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Paulo Ricardo Araujo de Oliveira 1, Claudia Celeste Celestino 2,
Regina Elaine Santos Cabette 3

1 Universidade Federal do ABC, São Bernardo do Campo, SP, Brasil
Aluno de Graduação do curso de Engenharia Aeroespacial

2Universidade Federal do ABC, São Bernardo do Campo, SP, Brasil
Docente do curso de Engenharia Aeroespacial

3Centro Universitário Salesiano de São Paulo, Lorena, SP, Brasil
Docente do curso de Engenharia Mecânica

paulo.ricardo@aluno.ufabc.edu.br

Resumo. Evolução orbital de um detrito espacial sujeito às perturbações de arrasto at-
mosférico e da pressão de radiação solar, considerando o modelo de função sombra de Kabelac.
Para tanto, a metodologia utilizada foi a integração numérica das equações de movimento e a
obtenção da variação dos elementos orbitais: semieixo maior, excentricidade e inclinação.
Os resultados obtidos com as hipóteses adotadas mostram que a variação da excentricidade e
inclinação são menores ao incluir a função sombra na propagação da órbita.
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1. Introdução
Atualmente, além de um significativo número de satélites artificiais orbitando a Terra, há
também os chamados detritos espaciais, grupo que inclui veı́culos espaciais inoperantes, suas
partes e fragmentos. Por este motivo, muitas vezes a expressão ”lixo espacial” é utilizada para
se referir à detritos espaciais. Segundo (GARCIA, 2021), atualmente, mais de 20 mil pedaços
de detritos espaciais são rastreados pela SSN - Department of Defense’s global Space Surveil-
lance Network (Rede de Vigilância Espacial global do Departamento de Defesa dos Estados
Unidos, em tradução livre), e há uma quantidade ainda maior em órbita, mas com dimensões
muito pequenas para serem rastreadas. Todos estes detritos representam potenciais riscos à at-
uais e futuras missões espaciais, devido a possibilidade de impacto durante o deslocamento em
órbita, em lançamentos e em reentradas atmosféricas. Além dos detritos espaciais volumosos,
há a ocorrência também de nuvens de detritos espaciais, como estudado em (CELESTINO,
2007).

Os detritos espaciais, assim como quaisquer outros satélites artificiais, estão sujeitos à ação de
forças ambientes, chamadas de perturbações orbitais, que provocam alterações na propagação
da órbita do satélite ao longo do tempo. Neste trabalho, duas perturbações orbitais em especı́fico
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foram estudadas: a perturbação devido ao arrasto atmosférico, mais significativo em baixas alti-
tudes, e a perturbação devido à pressão de radiação solar (PRS), atuante em órbitas de qualquer
altitude ao redor da Terra, incluindo a função sombra, um refinamento na perturbação da PRS,
atuante no perı́odo em que o satélite está oculto ao Sol pela sombra da Terra.

2. Metodologia
Para avaliar a evolução orbital temporal de detritos espaciais foram consideradas as
perturbações do arrasto atmosférico e da pressão de radiação solar (PRS). Para tanto, foram
modeladas as equações de movimento, iniciando com a resolução do problema restrito dos
dois corpos (PR2C), acrescido das componentes relacionadas às perturbações. Tais equações
foram implementadas em linguagem Python (PYTHON, 2023), empregando bibliotecas de
computação cientı́fica NumPy (NUMPY, 2023), SciPy (SCIPY, 2023) e Matplotlib (HUNTER
et al., 2023).

Para modelagem da perturbação do arrasto atmosférico, empregou-se a expressão da força de
arrasto de (KUGA; CARRARA; RAO, 2011):

D⃗ = −1

2
ρatmCDSvRv⃗R (1)

Onde ρatm é a densidade do ar (que varia com a altitude), CD é o coeficiente de arrasto, S é a
área efetiva e vR é a velocidade do satélite em relação a atmosfera da Terra.

