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RESUMO

O acumulo de lixo espacial na Orbita terrestre tem se agravado rapidamente, tanto devido ao
crescente nimero de lancamentos, quanto a recorréncia de eventos de fragmentagao significativos
e a insuficiéncia das medidas mitigatérias em uso. Esse actimulo aumenta o risco de colisdo em
Orbita e compromete a sustentabilidade das atividades espaciais. Nesse contexto, as simulacdes
de propagacao orbital e as ferramentas de andlise do risco de colisao t€ém se tornado cada vez mais
essenciais para o planejamento de missdes mais seguras e para a prevencao de colisdes. Como as
perturbacdes orbitais afetam significativamente a dindmica de detritos, é fundamental inclui-las
nas simulacdes e compreender os efeitos que produzem. Neste trabalho, modelou-se a explosao
de um objeto em Orbita e propagou-se a nuvem de detritos gerada, sujeita a atracao gravitacional
da Terra, da Lua, ao efeito da oblatividade terrestre e ao arrasto atmosférico. Investigaram-
se os efeitos causados por cada perturbacido sobre um detrito da nuvem e os parametros que
influenciam a magnitude desses efeitos. Por fim, estimou-se a probabilidade e o risco de colisdo
por meio de uma abordagem simples, utilizando uma regido no formato de toro. Verificou-se
que cada perturbacgdo afetou os elementos orbitais de maneira distinta. Enquanto os efeitos da
atracdo da Lua foram pequenos, a oblatividade terrestre gerou variacdes de varios graus por
dia no argumento do perigeu e na ascensao reta do nodo ascendente. Além disso, o arrasto foi
a Unica perturbagdo que gerou diminui¢do continua do semi-eixo maior, afetando também a
excentricidade. Verificou-se também que a probabilidade de colis@o foi maior para érbitas mais
baixas e aumentou ao longo do tempo. No entanto, concluiu-se que, devido as limitagdes do

modelo, esses resultados sé seriam vélidos pouco tempo apds a explosao.

Palavras-Chave: detritos espaciais; perturbacdes orbitais; risco de colisdo.



ABSTRACT

The accumulation of space junk in Earth’s orbit has been increasing rapidly, due to the growing
number of launches, the recurrence of significant fragmentation events and the insufficiency
of the mitigation measures currently in place. This accumulation increases the risk of in-orbit
collisions and compromises the sustainability of space activities. In this context, simulations of
orbital propagation and collision risk analysis tools have become more essential for the planning
of safer missions and for the prevention of collisions. Since orbital perturbations significantly
influence the dynamics of space debris, it’s essential to include them in the simulations and to
understand the effects they produce. In this study, an in-orbit explosion was modeled and the
resulting debris cloud was propagated, under the influence of Earth’s and the Moon’s gravitational
attraction, Earth’s oblateness, and atmospheric drag. The effects caused by each perturbation on
a single cloud element were investigated, along with the parameters that influence the magnitude
of these effects. Lastly, the probability and risk of collision were estimated by means of a simple
approach based on a torus-shaped region. It was verified that each perturbation affected the
orbital elements in a distinct manner. While the effects of the lunar attraction were small, Earth’s
oblateness caused variations of many degrees per day in the argument of perigee and in the right
ascension of the ascending node. Additionally, atmospheric drag was the only perturbation that
caused a continuous decrease in the semi-major axis, also affecting the eccentricity. Moreover, it
was observed that the probability of collision was more significant in low orbits and increased
over time. However, it was concluded that, due to the model’s limitations, these results were
only valid for a short time after the explosion.

Keywords: space debris; orbital perturbations; collision risk.
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1 INTRODUCAO

Em 4 de outubro de 1957, Sputnik-1 entrou para a histéria como o primeiro satélite artificial
langado ao espacgo. Este evento marcou o inicio da Era Espacial, caracterizada pela exploracao
do espacgo exterior e por importantes avancos tecnologicos. O desenvolvimento da inddstria
aeroespacial, no entanto, introduziu um novo problema ambiental: o acimulo crescente de
detritos espaciais na Orbita terrestre.

Embora existam variacdes na definicao de detritos espaciais, a mais adotada, inclusive pela
Agéncia Espacial Europeia (ESA), € a fornecida pelo Inter-Agency Space Debris Coordination
Committee (IADC). Por essa razdo, essa defini¢do foi adotada para este trabalho. De acordo com
o Inter-Agency Space Debris Coordination Committee (2025, p. 8, tradugdo nossa), "detritos
espaciais sdo todos os objetos feitos pelo homem, incluindo fragmentos e elementos desses

objetos, localizados na 6rbita da Terra ou reentrando na atmosfera, que nao estdo funcionais".

1.1 O AMBIENTE ORBITAL ATUAL

O crescimento da populacdo orbital, embora seja um fendmeno observado desde o inicio da
Era Espacial, tem se agravado ao longo dos anos, configurando um problema atual de crescente
relevancia. De acordo com a versao final do Relatério Anual do Ambiente Espacial, publicado
em 2024 pela Agéncia Espacial Europeia (ESA), a quantidade de objetos em Orbita ao redor
da Terra atingiu niveis sem precedentes naquele ano, repetindo a tendéncia observada nos anos
anteriores. A Figura 1 mostra esse padrdo, apresentando a evolu¢do do nimero de objetos para

diferentes regimes orbitais.

Figura 1 — Evolug¢@o do nimero de objetos em drbita geocéntrica por regime orbital.

Evolution in All Orbits

40000

35000 1

30000 1

25000 1

20000 1

Object Count [-]

15000 4

10000 4

5000 1

Reference Epoch

Fonte: European Space Agency (2025, p. 22).
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Na Figura 1, os dados apresentados abrangem tanto os objetos catalogados quanto fragmentos
cuja existéncia € conhecida com base no design dos objetos que os originaram, embora ainda
nao tenham sido identificados pelos sistemas de vigilancia.

Observa-se que a maioria dos objetos estd concentrada na regido da Low Earth Orbit (LEO),
que se estende até aproximadamente 2.000 km de altitude (INTER AGENCY SPACE DEBRIS
COORDINATION COMMITTEE, 2025). Esse actimulo estd intimamente relacionado a proximi-
dade dessa regido com o planeta, o que lhe confere grande importincia estratégica e econdmica.
Além disso, avangos recentes nas técnicas de miniaturizagdo e padronizagao tecnoldgica tém
impulsionado o lancamento de grandes constelacdes de satélites na LEO, contribuindo signi-
ficativamente p ara o a gravamento d o c ongestionamento nessar e gido. A penas em 2 024, dos
7.473 objetos adicionados na 6rbita terrestre, 3.470 foram inseridos na LEO, o que representa
aproximadamente 46% do total (EUROPEAN SPACE AGENCY, 2025).

O crescimento acelerado da populagdo orbital ndo se deve apenas ao aumento do niimero
de lancamentos, mas também a ocorréncia de fragmentagdes em Orbita, que representam um
problema persistente. Apenas em 2024, mais de 3.000 novos fragmentos foram catalogados em
decorréncia de eventos de fragmentacdo significativos (EUROPEAN SPACE AGENCY, 2025).
Dentre as diferentes causas desses eventos, as explosdes em Orbita se destacam como a principal
fonte de detritos espaciais, de modo que uma dnica explosdo € capaz de gerar milhares de novos
fragmentos com alto poder destrutivo (Klinkrad, 2006).

