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Resumo. Evolucdo orbital de um detrito espacial sujeito as perturbacdes de arrasto at-
mosférico e da pressdo de radiagdo solar, considerando o modelo de fung¢do sombra de Kabelac.
Para tanto, a metodologia utilizada foi a integracdo numérica das equagcoes de movimento e a
obtencdo da variacdo dos elementos orbitais: semieixo maior, excentricidade e inclinacdo.
Os resultados obtidos com as hipoteses adotadas mostram que a variacdo da excentricidade e
inclinagdo sdo menores ao incluir a fungdo sombra na propagagdo da orbita.

Palavras-chave: Dinamica Orbital; Simulacdo Numérica; Fun¢do Sombra.

1. Introducao

Atualmente, além de um significativo nimero de satélites artificiais orbitando a Terra, ha
também os chamados detritos espaciais, grupo que inclui veiculos espaciais inoperantes, suas
partes e fragmentos. Por este motivo, muitas vezes a expressao “’lixo espacial” € utilizada para
se referir a detritos espaciais. Segundo (GARCIA, 2021), atualmente, mais de 20 mil pedacos
de detritos espaciais sdo rastreados pela SSN - Department of Defense’s global Space Surveil-
lance Network (Rede de Vigilancia Espacial global do Departamento de Defesa dos Estados
Unidos, em traducgdo livre), e hd uma quantidade ainda maior em 6rbita, mas com dimensoes
muito pequenas para serem rastreadas. Todos estes detritos representam potenciais riscos a at-
uais e futuras missodes espaciais, devido a possibilidade de impacto durante o deslocamento em
orbita, em lancamentos e em reentradas atmosféricas. Além dos detritos espaciais volumosos,
ha a ocorréncia também de nuvens de detritos espaciais, como estudado em (CELESTINO,
2007).

Os detritos espaciais, assim como quaisquer outros satélites artificiais, estdo sujeitos a agao de
forcas ambientes, chamadas de perturbagdes orbitais, que provocam alteracdes na propagacao
da 6rbita do satélite ao longo do tempo. Neste trabalho, duas perturbagdes orbitais em especifico

1



/6 140 WETE

\Xorkshop em Engenharia e Tecnologia Espaciais

foram estudadas: a perturbacao devido ao arrasto atmosférico, mais significativo em baixas alti-
tudes, e a perturbacdo devido a pressao de radiacdo solar (PRS), atuante em 6rbitas de qualquer
altitude ao redor da Terra, incluindo a fun¢do sombra, um refinamento na perturbacdo da PRS,
atuante no periodo em que o satélite esta oculto ao Sol pela sombra da Terra.

2. Metodologia

Para avaliar a evolugdo orbital temporal de detritos espaciais foram consideradas as
perturbacdes do arrasto atmosférico e da pressao de radiacio solar (PRS). Para tanto, foram
modeladas as equacdes de movimento, iniciando com a resolu¢do do problema restrito dos
dois corpos (PR2C), acrescido das componentes relacionadas as perturbagcdes. Tais equagdes
foram implementadas em linguagem Python (PYTHON, 2023), empregando bibliotecas de
computacdo cientifica NumPy (NUMPY, 2023), SciPy (SCIPY, 2023) e Matplotlib (HUNTER
et al., 2023).

Para modelagem da perturbacio do arrasto atmosférico, empregou-se a expressao da forca de
arrasto de (KUGA; CARRARA; RAO, 2011):

1 S
_§pathDSURUR (1)
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Onde p,4, € a densidade do ar (que varia com a altitude), Cp € o coeficiente de arrasto, S € a
area efetiva e vy € a velocidade do satélite em relacdo a atmosfera da Terra.

A velocidade relativa, v, é determinada pela equagdo (2) , admitindo-se que a velocidade da
atmosfera coincide com a velocidade de rotacdo da Terra, wy, onde x, y, 2 sdo as coordenadas
do vetor posi¢do do objeto em Orbita, conforme (KUGA; CARRARA; RAQO, 2011).

' T+ wry
Vp=T—wWpr X7 = |y —wrx 2)
Z

Decompondo a velocidade nas direcdes x, y e z, e substituindo a drea S pela razdo drea/massa,
v, tem-se as aceleracdes devido a esta perturbagcdo, em que Z 4, Yar, Zqr SA0 as componentes da
aceleracdo devido ao arrasto atmosférico.

