. Esses objetos causam poluição
espacial e são um risco para a exploração do espaço. Eles podem danificar satélites ativos orbitando
a Terra ou podem colidir com outros detritos, gerando uma nuvem de detritos ainda menores
[8]. Além disso, uma posśıvel queda descontrolada desses objetos pode causar grandes danos
à sociedade. Diversos estudos [1, 6, 9, 13] têm sido realizados com o interesse em encontrar uma
solução para mitigar o problema dos detritos espaciais. Tendo esse contexto em mente, no presente
trabalho será analisada a evolução orbital de detritos na órbita geoestacionária (GEO). O modelo
matemático considera as principais forças perturbadoras, como a pressão de radiação solar (SRP)
direta, a perturbação do terceiro corpo (PTC) e o achatamento da Terra. O efeito da PRS é a
perturbação mais relevante para objetos com grande razão área-massa [6, 15]. Sabendo disso, a
possibilidade de utilização de uma vela solar (ver [12] para um estudo detalhado sobre vela solar)
será considerada em conjunto com as perturbações ambientais naturais que atuam na órbita dos
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detritos para forçar o crescimento da excentricidade desses objetos na órbita GEO. A vela solar
é um tipo de propulsão que usa a PRS para gerar aceleração. Como ferramenta de análise da
dinâmica serão usados mapas dinâmicos [2], estes que por sua vez já foram utilizados em estudos
considerando PRS [3,4].

Em um recente trabalho [14], o modelo de média dupla é aplicado para obter a equação da PRS
e como resultado o termo de primeira ordem do polinômio de Legendre é constante, não afetando
os elementos orbitais dos detritos. Neste trabalho, é desenvolvida a equação para o potencial
perturnador devido ao terceiro corpo considerando o modelo de média simples com o Sol em órbita
eĺıptica e inclinada, sendo que os termos de primeira e segunda ordem são obtidos. Mostramos que
a pressão da radiação solar atua fortemente sobre os detritos em órbita geoestacionária permitindo
um aumento da excentricidade, sendo que tal aumento é proporcional a razão área-massa dos
detritos. Verificamos que a equação de primeira ordem devido a PRS é a principal perturbação no
modelo e seu efeito é muito maior do que o termo de segunda ordem. A ideia de usar a vela solar é de
que o sistema de propulsão utilizado é o próprio Sol que, diferentemente dos propelentes qúımicos,
é uma fonte de energia limpa e abundante para contribuir com a sustentabilidade da exploração
espacial. No presente trabalho desconsidera-se no modelo matemático o efeito da sombra da Terra,
pois conforme apresentado em [10] este efeito não contribui significativamente na dinâmica. A
ideia central é usar a vela solar acoplada ao detrito de forma que a PRS possa causar um aumento
na excentricidade orbital dos detritos, já que em uma órbita GEO a excentricidade é quase zero e
não há grandes variações ao longo do tempo e com isso os detritos permancem nesta região por até
centenas de anos. Mas quando considerando a vela solar acoplada aos detritos, estes objetos podem
se aproximar da superf́ıcie da Terra em um tempo muito mais curto do que o decaimento orbital
natural que pode variar de décadas até séculos. Em [15] é apresentada uma teoria semi-anaĺıtica
para estudar os efeitos conjuntos da pressão da radiação solar direta e do arrasto atmosférico na
órbita de um satélite artificial da Terra. As equações obtidas, quando se despreza a pressão da
radiação solar, eliminam os termos de Poisson espúrios da teoria de Brouwer e Hori.

2 Modelo matemático

O modelo f́ısico adotado para as forças consideradas na dinâmica leva em consideração a não
esfericidade da Terra, as perturbações gravitacionais devidas ao Sol e Lua, e a pressão de radiação
solar. A equação do movimento da nave espacial é dada por

r̈ = r̈M + r̈3C + r̈PRS . (1)

em que r̈M é a força induzida pelo campo gravitacional da Terra, o termo r̈3C é a resultante da
atração gravitacional do terceiro corpo (Sol e Lua) e o termo r̈PRS representa a aceleração gerada
pela pressão de radiação solar. Depois de várias manipulações algébricas a equação (1) é escrita
em função dos elementos orbitais do detrito espacial. Os elementos orbitais que regem a órbita
dos detritos no espaço são denominados de a-semieixo maior, e-excentricidade, i-inclinação, g-
argumento do perigeu, h-longitude do nodo ascendente, sendo que para o corpo perturbador esses
mesmos elementos são denominados com o ı́ndice �.