Como resultado de décadas de exploracdo, os detritos compdem a maior parte da populacao
orbital, dividindo o espacgo limitado da Orbita terrestre com os satélites ativos. Isso aumenta a
probabilidade de colisdo, podendo ocasionar grandes prejuizos econdmicos € sociais, caso um
satélite ativo seja danificado. No entanto, o risco mais preocupante associado as colisdes em
Orbita reside na possibilidade do desenvolvimento de um fendmeno conhecido como Sindrome de
Kessler. Segundo o trabalho original publicado por Kessler e Cour-Palais (1978), esse fenomeno
pode se desenvolver a partir da colisdo entre objetos espaciais, de modo que os fragmentos
gerados colidiriam com outros fragmentos, desencadeando um efeito de colisdes em cascata que

inviabilizaria o uso de determinados regimes orbitais por muito tempo.

1.2 MEDIDAS MITIGATORIAS

Devido a crescente preocupagdo em preservar a sustentabilidade orbital, diversas medidas
mitigatorias foram desenvolvidas ao longo dos anos com o objetivo de diminuir a geracao e o
impacto de detritos espaciais no espaco exterior. Essas medidas atuam como orientagdes para a
realizacdo de atividades espaciais mais sustentdveis e, como seu cumprimento ndo é obrigatdrio,
sdo categorizadas como soft law.

Em especial, as diretrizes elaboradas pelo IADC sdo amplamente utilizadas como referéncia
por diversas agéncias do setor espacial na conducdo de seus projetos e missdes. Essas orientagdes

abrangem: técnicas para minimizar a geracao de detritos durante as missdes, procedimentos de
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descarte apds o fim de vida util do satélite, técnicas de prevencao de colisdes em Orbita, entre
outros aspectos (IADC, 2025). As técnicas de prevengdo de colisdes, por sua vez, incluem
andlises do risco de colisdo para deteccdo de situagOes potencialmente perigosas, e realizacao de
manobras de evasio, quando necessario.

Nesse contexto, simulagdes de propagacdo orbital assumem um papel fundamental para o
desenvolvimento dessas operagdes, assim como para a melhor compreensiao do ambiente orbital
e para o planejamento de missdes mais seguras. Além disso, considerando que detritos sdao
significativamente afetados pelas perturbacoes orbitais (Letizia et al., 2013), € essencial inclui-las
nas simulagdes e compreender os efeitos que exercem na dindmica dos detritos.

A inclusao das perturbagdes, no entanto, aumenta a complexidade das andlises e o custo
computacional. Assim, uma forma de simplificar a simulacdo e melhorar seu desempenho,
importante em situagdes que exijam tomada rapida de decisdo, é considerar apenas as forcas
perturbadoras mais relevantes. Para isso, é necessario entender os parametros que influenciam
a magnitude dos efeitos perturbativos, a fim de identificar em que condi¢des uma perturbacio
pode ser desprezada.

Por fim, embora as medidas mitigatdrias existentes nao sejam suficientes para assegurar

a sustentabilidade do espaco exterior (Letizia et al., 2023), elas sdo essenciais para retardar
o aparecimento de regides orbitais altamente densas, prolongando o tempo disponivel para
utilizacdo dos recursos orbitais e para desenvolvimento e implementac¢do de medidas sustentdveis

mais eficazes.

1.3 OBIJETIVOS

O objetivo geral deste trabalho € analisar o comportamento de detritos espaciais sujeitos as
perturbacdes da atragdo gravitacional da Lua, da oblatividade terrestre e do arrasto atmosférico,
além de verificar o impacto causado por uma nuvem de detritos sobre o ambiente orbital.

Os objetivos especificos incluem:

1. Desenvolver um propagador, capaz de fornecer as posi¢des dos elementos da nuvem ao

longo do tempo;
2. Implementar as perturbacdes no propagador;

3. Investigar os efeitos causados na dindmica orbital por cada perturbagdo e a dependéncia

desses efeitos com a altitude e a relacdo drea-massa do objeto;
4. Verificar o comportamento da nuvem como um todo;

5. Propor um método simplificado para estimar a probabilidade e o risco de colisdo em Orbitas

circulares, utilizando uma regido no formato de toro;

6. Analisar a variacdo temporal da probabilidade de colisdo e sua dependéncia com a altitude,

além de estimar o risco de colisd@o, com base no método proposto.
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1.4 ORGANIZACAO DO TRABALHO

O Capitulo 2, intitulado "Revisdo Bibliografica", apresenta, de forma resumida, os principais
trabalhos publicados que tém relacdo com os temas estudados.

O Capitulo 3, intitulado "Formulacdo Matematica", descreve o método adotado para con-
ducdo deste estudo, incluindo as equagdes utilizadas, as hipéteses assumidas e os valores dos
parametros considerados.

O Capitulo 4, intitulado "Resultados”, apresenta os resultados obtidos das simula¢des
realizadas, assim como a discussao de suas implicacdes.

Por fim, o Capitulo 5, intitulado "Conclusdo", sintetiza as principais ideias desenvolvidas e

os principais resultados obtidos neste trabalho.
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2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

Devido ao rdpido agravamento do problema dos detritos espaciais e crescente conscientizagcao
publica sobre o tema, existem varios estudos dedicados a compreender melhor a dindmica orbital
de objetos espaciais, melhorar a precisdao e o desempenho das simulacdes de propagacio e

desenvolver ferramentas para andlise do risco de colisdo.

2.1 PROPAGACAO ORBITAL E EFEITOS DAS FORCAS PERTURBADORAS

Em seu trabalho, Carrara, Kuga e Rao (2012) descreveram a natureza das diferentes pertur-
bagdes que afetam a dinamica orbital, bem como as formulac¢des dessas perturbacdes e os efeitos
que elas causam nos elementos orbitais, que sdo parametros que descrevem completamente a
forma e a orientacdo da 6rbita de um corpo no espago e sua posi¢do ao longo dessa Orbita.

Martynenko (1967) estudou os efeitos das perturbacdes luni-solares nos elementos orbitais,
considerando dois casos. No primeiro caso, a érbita do objeto estd no plano equatorial, que é o
plano que contém o equador de um corpo celeste (Terra) e é perpendicular ao seu eixo de rotacao.
No segundo caso, a Orbita do objeto estd em um plano perpendicular ao plano ecliptico, o qual
contém a Orbita da Terra ao redor do Sol.

Brito (2019) avaliou os efeitos das perturbagdes do potencial terrestre (.J; € Jo2), das atracdes
da Lua e do Sol, da pressdo de radiagcao e do arrasto atmosférico sobre a dindmica orbital de
um detrito espacial. As andlises foram realizadas para diferentes razdes drea-massa e regimes
orbitais.

Letizia et al. (2013) utilizaram uma abordagem analitica para modelar a propagacdo de uma
nuvem de detritos gerada por uma colisdo em orbita baixa. Considerou-se que a nuvem apresen-
tava propriedades constantes, semelhante a um fluido. Foram consideradas as perturbacdes do
efeito J5 e do arrasto atmosférico.

Nie, Gurfil e Zhang (2019) utilizaram um modelo semi-analitico para avaliar os efeitos da
perturbacdo de um terceiro corpo sobre a dindmica de um satélite. Assumiu-se que o corpo
perturbador apresenta uma Orbita eliptica e inclinada.