:i'ar 1 T+ wry
Yar | = _§pCD’7UR Y — wrx (3)
Zar z

Para determinacdo da densidade atmosférica em funcdo da altitude da orbita, empregou-se o
modelo NASA Earth Atmosphere Model (NASA, 2023) para altitudes superiores a 25 km.
Neste modelo, sdo calculadas a temperatura, 7', em fun¢do da altitude, h, seguida da pressao
atmosférica, P, e, por fim, a densidade atmosférica, p,¢,,, conforme equagdes (4), (5) e (6).

T = —131,21 + 0,00299h 4)
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T +273.1\ 3%
Pom = 2,488 % [ ———2~ 5
t : ( 216, 6 ) ©)
P(Z m
: (6)

Patm = 10,2869 * (T + 273, 1))

A Figura 1 exibe a variacao da densidade atmosférica pela altitude. Nessa figura, é possivel
observar que a densidade atmosférica apresenta valores entre 10~! kg/m? e 10713 kg/m?, in-
versamente proporcional a altitude, sendo pouco predominante em altitudes superiores a 300
km.
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Figura 1. Modelo atmosférico NASA Earth Atmosphere Model (NASA, 2023).

Conforme definido em (KUGA; CARRARA; RAO, 2011), a aceleragao causada pela pressao
de radiacdo solar (PRS) atua na direcdo Sol-satélite, no sentido oposto ao versor Terra-Sol,
rs, € € dada pela equacao (7), onde € possivel notar que a perturbacdo da PRS ¢ diretamente
proporcional a razio area/massa, .

Aprs = —Cry(PRS)rs ()

Em que PRS vale 4,56 x 107 Nm~2 para 6rbitas ao redor da Terra (KUGA; CARRARA;
RAO, 2011). C € o coeficiente de reflectividade, relacionado a geometria e superficie do corpo,
sendo maior em superficies altamente refletoras. Tipicamente, o valor de Cp varia entre 1,0 e
3,0, sendo o valor de 1,0 admitido para o pardmetro neste trabalho como hipotese simplificadora
(BRITO, 2019). v é a fun¢do sombra, um pardmetro adimensional que admite valores entre 0,0
e 1,0, associado a posi¢ao do objeto em O6rbita, que pode estar iluminado pelo Sol (¢ = 1),
oculto pela sombra da Terra (1) = 0) ou em regides de penumbra (0 < 1 < 1).

Decompondo a equagao (7), t€m-se as componentes da aceleracdo devido a PRS (KUGA; CAR-
RARA; RAO, 2011).

TpRs —xs/Ts
Yprs | = YCryPs | —ys/rs (8)
ZPRS —z5/Ts
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A fun¢do sombra € uma importante componente para a modelagem da pressao de radiacdo solar,
uma vez que o objeto em 6rbita nao estard iluminado pelo Sol durante todo o seu periodo orbital,
com raras excecoes, como no caso das Orbitas heliossincronas.

Dois exemplos de modelos de fun¢gdao sombra sdo o modelo de Ferraz Mello e o modelo de
Kabelac. O modelo de Ferraz Mello é como um comutador, em que a funcao sombra () admite
apenas os valores ¢ = (, quando o objeto se encontra na sombra da Terra, e ¢ = 1, quando o
objeto esta totalmente iluminado pelo Sol. O modelo de Kabelac, composto por duas fungdes,
uma correspondente a geometria da Terra e do Sol e outra correspondente a refracdo, absor¢ao
e outros efeitos atmosféricos, admite uma terceira regido chamada penumbra, nas regides de
fronteira da sombra da Terra, em que se obtém valores intermedidrios para a fun¢do sombra
(CABETTE, 2001).

A Figura 2 ilustra o comportamento dos dois modelos, explicitando a regido de penumbra entre
as fases iluminada e na sombra no modelo de Kabelac, em que a pressdo de radiacdo solar
¢é parcialmente incidente, com 0 < ¢ < 1,0. A fim de explorar esta caracteristica na funcao
sombra, o modelo de Kabelac foi adotado neste estudo, abordando como hipdtese simplificadora
o cdlculo da parte geométrica da fungdo sombra, empregando a equacdo (9), com a ajuda dos
angulos auxiliares vy e ¥y (CABETTE, 2001).

r
1,0 ++
,'/ iluminado
0,5 + sombra
0
(=== modelo Ferraz Mello ¢ --- modelo de Kabelac)