Depois das manipulações algébricas necessárias, a equação para representar o achatamento (J2)
da Terra com média simples pode ser escrito na forma

< RJ2 >= − 1
4

J2R
2
e n2(−2+3 sin2(i))

(1−e2)3/2
(2)

em que Re é o raio equatorial da Terra e n é o movimento médio do detrito. O termo devido
ao achatamento da Terra (J2) considerado é o segundo termo zonal do geopotencial. Após ma-
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nipulações algébricas, o potencial perturbador devido a PRS com média simples e com o Sol em
órbita eĺıptica e inclinada é escrito na forma

< RSRP >= 81
64β

ean�
2a�

(1−e�2)2 [− 1
27 (20 cos(i) − 20)(cos(i�) − 1)(e�

2 − 2/5)∗

cos(−l� + g − h− g� + h�) − 1
27 (20e�

2 − 8)(cos(i) + 1)∗

(1 + cos(i�)) cos(−l� + g + h− g� − h�) + e�
2∗

(cos(i�) − 1)(cos(i) − 1) cos(−3l� + g − h− g� + h�)+

e�
2(cos(i) + 1)(1 + cos(i�)) cos(−3l� + g + h− g� − h�)+

16
27e�(cos(i�) − 1)(cos(i) − 1) cos(−2l� + g − h− g� + h�)+

16
27e�(cos(i) + 1)(1 + cos(i�)) cos(−2l� + g + h− g� − h�)−
1
27e�

2(1 + cos(i�))(cos(i) − 1) cos(−l� + g − h+ g� + h�)−
1
27e�

2(cos(i�) − 1)(cos(i) + 1) cos(−l� + g� − h� + g + h)+

1
27e�

2(cos(i�) − 1)(cos(i) − 1) cos(l� + g − h− g� + h�)+

1
27e�

2(cos(i) + 1)(1 + cos(i�)) cos(l� + g + h− g� − h�)−
16
27e�(1 + cos(i�))(cos(i) − 1) cos(2l� + g − h+ g� + h�)−
16
27e�(cos(i�) − 1)(cos(i) + 1) cos(2l� + g� − h� + g + h)−

e�
2(1 + cos(i�))(cos(i) − 1) cos(3l� + g − h+ g� + h�)−

e�
2(cos(i�) − 1)(cos(i) + 1) cos(3l� + g� − h� + g + h)+

1
27 (20 cos(i) − 20)(e�

2 − 2/5)(1 + cos(i�)) cos(l� + g − h+ g� + h�)+

1
27 (20 cos(i�) − 20)(e�

2 − 2/5)(cos(i) + 1) cos(l� + g� − h� + g + h)+

2[(− 20e�
2

27 + 8
27 ) cos(−l� − g� + g) + cos(−3l� − g� + g)e�

2+

16
27 cos(−2l� − g� + g)e� − 1/27e�

2 cos(−l� + g� + g)+

1
27e�

2 cos(l� − g� + g) − 16
27e� cos(2l� + g� + g)−

e�
2 cos(3l� + g� + g) + cos(l� + g� + g)( 20e�

2

27 − 8
27 )] sin(i) sin(i�)]

(3)

em que n� e l� são o movimento médio e a anomalia média do corpo perturbador, respectivamente.

O parâmetro β é definido por β =
σ∗

σ
, em que σ∗ =

L�

c 2πµ�
. Aqui, L� é a luminosidade do Sol,

c é a velocidade da luz, µ� é o parâmetro gravitacional do Sol. Para o caso da Terra, σ∗ = 1.53
gr/m2 [12]. O termo σ = m/A é o parâmetro de carregamento da vela (densidade de área) dado
pela massa m total da espaçonave (detrito) dividida pela área A da vela e é expresso em gr/m2.
Note que a equação do potencial perturbador devido ao terceiro corpo (RPTC) não será explicitada
aqui por causa do tamanho da equação e a limitação do espaço (ver, por exemplo, [5]). Por fim, o
potencial perturbador considerado neste trabalho pode ser escrito na forma

R =< RJ2
> + < RJPRS

> + < RPTC > (4)
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3 Resultados

Nesta seção, apresentamos os resultados das simulações numéricas. Os dados dos detritos
espaciais que são utilizados nas simulações são retirados do śıtio ”stuffin.space”, sendo que essa
plataforma é atualizada diariamente com dados de órbita do ”Space-Track.org”. Os dados orbitais
dos detritos considerados na dinâmica estão na legenda das figuras. O potencial perturbador dado
pela equação (4) é substitúıdo no sistema de equações planetárias de Lagrange. Esse sistema de
equações é integrado numericamente usando o software Maple. Para as integrações numéricas
utilizamos a rotina dsolve do Software Maple com as opções ”numeric”e ”method=rkf45”(Runge-
Kutta-Fehlberg).

Uma vez que no śıtio ”stuffin.space”não são fornecidos os dados do argumento do perigeu e
da longitude do nodo ascendente do detrito, no presente estudo decidimos variar esses elementos
orbitais (ver legenda das figuras) para verificar como os mesmos podem contribuir para o aumento
da excentricidade. As Figuras 1(a), 1(b), 2(a) e 2(b) mostram através de mapas dinâmicos a
amplitude da excentricidade representada na barra vertical de cores. Em [11] são mostrados os
valores da relação A/m da vela solar para que o detrito se aproxime da atmosfera da Terra,
aumentando a sua excentricidade por causa do efeito da pressão de radiação solar sobre a vela.
Dessa forma, escolhemos o parâmetro A/m baseado neste trabalho, a saber A/m = 25 m2/kg.