Kim e Vukovich (2019) desenvolveram algoritmos para modelar o efeito do arrasto sobre a
dinamica orbital de um satélite em Orbita baixa, aplicdveis tanto para Orbitas circulares quanto
para Orbitas elipticas. Verificou-se a taxa do decaimento causado pelo arrasto e os fatores que a
influenciam, como o formato da drbita, o coeficiente de arrasto e a altitude.

Cook (1962) investigou os efeitos da atracdo da Lua sobre os elementos orbitais de um
satélite utilizando as equagdes de Lagrange. As taxas de variagdo dos elementos foram obtidas

para uma revolucdo do satélite ao redor da Terra.
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2.2 PROBABILIDADE DE COLISAO

Em seu trabalho, Letizia, Colombo e Lewis (2016) estimaram a probabilidade de colisdo
entre os elementos de uma nuvem de detritos e um objeto operante ao cruza-la. Para isso, a
densidade espacial da nuvem foi definida como a chance de encontrar um objeto a uma certa
latitude e a uma certa distancia da Terra. Assumindo apenas as perturbacdes causadas pelo J; e
pelo arrasto atmosférico, e que os fragmentos descrevem Orbitas circulares, a probabilidade de
colisdo foi calculada usando uma analogia com a teoria cinética dos gases.

Formiga et al. (2020) utilizaram uma formulacdo semelhante para estimar a probabilidade de
colisdo entre um satélite e uma nuvem de detritos cujos elementos orbitais foram modificados
apds uma aproximagdo com a Terra. Dado que a nuvem orbita o Sol, apds a aproximagdo com a
Terra, a densidade de probabilidade foi calculada como a chance de encontrar um objeto a uma
determinada distancia do Sol.

Kessler (1990) estudou a probabilidade de colisdo aplicada a drbitas elipticas, utilizando um
modelo semi-analitico. Utilizou-se uma abordagem semelhante a analogia com a teoria cinética
dos gases.

Alfriend et al. (1999) estimaram a probabilidade de colisdo utilizando uma abordagem proba-
bilistica, a qual considera as incertezas nas posi¢des dos objetos representadas por distribui¢cdes
gaussianas.

Ostrogovich et al. (2024) utilizaram o método Ucube para estimar o risco de colisdo entre
uma nuvem de detritos e uma megaconstelacdo de satélites. Nesse método, a regido analisada
¢ dividida em cubos e uma potencial colisdo é detectada quando dois objetos estio no mesmo
cubo, considerando as incertezas de posicdo. Foram incluidas as perturbagdes da atracio da Lua,
da ndo-esfericidade terrestre, do arrasto atmosférico e da pressdo de radiacao.

Stevenson et al. (2025) estudaram o impacto do tempo de descarte apds o fim de vida util
do satélite sobre a geracdo de detritos. Investigaram como esse tempo e a altitude do perigeu
influenciam a probabilidade cumulativa de colisdo, definida como a probabilidade de pelo menos

uma colisdo acontecer apds o fim de vida util.
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3 FORMULACAO MATEMATICA

Modelou-se a propagacdo de uma nuvem de detritos gerada a partir da explosao de um objeto
espacial, considerando as atracdes gravitacionais da Terra e da Lua, o efeito da oblatividade
terrestre e o arrasto atmosférico. Para isso, foi implementado, em Matlab, um propagador de
orbita, que € um modelo (analitico ou numérico) que calcula a evolucdo da trajetdria de um corpo
no tempo, a partir de condi¢des iniciais e forcas atuantes ou perturbacdes.

O impacto de cada perturbagdo sobre os elementos orbitais, explicados a seguir, foi avaliado
propagando-se a 6rbita de uma Unica particula da nuvem em diferentes casos, considerando
perturbacdes diferentes. Também foi desenvolvido um método simplificado para estimar a
probabilidade e o risco de colisdo entre um objeto ativo e a nuvem, aplicdvel a 6rbitas circulares.

A Figura 2 apresenta o esquema utilizado na conducdo deste trabalho, tal que n é o nimero

de elementos da nuvem.

Figura 2 — Esquema utilizado na conducao deste trabalho.

Perturbacoes —> Propagador

n=1 n=1
Influéncia das Perturbacoes na Propagacao da nuvem
Dinamica Orbital de detritos
Caso Perturbagdes ‘I’
. Sem perturbagdes Analise da probabilidade e
Atragdo da Lua risco de colisao

2
3 Atracdo da Luae )2
4

Atragdo da Lua, J2 e arrasto atmosférico

Fonte: Elaborag¢do propria.

3.1 ELEMENTOS ORBITAIS

Os elementos orbitais ou keplerianos sdo parametros utilizados para descrever a Orbita e sua
orientacdo no espacgo, além da posi¢ao do corpo ao longo dela.

A anomalia média localiza o satélite no plano da elipse. O semi-eixo maior e a excentricidade
definem a elipse. O semi-eixo maior corresponde a metade do comprimento do maior eixo
da elipse. Ja a excentricidade (e) determina o seu formato, de forma que uma Orbita circular
apresenta e = (), ao passo que e = 1 corresponde a uma 6rbita parabdlica.

Os demais elementos orbitais, representados na Figura 3, localizam a 6rbita no espaco. A

inclinacdo é o angulo que o plano no qual a drbita esté inserida (plano orbital) faz com o plano
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que passa pelo equador (plano equatorial). A ascensao reta do nodo ascendente (RAAN) € o
angulo entre um ponto de referéncia, chamado ponto vernal 7, e 0 nodo ascendente, ponto onde
a orbita cruza o plano do equador (Kuga; Carrara; Rao, 2012). J4 o argumento do perigeu (w) € o
angulo entre a direcao do nodo ascendente e o perigeu, que é o ponto da elipse onde a distancia
até o foco (centro da Terra) € minima.

Figura 3 — Representacdo dos elementos orbitais que localizam a 6rbita no espaco.

Perigeu

Centro da

Plano
equatorial

ascendente

Y

Fonte: Elaboragdo prépria.

3.2 PROPAGACAO DA NUVEM DE DETRITOS

Sejam 7y = (o, Yo, 20) € Vo = (%0, Yo, 20), respectivamente, a posi¢do (em km) e a velocidade
(em km/s) de um objeto no momento de sua explosdao em 6rbita, considerando um referencial

inercial com origem no centro da Terra. Exceto quando indicado o contrario, assumiu-se:

Ry 4 500
7y = 0
0
0,2672
To=| 82
0,4873

No instante logo apds a explosdo, cada um dos n fragmentos gerados apresenta posi¢ao
inicial 7; = (x;,y;, 2;), e velocidade inicial v; = (&, ¥;, 2;), tal que 1 < ¢ < n. O propagador
atribui 7; e v; para cada detrito, adicionando pequenas perturbagoes de cardter aleatério a 7 e vy,

como indicado a seguir:

To + 107’]
ri= |yo+ 107
2o + 107
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2o+ 0,1n
Ui = |90 +0,1n
20 +0,1n

O termo 7 corresponde a um numero aleatorio obtido a partir de uma distribui¢do gaussiana
com média igual a 0, e desvio padrao igual a 1.