Figura 2. Comparacao entre os modelos de Ferraz Mello e Kabelac para a fungao som-
bra. (CABETTE, 2001).
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Sendo:
e r o raio orbital do satélite;
¢ Ry oraio da Terra na altitude do satélite;
* ag oraio do Sol;
* 1o o raio aparente do Sol, visto pelo satélite;
* «; o angulo relacionado com a regiao de sombra;

* o, o angulo relacionado com a regido de penumbra;
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* ayp o angulo relacionado com a regido iluminada;
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* A, o angulo sobre o qual o centro do Sol € visto acima do contorno da Terra;
OJ i (Bay.
* Ry = arcsin(=2);

© _

«af =

7'@‘

Os angulos auxiliares ¥y e 1y sdo definidos pelas equagdes (10) e (11).

1 2 1 1 1
sin 5% = sin 5((139 — A, )sin (RY — 5@8) + §Ax) arcsin ag arcsin (R§ + A,)  (10)
. 1 2 . 1 @ . 1 @ . @ . @
sin 51/% = sin §(a0 — A, )sin 5(% + A, ) arcsin Rjj arcsin (R + A,) (11)

Conforme (CABETTE, 2001), as equagdes (10) e (11) sdo vélidas no intervalo A, € [—ag, ay],
para o qual ¢, € [0,1]. No intervalo de validade das fung¢des, algumas condi¢des extremas
exploradas por (KABELAC, 1987) e estdo listadas na Tabela 1.

Tabela 1. Valores extremos da Funcao Sombra Geométrica. (KABELAC, 1987).
Posicao do Sol relativo a Terra, visto

pelo satélite B @ Yo Vg
Totalmente abaixo do contorno da Terra < —a5 > o; Indeterminado 0
Tangente a borda superior —ag o 180° 0
Centro no contorno da Terra 0 Gutoe 90° :
Tangente a borda inferior ag Qe 0° 1
Totalmente acima do contorno da Terra > ag < @, Indeterminado 1

Um conjunto de algoritmos foi construido para simulac¢do da propagacdo da orbita de um de-
trito espacial, empregando as equagdes de movimento do problema restrito dos dois corpos, as
perturbacdes do arrasto atmosférico e da pressdao de radiacao solar, além do modelo de fungao
sombra de Kabelac. Nas fases de pré e pds-processamento, os dados sao processados como Ele-
mentos Orbitais Cldssicos (EOC), (SELLERS, 2000). O diagrama de blocos exposto na Figura
3 ilustra o funcionamento geral dos algoritmos desenvolvidos.

Pré-processamento \ Processamento \ Pos-Processamento
\ \
| Funggo Fungéo |
} sombra sombra de }
! unitaria Kabelac !
g L
| . . | | Determinagdo
Entrada do Determinagdo | | Integrar;a_o Integraga~o | | EOC ao longo Plotagem dos
vetorde | .27 —»f das equagbes — das equagbes [
o EOC iniciais | | . . \ do tempo Resultados
estados inicial || de movimento de movimento | | .
} } simulado
[ [

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

Para investigacdo da variagdo dos elementos orbitais considerando as perturbacdes do arrasto
atmosférico e da pressdo de radiacdo solar, considerando a fun¢do sombra de Kabelac, foram
exploradas orbitas em trés faixas da Orbita terrestre:

o Orbita Terrestre Alta (HEO - High Earth Orbit) - Altitude de 36.000 km
o Orbita Terrestre Média (MEO - Medium Earth Orbit) - Altitude de 18.000 km
« Orbita Terrestre Baixa (LEO - Low Earth Orbit) - Altitude de 700 km

Foram executadas simula¢des com valores de razdo drea/massa de v = 0,1 m?/kg, v = 1,0
m?/kg e v = 5,0 m?/kg, para exploragdo de diferentes razdes drea/massa na magnitude das
perturbacdes, que foram avaliadas a partir da variacao do raio orbital, r, e dos elementos or-
bitais, a, e, 1.

3.1. Orbita Terrestre Alta (HEO)

Para um periodo simulado de 2.000 dias, os resultados sdo apresentados na Tabela 2 e ilustrados
na Figura 4, em que se nota um comportamento periddico e de amplitude crescente na variagao
do raio orbital, tanto no cendrio totalmente iluminado quanto ao aplicar a fun¢do sombra de
Kabelac. Ao aplicar o modelo de Kabelac nota-se também menor variacdo na excentricidade e
inclinacao da Orbita, além de variacdo positiva no semi-eixo maior, que se mantém constante no
cendrio de funcdo sombra unitdria.