A velocidade relativa, v⃗R, é determinada pela equação (2) , admitindo-se que a velocidade da
atmosfera coincide com a velocidade de rotação da Terra, ωT , onde x, y, z são as coordenadas
do vetor posição do objeto em órbita, conforme (KUGA; CARRARA; RAO, 2011).

v⃗R = ˙⃗r − ω⃗T × r⃗ =

ẋ+ ωTy
ẏ − ωTx

ż

 (2)

Decompondo a velocidade nas direções x, y e z, e substituindo a área S pela razão área/massa,
γ, tem-se as acelerações devido à esta perturbação, em que ẍar, ÿar, z̈ar são as componentes da
aceleração devido ao arrasto atmosférico.

ẍarÿar
z̈ar

 = −1

2
ρCDγvR

ẋ+ ωTy
ẏ − ωTx

ż

 (3)

Para determinação da densidade atmosférica em função da altitude da órbita, empregou-se o
modelo NASA Earth Atmosphere Model (NASA, 2023) para altitudes superiores à 25 km.
Neste modelo, são calculadas a temperatura, T , em função da altitude, h, seguida da pressão
atmosférica, Patm e, por fim, a densidade atmosférica, ρatm, conforme equações (4), (5) e (6).

T = −131, 21 + 0, 00299h (4)
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Patm = 2, 488 ∗
(
T + 273, 1

216, 6

)−11,388

(5)

ρatm =
Patm

(0, 2869 ∗ (T + 273, 1))
(6)

A Figura 1 exibe a variação da densidade atmosférica pela altitude. Nessa figura, é possı́vel
observar que a densidade atmosférica apresenta valores entre 10−1 kg/m3 e 10−13 kg/m3, in-
versamente proporcional à altitude, sendo pouco predominante em altitudes superiores à 300
km.

Figura 1. Modelo atmosférico NASA Earth Atmosphere Model (NASA, 2023).

Conforme definido em (KUGA; CARRARA; RAO, 2011), a aceleração causada pela pressão
de radiação solar (PRS) atua na direção Sol-satélite, no sentido oposto ao versor Terra-Sol,
r̂S , e é dada pela equação (7), onde é possı́vel notar que a perturbação da PRS é diretamente
proporcional à razão área/massa, γ.

⃗APRS = −ψCRγ(PRS)r̂S (7)

Em que PRS vale 4, 56 ∗ 10−6 Nm−2 para órbitas ao redor da Terra (KUGA; CARRARA;
RAO, 2011). CR é o coeficiente de reflectividade, relacionado à geometria e superfı́cie do corpo,
sendo maior em superfı́cies altamente refletoras. Tipicamente, o valor de CR varia entre 1,0 e
3,0, sendo o valor de 1,0 admitido para o parâmetro neste trabalho como hipótese simplificadora
(BRITO, 2019). ψ é a função sombra, um parâmetro adimensional que admite valores entre 0,0
e 1,0, associado à posição do objeto em órbita, que pode estar iluminado pelo Sol (ψ = 1),
oculto pela sombra da Terra (ψ = 0) ou em regiões de penumbra (0 < ψ < 1).

Decompondo a equação (7), têm-se as componentes da aceleração devido à PRS (KUGA; CAR-
RARA; RAO, 2011).

ẍPRS

ÿPRS

z̈PRS

 = ψCRγP⊙

−xS/rS−yS/rS
−zS/rS

 (8)
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A função sombra é uma importante componente para a modelagem da pressão de radiação solar,
uma vez que o objeto em órbita não estará iluminado pelo Sol durante todo o seu perı́odo orbital,
com raras exceções, como no caso das órbitas heliossı́ncronas.