Em seguida, 7; e v; sdo utilizados como entradas para o cdlculo da aceleragao resultante do
detrito naquele instante. Esse cdlculo depende das perturbagdes consideradas na andlise, de
modo que a aceleracdo resultante corresponde a soma das aceleragdes provocadas por cada efeito
significativo que influencia a dindmica orbital. Os célculos das perturbacdes e os parametros
adotados, assumidos iguais para todas as particulas da nuvem, estdo detalhados na sessdo a
seguir.

Por fim, a velocidade e a aceleracdo da particula sdo integradas numericamente para obter
sua posicao e sua velocidade apés um determinado periodo de tempo. O integrador numérico
utilizado foi o Runge—Kutta—Fehlberg 4(5) (RKF45), escolhido devido ao seu bom desempenho
nos casos de propagacdes em Orbita baixa com tolerancias menos rigorosas (Rocha, 2018).
Essa caracteristica foi considerada vantajosa, uma vez que as andlises realizadas envolvem

principalmente a regido LEO.

3.3 INFLUENCIA DAS PERTURBACOES NA DINAMICA ORBITAL

A influéncia de cada perturbacio na dindmica orbital foi analisada propagando-se a 6rbita de
apenas um elemento da nuvem (n = 1) sob condig¢es iniciais semelhantes porém perturbacdes
distintas. Para essas andlises, assumiu-se que a posi¢do e a velocidade iniciais da particula sdo
iguais a 7 e vj, a menos que informado o contrdrio. A Tabela 1 mostra os diferentes casos

simulados, referentes as perturbagdes consideradas em cada simulagao.

Tabela 1 — Perturba¢des consideradas em cada caso analisado.

Caso | Perturbacoes consideradas
1 Caso nao perturbado
2 Atracdo da Lua
3 Atracdo da Lua e efeito J,
4 Atragdo da Lua, efeito .J; e arrasto atmosférico
Fonte: Elaboragdo propria.

A Tabela 2 redne os parametros invaridveis considerados nos cdlculos, assim como os

simbolos utilizados para representd-los e seus respectivos valores.
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Tabela 2 — Parametros considerados nas analises.

Parametro Simbolo | Valor

Coeficiente de arrasto Ch 1,5

Coeficiente zonal de segunda ordem Jo 0,0010826269
Constante da gravitagdo universal G 6,6742 x 10~2° :g—’fﬁ
Massa da Terra M, 5974 x 10%' kg
Parametro gravitacional padriao da Lua 4o 4903, 02 ks—”f
Parametro gravitacional padrio da Terra I 398.600 k:f

Raio médio da Terra Ry 6.371 km
Velocidade angular de rotagao da Terra wrp 7,2921 x 107° %

Fonte: Elaboragao propria.

3.3.1 Caso 1: Caso Nao Perturbado

O primeiro caso analisado foi o caso ndo perturbado, considerando o sistema formado apenas
por uma particula da nuvem e a Terra. Assumindo que a massa do detrito é desprezdvel em
relacdo a massa da Terra, aplicou-se o Problema dos Dois Corpos reduzido para encontrar a
aceleracdo resultante da particula (a,).

A aceleragdo pode ser obtida por meio da equacao 1 (Carrara; Kuga; Rao, 2012), na qual
F=xi+yj+zk representa o vetor posi¢ao da particula em relacdo ao centro da Terra, e
r =7l
-

3

iy = —GM,; )

3.3.2 Caso 2: Inclusido do Efeito da Atracao da Lua

O segundo caso inclui o efeito da atragdo gravitacional da Lua sobre a dindmica da particula,

sem considerar o efeito de maré. A Figura 4 mostra o sistema nesse caso.

Figura 4 — Sistema de Referéncia utilizado para a formulagdo do Caso 2.

Fonte: Elaboragao propria.
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A aceleragdo resultante da particula (d5) corresponde a soma das aceleragdes causadas sobre
ela pela Terra e pela Lua. Assumindo que a massa da particula € muito menor do que as massas
da Terra e da Lua, a aceleracdo do detrito foi encontrada considerando o Problema Restrito de 3
Corpos:

= g~ 2)

Conforme mostrado na Figura 4, r7, representa a posi¢do da particula em relacdo a Lua. Para

calculé-la, utilizou-se um modelo de efemérides para obter a posicdo da Lua em relacdo a Terra,

representada por: 75 = X i+ Y j + 25 k. Entdo, 77, foi calculada da seguinte forma:

Xr — To
L= Y — Yo 3)
Z — 29

3.3.3 Caso 3: Inclusao do Efeito J,

O planeta Terra ndo é perfeitamente esférico, e sim, oblato, o que significa que ele é
achatado nos polos e mais largo no equador. A distribui¢do ndo uniforme de massa causada pela
oblatividade terrestre causa irregularidades no campo gravitacional, que perturba as orbitas dos
satélites e detritos. O coeficiente zonal de segunda ordem (.J5) reflete o efeito do achatamento
dos polos da Terra.

No terceiro caso, a perturbag@o causada pelo .J; foi incluida ao sistema considerado no Caso
2. Ou seja, no Caso 3, foram consideradas: a aceleracdo da particula provocada pelas atragdes
da Terra e da Lua, além da perturbacio na aceleracao provocada pelo achatamento dos polos
terrestres.

A perturbacdo na aceleracdo da particula associada ao .J» € dada por:

e 3—15(2)°
_ RrJ
s = |y (3-15(2) 4
2(9-15(2)°

Assim, tem-se que a aceleragdo resultante, no Caso 3, é:
a3 = dy + ay, (5)

3.3.4 Caso 4: Inclusio do Arrasto Atmosférico

O quarto caso adiciona o efeito do arrasto atmosférico aos efeitos considerados no Caso 3,
de modo que a perturbagdo na aceleragcdo causada pelo arrasto € dada por:

1 S

ap = —5/) C’D — Urel 177"el (6)
m
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A densidade local do ar (p) foi estimada a partir de valores tabelados em diferentes altitudes,
variando de 0 a 1000 km em intervalos de 20 km. Esses valores foram obtidos utilizando o
modelo atmosférico Jacchia 77.

O coeficiente de arrasto (Cp) foi assumido constante e igual a 1, 5 durante as andlises. Essa
simplifica¢do despreza o fato de que Cp depende de diversos fatores, como: a geometria do
objeto, o material, o acabamento e a temperatura de sua superficie, seu angulo de incidéncia, e
a velocidade das moléculas do fluido. O valor de C'p, = 1,5 foi escolhido por representar um
valor tipico para esse parametro, que normalmente compreende valores no intervalode 1,2 a 3,8
(Carrara; Kuga; Rao, 2012).

O termo S/m representa a relagdo drea-massa, obtida pela divisdo da érea efetiva (S) pela
massa da particula (m), sendo a drea efetiva definida por Carrara, Kuga e Rao (2012, p. 40)
como a "area externa do satélite projetada na dire¢do da velocidade relativa com a atmosfera".
Por praticidade, as andlises foram conduzidas em termos da relacdo drea-massa, ao invés de
considerar S e m separadamente. Considerando-se que valores mais comuns para esse parametro
encontram-se no intervalo de 0,001 %2 a0,1 Tg—;, assumiu-se S/m = 0,1 m—;, exceto quando
informado o contrério.

Ja o termo v, representa a velocidade relativa entre a particula e a atmosfera, tal que
Urel = ||Uret||- Para calculd-lo, assumiu-se a hip6tese simplificadora de que a atmosfera esta
estatica em relacdo a Terra, ou seja, desprezou-se a existéncia de ventos nas altitudes orbitais.
Isso significa que o sistema formado pela Terra e sua atmosfera rotaciona em uma mesma
velocidade angular wy em torno do eixo do planeta.