Uma vez que a PRS afeta a excentricidade e inclinac@o da orbita (KUGA; CARRARA; RAO,
2011), é coerente que, ao aplicar o modelo fun¢do sombra de Kabelac, a variagdo nestes elemen-
tos seja menor, pois ao longo do tempo a exposi¢ao do detrito a PRS serd proporcionalmente
menor que num cendrio de completa iluminacao.

Tabela 2: Variacao nos elementos orbitais na HEO.

~y Elemento orbital Iluminacao constante  Modelo de Kabelac
Semi-eixo maior (a) [km] —4,00 401, 00

0,1 Excentricidade (e) [-] 3,11 %1072 1,54 % 1072
Inclinacdo (i) [rad] 3,40 x 10~* 4,59 % 1073
Semi-eixo maior (a) [km] —7,00 4.268, 00

1,0 Excentricidade (e) [-] 0,30 0, 140
Inclinacdo (i) [rad] 3,52 % 1072 4,16 * 1072
Semi-eixo maior (a) [km] —17.980, 00 11.420, 00

5,0 Excentricidade (e) [-] 0,82 0,56
Inclinacdo (i) [rad] 1,38 0,165
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Figura 4. Elementos orbitais na HEO, para iluminacao constante e funcao sombra de

Kabelac.

3.2. Orbita Terrestre Média (MEO)

Para um periodo simulado de 2.000 dias, os resultados sao apresentados na Tabela 3 e ilustrados
na Figura 5, em que p6de-se verificar menor variacao da excentricidade e da inclinacdo com a
fun¢do sombra de Kabelac, levando ao aumento do semi-eixo maior, que no cendrio de constante
iluminacdo se mantém aproximadamente constante paray = 0,1e vy = 1,0.

Os resultados apresentados para 6rbita média estdo conforme os obtidos para orbita alta, exceto
para v = 5,0, em que ocorre o decaimento em 1.529 dias com a funcdo sombra unitaria, apos
continua variagdo positiva de excentricidade e inclinagao.

Tabela 3: Variag¢do nos elementos orbitais na MEO.

v Elemento orbital Iluminacao constante  Modelo de Kabelac
Semi-eixo maior (a) [km] 4,00 170,00
0,1 Excentricidade (e) [-] 0,72 0,46
Inclinagdo (i) [rad] 0,38 0,13
Semi-eixo maior (a) [km] 5,00 1832, 00
1,0 Excentricidade (e) [-] 0,23 0,11
Inclinacao (i) [rad] 0,19 0,032
Semi-eixo maior (a) [km] —17.980, 00 11.420, 00
5,0 Excentricidade (e) 0,72 0,46
Inclinagdo (7) 0,38 0,13
Tempo para o decaimento [dias] 1.529, 00 N&o ha
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3.3. Orbita Terrestre Baixa (LEO)
Para o periodo de 300 dias, os resultados sdo apresentados na Tabela 4 e ilustrados na Figura
6, em que se pode notar que a excentricidade segue com menor variagdo ao aplicar a fun¢do
sombra de Kabelac, conforme analisado para as demais orbitas. J4 a inclinacdo, neste caso,
apresenta comportamento oposto.

Figura 5. Elementos orbitais na MEO, para iluminacao constante e funcao sombra de
Kabelac.

Nesta altitude os efeitos do arrasto sdo predominantes (NASA, 2023) e estdo presentes nos dois
cendrios analisados: com e sem funcdo sombra de Kabelac. Nao € possivel, contudo, correla-
cionar a diferenca nos resultados de decaimento e inclinacdo com o previsto em literatura.

Tabela 4: Varia¢ao nos elementos orbitais na LEO.

~y Elemento orbital Iluminacao constante  Modelo de Kabelac
Semi-eixo maior (a) [km] —1,0 —-2,0

0,1 Excentricidade (e) [-] 2,1e — 03 2,2e — 03
Inclinagdo (i) [rad] le—5 2,5e —4
Semi-eixo maior (a) [km] —62,0 —96,0

1,0 Excentricidade (e) [-] 1,37e — 02 6,4e — 03
Inclinagdo (i) [rad] 3e—4 2,1le—3
Semi-eixo maior (a) [km] —700,00 —700, 00

5,0 Excentricidade (e) 1,39 — 02 8,0e — 03
Inclinagao (7)[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 iluminacao constante e funcao sombra de
Kabelac.