Dois exemplos de modelos de função sombra são o modelo de Ferraz Mello e o modelo de
Kabelac. O modelo de Ferraz Mello é como um comutador, em que a função sombra (ψ) admite
apenas os valores ψ = 0, quando o objeto se encontra na sombra da Terra, e ψ = 1, quando o
objeto está totalmente iluminado pelo Sol. O modelo de Kabelac, composto por duas funções,
uma correspondente à geometria da Terra e do Sol e outra correspondente à refração, absorção
e outros efeitos atmosféricos, admite uma terceira região chamada penumbra, nas regiões de
fronteira da sombra da Terra, em que se obtém valores intermediários para a função sombra
(CABETTE, 2001).

A Figura 2 ilustra o comportamento dos dois modelos, explicitando a região de penumbra entre
as fases iluminada e na sombra no modelo de Kabelac, em que a pressão de radiação solar
é parcialmente incidente, com 0 < ψ < 1, 0. A fim de explorar esta caracterı́stica na função
sombra, o modelo de Kabelac foi adotado neste estudo, abordando como hipótese simplificadora
o cálculo da parte geométrica da função sombra, empregando a equação (9), com a ajuda dos
ângulos auxiliares ψ0 e ψt (CABETTE, 2001).

Figura 2. Comparação entre os modelos de Ferraz Mello e Kabelac para a função som-
bra. (CABETTE, 2001).

ψg = 1− 1

π

[
ψ0 − sinψ0 cosψ0 +

2

3

(
R⊙

0

a⊙0

)2

ψt

]
(9)

Sendo:

• r o raio orbital do satélite;

• R0 o raio da Terra na altitude do satélite;

• a⊙ o raio do Sol;

• r⊙ o raio aparente do Sol, visto pelo satélite;

• αi o ângulo relacionado com a região de sombra;

• αe o ângulo relacionado com a região de penumbra;
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• αE o ângulo relacionado com a região iluminada;

• ∆χ o ângulo sobre o qual o centro do Sol é visto acima do contorno da Terra;

• R⊙
0 = arcsin(R0

r
);

• a⊙0 = a⊙
r⊙

.

Os ângulos auxiliares ψ0 e ψt são definidos pelas equações (10) e (11).

sin
1

2
ψ0

2

= sin
1

2
(a⊙0 −∆χ) sin (R

⊙
0 − 1

2
a⊙0 +

1

2
∆χ) arcsin a

⊙
0 arcsin (R⊙

0 +∆χ) (10)

sin
1

2
ψt

2

= sin
1

2
(a⊙0 −∆χ) sin

1

2
(a⊙0 +∆χ) arcsinR

⊙
0 arcsin (R⊙

0 +∆χ) (11)

Conforme (CABETTE, 2001), as equações (10) e (11) são válidas no intervalo ∆χ ∈ [−a⊙0 , a⊙0 ],
para o qual ψg ∈ [0, 1]. No intervalo de validade das funções, algumas condições extremas
exploradas por (KABELAC, 1987) e estão listadas na Tabela 1.

Tabela 1. Valores extremos da Função Sombra Geométrica. (KABELAC, 1987).
Posição do Sol relativo à Terra, visto
pelo satélite ∆χ α ψ0 ψg

Totalmente abaixo do contorno da Terra < −a⊙0 > αi Indeterminado 0
Tangente a borda superior −a⊙0 αi 180◦ 0
Centro no contorno da Terra 0 αi+αe

2
90◦ 1

2

Tangente a borda inferior a⊙0 αe 0◦ 1
Totalmente acima do contorno da Terra > a⊙0 < αe Indeterminado 1

Um conjunto de algoritmos foi construı́do para simulação da propagação da órbita de um de-
trito espacial, empregando as equações de movimento do problema restrito dos dois corpos, as
perturbações do arrasto atmosférico e da pressão de radiação solar, além do modelo de função
sombra de Kabelac. Nas fases de pré e pós-processamento, os dados são processados como Ele-
mentos Orbitais Clássicos (EOC), (SELLERS, 2000). O diagrama de blocos exposto na Figura
3 ilustra o funcionamento geral dos algoritmos desenvolvidos.