Considerando que a velocidade da particula, em relacdo ao referencial ndo-rotacional fixo no
centro da Terra, § T =d i+ j + 2 k, a velocidade relativa da particula em relacdo a atmosfera

terrestre, segundo Carrara, Kuga e Rao (2012, p. 40), é dada por:

Upel = U — Wp X T (7)
Assumindo-se wr = wr k, logo:
T+ wry
Urel = y —WwWrT (8)
Z

Assim, a aceleragc@o causada pelo arrasto atmosférico pode ser obtida substituindo a equacao

8 na equagdo 6, obtendo-se:

T+ wry
. 1 S .
ap = —50 Chb Evrel y—c.uTx 9)
z

Por fim, nesse caso, a aceleracdo resultante da particula é:
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ay =ds +dy, +dp (10)

3.4 PROBABILIDADE E RISCO DE COLISAO: TORO CIRCULAR

Desenvolveu-se um método para estimar a probabilidade de colisdo entre uma nuvem de
detritos e um objeto ativo, que se encontram dentro de uma regido no formato de toro circular.

Trata-se de um método mais simples, distinto dos métodos adotados nas bibliografias revisadas.

3.4.1 Descricao do Sistema

Considerou-se uma regiao em forma de toro circular ao redor do planeta Terra, como

representado na Figura 5.

Figura 5 — Representagdo da regido em forma de toro.

Rl Rin_ I S— ,/\
\ \_ Centroda Terra _/_/,/l
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Fonte: Elaborac¢ao propria.

R € R S30, respectivamente, as distancias méxima e minima, na direcdo radial, ocupadas
por particulas da nuvem em um determinado instante. A inclinag¢do do toro foi determinada
propagando-se a Orbita que o objeto seguiria caso ndo tivesse explodido (correspondente ao
movimento do centro de massa da nuvem), e obtendo sua inclinag¢@o no instante analisado. Assim,
tem-se que a nuvem estd contida dentro do toro a todos os momentos.

Como pode-se observar pela Figura 5, o raio do tubo () é dado por:

Rméx - Rmin
2

Ja a distancia R do centro da Terra até a metade do tubo € igual a:

r =

Rméx + Rmin

f= 2

A partir desses dados, o volume do toro pode ser calculado da seguinte forma:

Viero = 27212 R (11)
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A Figura 6 mostra uma representacao do sistema formado pela Terra, pelo toro e pela nuvem,
cujo volume (V,,,4em ) fol encontrado aplicando-se uma triangulacao de Delaunay para construir

sua malha e, em seguida, utilizando-se a funcdo convex Hull do Matlab, que fornece o volume.

Figura 6 — Representagdo do sistema formado pela Terra, pelo toro e pela nuvem.

Toro

Fonte: Elaboragao prépria.

3.4.2 Hipoéteses Adotadas

Para o desenvolvimento da formulacdo, as seguintes hipéteses simplificadoras foram adota-

das:

1. A nuvem descreve uma Orbita circular sem perturbagoes;
2. A nuvem se comporta como um fluido com propriedades uniformes e contantes;

3. O objeto ativo dentro do toro ndo apresenta trajetdria preferencial.

Pela Hipdtese 1, como a drbita da nuvem € circular, ndo existe uma regidao dentro do toro
na qual ela permaneca por mais tempo. Consequentemente, a probabilidade P, de que um
ponto aleatdrio dentro do toro esteja dentro da nuvem € constante em toda a regido. Como a

distribui¢do de probabilidade € uniforme, tem-se:

Vnu’uem
Pnuvem = 12
V;foro ( )

Caso as perturbacdes fossem consideradas, os elementos da nuvem se dispersariam mais
rapidamente, dificultando a andlise do movimento da nuvem como um todo. Além disso, as
excentricidades das drbitas dos elementos variariam ao longo do tempo, de forma que, mesmo
que suas Orbitas fossem circulares inicialmente, elas se tornariam elipticas posteriormente. Para

uma Orbita eliptica, a probabilidade de encontrar a nuvem préxima ao apogeu seria maior, pois,
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conforme a Segunda Lei de Kepler, a nuvem passaria mais tempo naquela regido do que préxima
ao planeta. Nesse caso, a distribui¢do de probabilidade ndo poderia ser considerada uniforme e a
equacao 12 ndo poderia ser utilizada.

A Hipétese 2 implica que a densidade de fragmentos é uniforme e constante em toda a
nuvem. Como consequéncia, se um objeto operante intercepta a nuvem em algum momento,
a probabilidade de colisdo (F.) entre o objeto e os fragmentos da nuvem € 100% (colisao
garantida).

Se a distribui¢cdo de fragmentos ndo fosse uniforme, o cruzamento de um objeto operante com
a nuvem poderia ndo resultar em colisdo, dependendo do tempo de interacao, distribui¢cdo dos
detritos, trajetéria do objeto, entre outros. Nesse caso, esses fatores deveriam ser considerados,
tornando o problema mais complexo.

A partir da Hip6tese 3, tem-se que o objeto operante ndo apresenta uma trajetdria preferencial,
podendo percorrer igualmente toda a regiao do toro. Assim, pode-se afirmar que a probabilidade
de o objeto ativo estar dentro da nuvem € igual a probabilidade de um ponto aleatdrio dentro do
toro estar dentro da nuvem (F,,pemm). Como o fato de o satélite estar dentro da nuvem implica

em colisdo garantida (Hip6tese 2), logo, a probabilidade de colisdo (F,) é:

Pc = Pnuvem (13)

3.4.3 Aplicaciao das Hipo6teses nas Simulacoes

As simulacdes foram realizadas de forma a satisfazer as hipéteses adotadas no problema.
Assim, para satisfazer a Hipotese 1, assumiu-se que a Orbita descrita pelo objeto, antes de
explodir, era circular e ndo perturbada. Na auséncia de perturbagdes (Caso 1), as drbitas dos
detritos gerados nao se alteram ao longo do tempo e os unicos fatores que contribuem para a
dissipa¢do dos fragmentos s@o suas posicdes e velocidades iniciais distintas.

Diante disso, as velocidades iniciais dos detritos foram definidas visando uma grande pro-
ximidade a velocidade do objeto antes da explosao, a fim de que a dissipagdo ocorresse de
forma lenta e as trajetorias das particulas se desviassem pouco da 6rbita circular original. Como
resultado, para um intervalo curto de tempo apds a fragmentacdo, tem-se que: 0 comportamento
da nuvem pode ser analisado como se fosse um tnico corpo, podendo-se dizer que a nuvem
como um todo descreve uma trajetdria circular.

Considerou-se também uma nuvem com uma grande quantidade de fragmentos (n = 300)
muito préximos uns aos outros, a fim de minimizar a quantidade de espagos vazios na nuvem e

tornd-la mais préxima de um fluido, satisfazendo a Hipétese 2.

3.4.4 Risco de Colisao

O risco de colisdo ([7.) € a probabilidade do evento ocorrer multiplicado pela consequéncia

daquele evento (McKnight et al., 2022), de modo que R, pode ser utilizado para melhor avaliar o
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impacto que a colisdo teria sobre o ambiente orbital. Para isso, assumiu-se que o risco de colisdo

¢ dado pelo produto entre a probabilidade de colisdo e a energia cinética do objeto logo antes da
explosdo (FEy), conforme a equagdo 14.