A Figura 1(a) mostra que o objeto que possui excentricidade quase zero (0,002) é fortemente
perturbado quando se leva em conta uma vela solar acoplada ao objeto. Note que a amplitude da
excentricidade cresce consideravelmente até o objeto reentrar na atmosfera da Terra, sendo que esse
objetivo é atingido para as regiões em vermelho. No entanto, observamos que para determinados
valores iniciais da longitude do nodo ascendente, e ao variar o argumento do perigeu de zero a
360 graus, obtemos faixas constantes. Mas, notamos que quando modificamos a excentricidade do
objeto para 0,05 a Figura 1(b) mostra que essas faixas são destrúıdas e regiões mais complexas
aparecem na dinâmica. Ou seja, para objetos em órbitas circulares ou quase circulares o efeito
das forças perturbadores é ainda mais acentuado. Esse resultado é de suma importância para o
caso dos detritos em órbita geoestacionária já que muitos desses corpos têm excentricidades quase
zero. Já as Figuras 2(a) e 2(b) mostram o comportamento de dois detritos (corpos de foguetes)
com órbitas mais excêntricas do que a apresentada na Figura 1(a). A caracteŕıstica da evolução
orbital dos detritos é similar ao da Figura 1(b). Dessas figuras é posśıvel identificar os valores em
que a órbita do detrito é mais instável, ou seja, direcionando os detritos para valores do perigeu
e da longitude do nodo ascendente escolhidos dos mapas podemos contribuir para uma aceleração
no decaimento orbital do detrito. Assim, podemos economizar no tempo de reentrada e no custo
da vela, escolhendo de forma mais apropriada o valor da área massa da vela solar. Esses aspectos
contribuem para a sustentabilidade da exploração espacial, pois fornecem possibilidades de remoção
de detritos espaciais e ao mesmo tempo que usam um mecanismo de propulsão limpo e abundante
que usa a energia do Sol.

4 Conclusões

Uma vez que atualmente a quantidade de detritos espaciais em órbita da Terra já apresenta um
número muito alarmante, sendo que podem no futuro próximo inviabilizar a exploração espacial,
neste trabalho mostramos uma opção para a mitigação do lixo espacial utilizando uma vela solar
acoplada ao detrito espacial. Consideramos as principais forças perturbadoras para analisar a
dinâmica de uma vela solar acoplada ao detrito para que essas perturbações, em especial a pressão
de radiação solar, contribuam para remoção desses objetos da órbita terreste. Mostramos mapas
de cores que podem ser úteis na escolha dos parâmetros orbitais com os quais o detrito deve ser
direcionado para ajudar a aumentar o crescimento da excentricidade e com isso uma aproximação
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(a)

(b)

Figura 1: Objeto Payload: EXPRESS 2A. Condições iniciais: a = 38751 km, i = 10, 73◦. Parâmetros: g =

0..360◦ and ∆g = 5◦, h = 0..360◦ e ∆h = 5◦. Potencial Perturbador: RJ2+RSRP +R2SASun+R2SAMoon.

Tempo de integração: 1 ano, Amp(e) = emax − emin, A/m = 25 m2/kg. a) Excentricidade real e = 0, 002

b) Excentricidade fict́ıcia e = 0, 05.

do detrito com a atmosfera da Terra para ser incinerado. Esses parâmetros para a mitigação
dos detritos são o argumento do perigeu (g) e a longitude do nodo ascendente (h). Dessa forma,
com uma escolha apropriada do par (g, h) podemos reduzir o tempo da reentrada dos detritos
e reduzir os custos da vela solar escolhendo o valor adequado do parâmetro área-massa. Com
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(a)

(b)

Figura 2: Parâmetros: g = 0..360◦ and ∆g = 5◦, h = 0..360◦ e ∆h = 5◦. Potencial Perturbador:

RJ2 + RSRP + R2SASun + R2SAMoon. Tempo de integração: 1 ano, Amp(e) = emax − emin, A/m = 25

m2/kg. a) Corpo de foguete: BREEZE-M. Condições iniciais: a = 38751 km, e = 0.083, i = 5, 9◦ b) Corpo

de foguete: SCATHA AKM. Condições iniciais: a = 35430 km, e = 0, 2, i = 14, 28◦.

isso, pretendemos contribuir com a mitigação dos riscos causados pelo lixo espacial de maneira
sustentável por meio de um mecanismo propulsivo limpo e que se utiliza de uma fonte de energia
também limpa e abundante, a saber a energia do Sol.
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