4. Conclusao

Neste trabalho, um propagador de Orbitas foi desenvolvido utilizando a linguagem de
programacgdo Python, a partir da resolucdo numérica das equacdes de movimento e das
perturbacdes provocadas pelo arrasto atmosférico e pela pressdao de radiagdo solar, em um
primeiro cendrio de fungdo sombra unitdria e constante, em que ndo se considera a passagem
do objeto em Orbita pela sombra da Terra, e um segundo cendrio incluindo um modelo de
fun¢do sombra de Kabelac, que permite representar a passagem do objeto pela sombra da Terra
e também pela regido de penumbra.

Com as andlises executadas foi possivel avaliar os efeitos das perturbacdes do arrasto at-
mosférico e da pressao de radiacdo solar para diferentes objetos, através da variacdo da razao
area/massa, relacionada com a geometria e densidade do satélite, além da analisar também o
comportamento de Orbitas em diferentes altitudes e dos cendrios com e sem representagdo da
funcdo sombra na pressao de radiacdo solar.

A anélise das perturbacdes em Orbitas de diferentes altitudes demonstrou que a insercao do
modelo de fun¢do sombra de Kabelac provoca alteragdes significativas na propagacao da 6rbita,
nos elementos orbitais semi-eixo maior (a), excentricidade (e) e inclinacdo (7).

Para o6rbitas média e alta, a aplicacdo da fun¢do sombra de Kabelac, com as hip6teses adotadas
neste estudo, implica em menor variagdao da excentricidade e inclinacdo da 6rbita, aumentando
0 semi-eixo maior ao longo do tempo. Para 6rbitas baixas, em que o arrasto atmosférico €
predominante, esta correlacao nao foi observada.

Referéncias

BRITO, T. P. Estudo da evolugdo de detritos espaciais sujeitos as perturbacdes do potencial terrestre, j2 e j22,
luni-solar, pressdo de radiagdo solar e do arrasto atmosférico. Dissertacdo (Mestrado em Engenharia Mecanica)
— Universidade Federal do ABC, Santo André, 2019. page.33

9



A 14°WETE

\Xorkshop em Engenharia e Tecnologia Espaciais

CABETTE, R. E. S. A Sombra da Terra e a Propagacdo de Atitude de Satélites Artificiais. Dissertacdo (Mestrado
em Fisica) — Faculdade de Engenharia, Universidade Estadual Paulista, Guaratinguetd, 2001. page.44, page.55

CELESTINO, C. C. Estudo da Dindmica de Pequenos Detritos Espaciais e Meteordides. Tese (Doutorado em
Engenharia e Tecnologia Espaciais) — INPE, Sao José dos Campos, 2007. page.11

GARCIA, M. Space debris and human space. NASA, 2021. Disponivel em: (https://www.nasa.gov/mission\
_pages/station/news/orbital\_debris.html). Acesso em: 08 Abr 2023. page.11

HUNTER, J. et al. Matplotlib documentation. [S.1.], 2023. Disponivel em: (https://matplotlib.org/stable/index.
html). Acesso em: 08 Abr 2023. page.22

KABELAGC, J. Shadow function — contribution to the theory of the motion of artificial satellite. Bull. Astron. Inst.,
Bull. Astron. Inst. Czechos, Praga, n. 39, p. 213-220, 1987. page.55

KUGA, H. K.; CARRARA, V.; RAO, K. R. SATELITES ARTIFICIAIS - MOVIMENTO ORBITAL. 1a. ed. Sao
José dos Campos: INPE, 2011. page.22, page.33, page.66

NASA. Earth Atmosphere Model - Metric Units. [S.1.], 2023. Disponivel em: (https://www.grc.nasa.gov/www/
k-12/airplane/atmosmet.html). Acesso em: 08 Abr 2023. page.22, page.33, page.88

NUMPY. NumPy documentation. [S.1.], 2023. Disponivel em: (https://numpy.org/doc/stable/index.html). Acesso
em: 08 Abr 2023. page.22

PYTHON. Python 3.11.3 documentation. [S.1.], 2023. Disponivel em: (https://docs.python.org/3/). Acesso em:
08 Abr 2023. page.22

SCIPY. SciPy documentation. [S.1.], 2023. Disponivel em: (https://docs.scipy.org/doc/scipy/). Acesso em: 08 Abr
2023. page.22

SELLERS, J. J. Understanding Space: An Introduction to Astronautics. 2a. ed. Oxford: McGraw-Hill Primis
Custom Pub, 2000. page.55

10