Rc = PCEO (14)

A energia cinética F, foi adotada como medida de severidade do evento, pois ela estd
diretamente associada a classificagdo da colisdo em catastrofica ou ndo-catastrofica (Ostrogovich
et al., 2024). Tal associagdo decorre do fato de que, em geral, quanto maior € a energia envolvida

na colisdo, maiores s@o os danos para o satélite e maior € a gravidade da fragmentacao.



30

4 RESULTADOS

Simulou-se a dindmica da particula para cada caso da Tabela 1 e analisou-se como a adi¢ao
de cada perturbacdo influenciou o comportamento dos elementos orbitais. Os resultados estdao

descritos a seguir.

4.1 CASO 1: SEM PERTURBACOES

A simulacdo do caso ndo perturbado resultou em uma 6rbita constante ao longo do tempo,

como pode ser observado na Figura 7, que mostra a trajetoria percorrida pelo satélite ao longo de
90 dias.

Figura 7 — Trajetdria da particula para o Caso 1 em um intervalo de 90 dias.
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Fonte: Elaboragao propria.

As anélises dos elementos orbitais mostraram que estes permaneceram constantes ao longo
do intervalo, com excecao apenas da anomalia média, associada a posi¢cao do satélite na drbita.
A Figura 8 e a Figura 9 mostram o comportamento da excentricidade e do argumento do perigeu,

respectivamente. Ja a Tabela 3 retine os valores dos elementos orbitais constantes obtidos.
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Figura 8 — Comportamento da excentricidade no Caso 1.
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Fonte: Elaboragdo prépria.

Figura 9 — Comportamento do argumento do perigeu no Caso 1.
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Fonte: Elaboragao propria.

Tabela 3 — Valores dos elementos orbitais constantes no Caso 1.

Elemento orbital Valor constante
Semi-eixo maior 8221 km
Excentricidade 0, 1669
Inclinacdo 3,401°
Ascensao reta do nodo ascendente 0°
Argumento do perigeu 346, 8°

Fonte: Elaboragdo prépria.

A partir de uma andlise mais detalhada, observou-se pequenas variacdes nos elementos
orbitais, provavelmente causadas por erros numéricos. Ao diminuir o valor da tolerancia usada na
integracdo numérica, observou-se menor variacdo dos elementos, porém o custo computacional
aumentou significativamente. Essa variagdo pode ser observada mais nitidamente na Figura 10,

que mostra o comportamento do semi-eixo maior ao longo do tempo, para uma tolerancia igual a
1071



32

Figura 10 — Comportamento do semi-eixo maior no Caso 1.
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Fonte: Elaboragdo prépria.

Visando um menor tempo de simulac@o, optou-se por utilizar uma tolerancia igual a 10~°
nas simulagdes dos casos perturbados. Adicionalmente, o passo de tempo varidvel no integrador
também pode contribuir para a variacao observada. No entanto, a utilizacao de um passo fixo

pequeno seria mais custoso computacionalmente, nao havendo tempo vidvel para sua utilizacao.

4.2 CASO 2: INCLUSAO DA ATRACAO GRAVITACIONAL DA LUA

No Caso 2, a inclusdo da atragd@o gravitacional da Lua gerou um pequeno desvio na trajetoria
da particula em relagdo ao Caso 1, como pode ser observado na Figura 11, simulada para um
periodo de 90 dias.

Figura 11 — Comparacao das trajetérias da particula nos Casos 1 e 2 durante 90 dias.
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Fonte: Elaborac¢ao propria.
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Segundo Carrara, Kuga e Rao (2012, p. 36), a atracdo da Lua deve gerar perturbacdes
pequenas e periddicas em todos os elementos orbitais, exceto no semi-eixo maior. A Figura 12, a
Figura 13 e a Figura 14 mostram essas variagdes. A ascensao reta do nodo ascendente (RAAN)
ndo variou, pois seu valor inicial foi igual a 0°.

Figura 12 — Comportamento da excentricidade no Caso 2.
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Fonte: Elaboragdo prépria.

Figura 13 — Comportamento da inclinag¢ao no Caso 2.
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Fonte: Elaboragdo prépria.



Figura 14 — Comportamento do argumento do perigeu no Caso 2.
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Fonte: Elaboragdo prépria.
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Além das variagOes periddicas, a atragdo da Lua gerou variacdes seculares na inclinagao e

no argumento do perigeu, que sdo variagdes graduais e de cardter acumulativo. A diminui¢ao

desses elementos orbitais ao longo do tempo estd relacionada a posi¢cao da Lua em relacao

a particula. Caso efemérides distintas fossem consideradas, poderiam ser observados efeitos

seculares diferentes, como nos resultados obtidos por Martynenko (1967), por exemplo.

Conforme esperado, o semi-eixo maior permaneceu aproximadamente constante, como

mostra a Figura 15. Observa-se que a inclusdo da atracdo lunar resultou na diminui¢io das

variacoes do semi-eixo

maior associadas aos erros numéricos.

Figura 15 — Comportamento do semi-eixo maior no Caso 2.
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4.2.1 Influéncia da Altitude

Considerando que a posi¢do inicial da particula é 7y = (Rp+ H) i, a influéncia da altitude no
Caso 2 foi analisada considerando H = [200; 400; 600; 800; 1000] km. A Figura 16 e a Figura 17
mostram, respectivamente, os comportamentos da excentricidade e da inclinagdo para essas

altitudes.

Figura 16 — Influéncia da altitude na excentricidade para o Caso 2.
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Fonte: Elaboragdo prépria.

Figura 17 — Influéncia da altitude na inclinacd@o para o Caso 2.
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Fonte: Elaboragao propria.

Observa-se que o aumento da altitude inicial da particula resultou no aumento da excentri-
cidade média e numa maior variagdo da inclinacdo. Isso ocorre pois, em Orbitas mais altas, a

particula estd mais proxima da Lua e, portanto, sofre mais sua influéncia.
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4.3 CASO 3: INCLUSAO DO EFEITO J,
Para 6rbitas com baixa inclinacdo, o J> causa dois efeitos principais:

1. Rotacdo do plano orbital ao redor do eixo de rotacdo da Terra (no sentido oposto ao

movimento da particula);

2. Rotacdo da drbita no plano orbital (no mesmo sentido do movimento da particula).

O primeiro efeito tem como consequéncia a diminui¢ao gradual do angulo de ascensiao reta

do nodo ascendente, como mostra a Figura 18.

Figura 18 — Comportamento da RAAN no Caso 3.
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Fonte: Elaboragao propria.

O segundo efeito pode ser observado a partir da Figura 19, que mostra a trajetoria descrita
pela particula em dois intervalos de tempo diferentes. O primeiro intervalo comeca 7 dias e 6
horas apds o inicio da propagacgdo e termina no mesmo dia, as 8 horas e 25 minutos. Ja o segundo
intervalo comeca 9 dias, 18 horas e 20 minutos apds o inicio da propagacdo e termina no mesmo

dia, as 21 horas e 53 minutos.
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Figura 19 — Rotacdo do semi-eixo maior no plano orbital causada pelo efeito J,
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Fonte: Elaboragdo prépria.