Figura 3. Funcionamento dos algoritmos desenvolvidos
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3. Resultados e Discussão

Para investigação da variação dos elementos orbitais considerando as perturbações do arrasto
atmosférico e da pressão de radiação solar, considerando a função sombra de Kabelac, foram
exploradas órbitas em três faixas da órbita terrestre:

• Órbita Terrestre Alta (HEO - High Earth Orbit) - Altitude de 36.000 km

• Órbita Terrestre Média (MEO - Medium Earth Orbit) - Altitude de 18.000 km

• Órbita Terrestre Baixa (LEO - Low Earth Orbit) - Altitude de 700 km

Foram executadas simulações com valores de razão área/massa de γ = 0, 1 m2/kg, γ = 1, 0
m2/kg e γ = 5, 0 m2/kg, para exploração de diferentes razões área/massa na magnitude das
perturbações, que foram avaliadas a partir da variação do raio orbital, r, e dos elementos or-
bitais, a, e, i.

3.1. Órbita Terrestre Alta (HEO)

Para um perı́odo simulado de 2.000 dias, os resultados são apresentados na Tabela 2 e ilustrados
na Figura 4, em que se nota um comportamento periódico e de amplitude crescente na variação
do raio orbital, tanto no cenário totalmente iluminado quanto ao aplicar a função sombra de
Kabelac. Ao aplicar o modelo de Kabelac nota-se também menor variação na excentricidade e
inclinação da órbita, além de variação positiva no semi-eixo maior, que se mantém constante no
cenário de função sombra unitária.

Uma vez que a PRS afeta a excentricidade e inclinação da órbita (KUGA; CARRARA; RAO,
2011), é coerente que, ao aplicar o modelo função sombra de Kabelac, a variação nestes elemen-
tos seja menor, pois ao longo do tempo a exposição do detrito à PRS será proporcionalmente
menor que num cenário de completa iluminação.

Tabela 2: Variação nos elementos orbitais na HEO.

γ Elemento orbital Iluminação constante Modelo de Kabelac

0, 1
Semi-eixo maior (a) [km] −4, 00 401, 00
Excentricidade (e) [-] 3, 11 ∗ 10−2 1, 54 ∗ 10−2

Inclinação (i) [rad] 3, 40 ∗ 10−4 4, 59 ∗ 10−3

1, 0
Semi-eixo maior (a) [km] −7, 00 4.268, 00
Excentricidade (e) [-] 0, 30 0, 140
Inclinação (i) [rad] 3, 52 ∗ 10−2 4, 16 ∗ 10−2

5, 0
Semi-eixo maior (a) [km] −17.980, 00 11.420, 00
Excentricidade (e) [-] 0, 82 0, 56
Inclinação (i) [rad] 1, 38 0, 165
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Figura 4. Elementos orbitais na HEO, para iluminação constante e função sombra de
Kabelac.

3.2. Órbita Terrestre Média (MEO)

Para um perı́odo simulado de 2.000 dias, os resultados são apresentados na Tabela 3 e ilustrados
na Figura 5, em que pôde-se verificar menor variação da excentricidade e da inclinação com a
função sombra de Kabelac, levando ao aumento do semi-eixo maior, que no cenário de constante
iluminação se mantém aproximadamente constante paraγ = 0, 1 e γ = 1, 0.

Os resultados apresentados para órbita média estão conforme os obtidos para órbita alta, exceto
para γ = 5, 0, em que ocorre o decaimento em 1.529 dias com a função sombra unitária, após
contı́nua variação positiva de excentricidade e inclinação.

Tabela 3: Variação nos elementos orbitais na MEO.