A rotagdo do apogeu e do perigeu observadas na Figura 19 tem como consequéncia 0 aumento
gradual do argumento do perigeu, mostrado na Figura 20.

Figura 20 — Comportamento do argumento do perigeu no Caso 3.
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Fonte: Elaboragdo prépria.

Estimou-se que a RAAN variou cerca de 4,4° por dia, enquanto o argumento do perigeu

variou em torno de 9° por dia, concluindo-se que o .Jo causou variacdes didrias significativas
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nesses elementos.

Além disso, assim como a atra¢do gravitacional da Lua, o efeito J; ndo causa perda de
energia da particula, de modo que o semi-eixo maior deveria permanecer constante. No entanto,
na Figura 21, observa-se que a inclusdo do .J, gerou uma variagdo no semi-eixo maior de aproxi-
madamente 6 km. Assim como nos casos anteriores, essas variagcdes podem estar relacionadas a

erros numeéricos.

Figura 21 — Comportamento do semi-eixo maior no Caso 3.
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Fonte: Elaboragdo prépria.

A Figura 22 e a Figura 23 mostram, respectivamente, a mudanga de comportamento da
excentricidade e da inclinagdo quando o efeito .J; foi incluido nas andlises. As imagens obtidas
para um periodo de 90 dias mostram de forma mais nitida os resultados da interagcdo entre
os efeitos da atracdo gravitacional da Lua e do .J;. Por outro lado, as imagens obtidas para
um periodo de 3 dias mostram mais nitidamente as variacdes periddicas causadas pelo J> nos

elementos orbitais.

Figura 22 — Comportamento da excentricidade no Caso 3.
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Fonte: Elaboragdo prépria.



Figura 23 — Comportamento da inclina¢ao no Caso 3.
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Fonte: Elaboragdo prépria.

4.3.1 Influéncia da Altitude

Variando-se a altitude inicial da particula, concluiu-se que, ao contrario da atracao da Lua, a
influéncia do .J» sobre a dinamica orbital € maior quando o objeto estd mais proximo do planeta,
como mostram a Figura 24 e a Figura 25. Isso ocorre pois, como a atrag@o gravitacional € mais
forte em Orbitas mais baixas, quaisquer variagcdes no campo gravitacional sdo percebidas de

forma mais significativa pela particula.

Figura 24 — Comportamento do argumento do perigeu para diferentes altitudes no Caso 3.
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Fonte: Elaboragdo prépria.
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Figura 25 — Comportamento da RAAN para diferentes altitudes no Caso 3.
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Fonte: Elaborag¢do propria.

4.4 CASO 4: INCLUSAO DO ARRASTO ATMOSFERICO

A densidade do ar diminui com o aumento da altitude, de modo que, para H = 500 km, a
influéncia do arrasto atmosférico € muito baixa. Assim, para melhor visualizar os efeitos causados
por essa perturbagdo, a simulacio desse caso foi realizada considerando-se H = 300 km. Nessas
condig¢des, tem-se que a distancia da particula ao centro da Terra (raio orbital) varia conforme

mostrado na Figura 26.

Figura 26 — Comportamento do raio orbital no Caso 4, para H = 300 km.
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Fonte: Elaboracgao propria.

Na Figura 26, o valor maximo do raio orbital a cada ciclo corresponde a distancia do apogeu,
enquanto o valor minimo corresponde a distancia do perigeu. Dessa forma, verifica-se que a
inclusdo do arrasto causou a diminui¢ao da distancia do apogeu, enquanto a distancia do perigeu
permaneceu aproximadamente constante.

O fendbmeno observado ocorre pois o atrito do detrito com as particulas de ar da atmosfera

faz com que ele perca energia mecanica. Essa perda de energia é mais significativa no perigeu,
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devido a maior densidade do ar naquela regido e a alta velocidade do objeto ao passar, como
consequéncia da Segunda Lei de Kepler. Desse modo, apds passar pelo perigeu, a particula
possui menos energia mecanica do que ela tinha antes, sendo capaz de alcangar uma distancia
menor, o que resulta na diminui¢do da distancia do apogeu observada.

Ademais, conforme a distancia do apogeu diminui, ela se aproxima da distancia do perigeu
e a orbita tende a ficar mais circular ao longo do tempo (Kim; Vukovich, 2019). Quando
essas distancias se igualam, a perda de energia devido ao arrasto € tdo significativa que o
objeto rapidamente reentra na atmosfera. Na Figura 26, observa-se que a reentrada ocorre em
aproximadamente 41 dias.

Esse € o principal efeito causado pelo arrasto e afeta diretamente o semi-eixo maior e a

excentricidade orbital, como mostram a Figura 27 e a Figura 28, respectivamente.

Figura 27 — Comportamento do semi-eixo maior no Caso 4.
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Fonte: Elaboragdo prépria.

Figura 28 — Comportamento da excentricidade no Caso 4.
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Fonte: Elaborac¢ao propria.
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A alteragdo do semi-eixo maior, por si sO, afeta os outros elementos orbitais. Porém, como
outras perturbagdes também estdo sendo consideradas, ao alterar o semi-eixo maior, o arrasto
muda a forma como essas outras perturbacdes atuam sobre a 6rbita, resultando em diferencgas

adicionais na sua evolugdo.

4.4.1 Influéncia da Altitude

A Figura 29 mostra a varia¢do do raio orbital para H = [200; 250; 300; 350] km. Observa-se
que o efeito do arrasto € maior em altitudes mais baixas, devido a densidade do ar mais elevada,

0 que ocasiona uma reentrada mais rapida.

Figura 29 — Comportamento do raio orbital para diferentes altitudes no Caso 4.
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Fonte: Elaboragdo prépria.

4.4.2 Influéncia da Relaciio Area-Massa

A influéncia da relagdo area-massa no Caso 4 foi avaliada mantendo H = 300 km e
considerando S/m = [0,01;0, 1; 0, 5; 1] ’,’;‘—:, como mostra a Figura 30.

Verificou-se que o objeto tende a reentrar mais rapidamente, sob efeito do arrasto, para
maiores valores de S/m. Isso ocorre pois, uma drea S maior aumenta a superficie de contato
entre o objeto e as particulas do ar que colidem com ele, resultando em uma maior perda de
energia. Além disso, uma massa menor reduz a inércia do corpo, permitindo que ele seja

desacelerado com maior facilidade e reentre mais rapidamente.
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Figura 30 — Comportamento do raio orbital para diferentes razdes drea-massa no Caso 4.
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Fonte: Elaboragdo prépria.

4.5 PROPAGACAO DA NUVEM

A propaga¢do de uma nuvem de detritos com 100 elementos pode ser observada na Figura 31,

considerando as perturbacdes do Caso 4.

Figura 31 — Evolucdo da nuvem de detritos com 100 elementos.
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Fonte: Elaboragdo prépria.

Nota-se que os elementos da nuvem tendem a se dissipar ao longo do tempo, devido as forgas

perturbadoras agindo sobre eles e as suas velocidades iniciais distintas. Verifica-se também que
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essa dissipacdo fica mais nitida conforme a nuvem se afasta do planeta. Isso ocorre pois as
pequenas diferencas nas excentricidades orbitais de cada particula resultam em espacamentos
radiais mais perceptiveis no apogeu. Além disso, como os objetos permanecem mais tempo
préximos ao apogeu do que ao perigeu, qualquer diferenca nas velocidades dos objetos atua por

um intervalo maior, resultando em uma separacao angular mais pronunciada entre os fragmentos.