γ Elemento orbital Iluminação constante Modelo de Kabelac

0, 1
Semi-eixo maior (a) [km] 4, 00 170, 00
Excentricidade (e) [-] 0, 72 0, 46
Inclinação (i) [rad] 0, 38 0, 13

1, 0
Semi-eixo maior (a) [km] 5, 00 1832, 00
Excentricidade (e) [-] 0, 23 0, 11
Inclinação (i) [rad] 0, 19 0, 032

5, 0
Semi-eixo maior (a) [km] −17.980, 00 11.420, 00
Excentricidade (e) 0, 72 0, 46
Inclinação (i) 0, 38 0, 13
Tempo para o decaimento [dias] 1.529, 00 Não há
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Figura 5. Elementos orbitais na MEO, para iluminação constante e função sombra de
Kabelac.

3.3. Órbita Terrestre Baixa (LEO)
Para o perı́odo de 300 dias, os resultados são apresentados na Tabela 4 e ilustrados na Figura
6, em que se pode notar que a excentricidade segue com menor variação ao aplicar a função
sombra de Kabelac, conforme analisado para as demais órbitas. Já a inclinação, neste caso,
apresenta comportamento oposto.

Nesta altitude os efeitos do arrasto são predominantes (NASA, 2023) e estão presentes nos dois
cenários analisados: com e sem função sombra de Kabelac. Não é possı́vel, contudo, correla-
cionar a diferença nos resultados de decaimento e inclinação com o previsto em literatura.

Tabela 4: Variação nos elementos orbitais na LEO.

γ Elemento orbital Iluminação constante Modelo de Kabelac

0, 1
Semi-eixo maior (a) [km] −1, 0 −2, 0
Excentricidade (e) [-] 2, 1e− 03 2, 2e− 03
Inclinação (i) [rad] 1e− 5 2, 5e− 4

1, 0
Semi-eixo maior (a) [km] −62, 0 −96, 0
Excentricidade (e) [-] 1, 37e− 02 6, 4e− 03
Inclinação (i) [rad] 3e− 4 2, 1e− 3

5, 0
Semi-eixo maior (a) [km] −700, 00 −700, 00
Excentricidade (e) 1, 39e− 02 8, 0e− 03
Inclinação (i)[rad] 1, 0e− 04 2, 2e− 03
Tempo para o decaimento [dias] 74, 00 71, 00
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Figura 6. Elementos orbitais na LEO, para iluminação constante e função sombra de
Kabelac.

4. Conclusão
Neste trabalho, um propagador de órbitas foi desenvolvido utilizando a linguagem de
programação Python, a partir da resolução numérica das equações de movimento e das
perturbações provocadas pelo arrasto atmosférico e pela pressão de radiação solar, em um
primeiro cenário de função sombra unitária e constante, em que não se considera a passagem
do objeto em órbita pela sombra da Terra, e um segundo cenário incluindo um modelo de
função sombra de Kabelac, que permite representar a passagem do objeto pela sombra da Terra
e também pela região de penumbra.

Com as análises executadas foi possı́vel avaliar os efeitos das perturbações do arrasto at-
mosférico e da pressão de radiação solar para diferentes objetos, através da variação da razão
área/massa, relacionada com a geometria e densidade do satélite, além da analisar também o
comportamento de órbitas em diferentes altitudes e dos cenários com e sem representação da
função sombra na pressão de radiação solar.

A análise das perturbações em órbitas de diferentes altitudes demonstrou que a inserção do
modelo de função sombra de Kabelac provoca alterações significativas na propagação da órbita,
nos elementos orbitais semi-eixo maior (a), excentricidade (e) e inclinação (i).

Para órbitas média e alta, a aplicação da função sombra de Kabelac, com as hipóteses adotadas
neste estudo, implica em menor variação da excentricidade e inclinação da órbita, aumentando
o semi-eixo maior ao longo do tempo. Para órbitas baixas, em que o arrasto atmosférico é
predominante, esta correlação não foi observada.
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luni-solar, pressão de radiação solar e do arrasto atmosférico. Dissertação (Mestrado em Engenharia Mecânica)
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