4.6 PROBABILIDADE E RISCO DE COLISAO: TORO CIRCULAR

A Figura 32 mostra uma nuvem de 300 detritos em movimento ndo perturbado, 1 hora e 45
minutos apos a explosao do objeto. Nesse instante, os detritos ainda estdo muito préximos uns

aos outros, satisfazendo as condi¢des para aplicagdo da Hipétese 2.

Figura 32 — Nuvem com 300 elementos 1h 45min apds a explosio.
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Fonte: Elaboragdo prépria.

A influéncia da altitude inicial (/) sobre a probabilidade de colisdo foi avaliada, conside-
rando: H = [300, 400, 500, 800, 1000] km. Os resultados, no instante de tempo igual a 1 hora e
45 minutos apds a explosdo, sao mostrados na Tabela 4 e na Figura 33.
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Tabela 4 — Probabilidade de colisdo para diferentes valores de H, no instante: 1h 45min.

H[km] P.[%)]
300 3,26
400 0,465
500 0,191
800  0,0614
1000 0,0250

Fonte: Elaboragdo prépria.

Figura 33 — Influéncia da altitude na probabilidade de colisao.
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Fonte: Elaboragdo propria.

Observa-se que a probabilidade de colisdo tende a diminuir com o aumento da altitude.
Isso ocorre devido ao aumento do raio do toro R e, consequentemente, seu volume. Como
a probabilidade de colisdo € a razdo entre o volume da nuvem e o volume do toro (equacao
13), logo, P. tende a diminuir. Isso significa que explosdes mais proximas do planeta sdo mais
perigosas, uma vez que ha uma maior chande de colisdo entre os fragmentos e os satélites ativos
presentes naquela orbita. Na realidade, no entanto, as forgas perturbadoras, principalmente o
arrasto atmosférico, provocam a reentrada de varios fragmentos em baixas altitudes, o que reduz
a probabilidade de colisdo (Stevenson et al., 2025).

A Figura 34 mostra a varia¢do de P, ao longo do tempo, para H = 800 km. Essa variacdo é
ocasionada pelo aumento do volume da nuvem, mostrado na Figura 35, que ocorre a medida que

os fragmentos de dissipam.
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Figura 34 — Evolugdo da probabilidade de colisao ao longo do tempo.
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Fonte: Elaboragdo prépria.

Figura 35 — Evolug¢do do volume da nuvem ao longo do tempo.
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Fonte: Elaborac¢ao propria.

Considerando que o valor maximo admitido de P, para realizagdo de manobras de evasao
¢ 107% ou 0, 01% (McKnight et al., 2022), logo, uma explosdo nessas condi¢des implicaria
que um objeto ativo dentro do toro deveria realizar uma manobra de evasido. Na realidade, no
entanto, a ocorréncia de reentradas e a dissipacao mais acelerada dos fragmentos, devido as
perturbacdes, devem diminuir a probabilidade de colisdao apds um certo periodo de tempo, de
modo os resultados obtidos s6 seriam uma aproximacao aceitavel durante pouco tempo apds a

explosao, antes da dissipagdo se tornar muito significativa.
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Por fim, a Figura 36 mostra a variag¢do do risco de colisao em func¢do da massa e da velocidade
do objeto logo antes da explosdo. A massa abrange valores de 1, 33 kg, correspondente a massa
de um mdédulo de cubesat, até 5000 kg, correspondente a massa de um estdgio de foguete ou um
satélite grande. J4 a velocidade abrange valores considerados tipicos para um objeto em O6rbita,

variando entre 7, 8 kTm e 10 kTm

Figura 36 — Risco de colisdo em fun¢do da massa e da velocidade para H = 800 km.
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Fonte: Elaboragdo prépria.

Observa-se que, quanto mais massivo € o objeto, maior € o risco de colisdo resultante de sua
explosdo. Por isso, estdgios de foguetes e satélites grandes inativos normalmente t€ém prioridade
para serem removidos de drbitas economicamente importantes, como a Low Earth Orbit. O risco
também é maior quando o objeto estd orbitando em velocidades mais altas, o que normalmente

ocorre em Orbitas mais baixas.
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5 CONCLUSAO

Neste trabalho, foi possivel verificar os efeitos causados pelas perturbagdes da atracao da
Lua, oblatividade terrestre e arrasto atmosférico sobre a dindmica orbital de uma particula, além
de identificar os fatores que influenciam a magnitude desses efeitos.

Verificou-se que a atracdo da Lua causou variagdes periddicas pequenas nos elementos
orbitais, além de perturbagcdes seculares em alguns elementos devido as efemérides lunares
consideradas. O efeito J; causou a diminuicao gradativa da ascensdo reta do nodo ascendente, o
aumento gradativo do argumento do perigeu, além de variagdes periddicas nos outros elementos
orbitais. O arrasto atmosférico foi a Uinica perturbagdo, dentre as consideradas, que alterou o
comprimento do semi-eixo maior de forma secular, resultando na diminui¢ao desse comprimento
e da excentricidade orbital.

A partir dos resultados obtidos, concluiu-se que, se a particula estd em uma Orbita baixa, o
arrasto atmosférico e o efeito .J; sdo mais significativos, e a atracdo da Lua pode ser desprezada,
por simplicidade. No entanto, se a relacdo drea-massa do objeto for muito pequena, o arrasto
também pode ser desconsiderado.

Para altitudes mais altas (por exemplo, acima de 400 km), o efeito do arrasto pode ser
desprezado, de modo que poderiam ser considerados apenas o J; e a atracdo da Lua. No entanto,
como a atracdo da Lua causa efeitos pequenos, em comparagdo com o .Jo, para um periodo
relativamente curto, o efeito da atragdo lunar também poderia ser desconsiderado. Para um
periodo longo, no entanto, os efeitos seculares tendem a se tornar mais significativos. Dessa
forma, a inclusdo das perturbagdes nas simulacdes de propagacdo depende ndo s6 da altitude em
que o objeto estd ou de sua relagdo drea-massa, mas também do periodo considerado.

Foram analisados os impactos de uma explosao no ambiente orbital por meio da propagacao
de uma nuvem de detritos e andlise do risco de colis@o. Para isso, foram assumidas as hipéteses
de que a nuvem descreve uma 6rbita circular ndo perturbada, apresenta uma distribui¢do uniforme
de detritos e estd contida numa regido em formato de toro.

Verificou-se que o aumento do volume da nuvem, causado pela dispersdao das particulas
ao longo do tempo, elevou a probabilidade de colisdo em 6rbita. A probabilidade também foi
maior para altitudes mais baixas, de modo que pode-se dizer que explosdes em Orbitas mais
baixas sdo mais danosas devido ao maior volume ocupado pelos fragmentos em relacdo ao
volume disponivel (volume do toro). Concluiu-se, no entanto, que os resultados obtidos sdo
validos apenas por um curto periodo de tempo apds a explosdo, devido a reentrada dos detritos
na atmosfera e a sua tendéncia de se dispersarem e formarem anéis em torno da Terra, fendmeno
andlogo ao observado em Saturno. Adicionalmente, em drbitas baixas, a maior velocidade dos
objetos envolvidos aumenta a energia liberada durante a explosao, resultando em um risco de

colisdo mais elevado.
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