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Resumo: Neste trabalho analisamos a evolugdo dos detritos
espaciais originarios da fragmentacdo de um satélite com
altitude de aproximadamente 25,000 km (GPS). Foram
realizadas simulagBes numéricas seguindo a evolucdo da
dindmica dos detritos espaciais gerados a partir de um
campo de velocidades decorrente da fragmentacdo deste
satélite. Em nossas integragdes numéricas os detritos
espaciais estdo sujeitos as perturbagdes do Sol, da Lua, da
pressdo de radiagdo solar e do potencial gravitacional
terrestre (achatamento terrestre e o coeficiente Jy,). Diante
da localizagdo desta nuvem de detritos espaciais, foram
feitas manobraa orbitais bi-impulsivas, baseadas em um
algoritmo desenvolvido por [1]. O objetivo foi analisar a
manobra orbital que possa evitar a colisdo desta hipotética
nuvem com outro satélite pertencente a constelagdo do GPS.

Palavras chaves: evolucdo dinamica, detritos espaciais,
manobras orbitais.

1. INTRODUCAO

Sdo indmeros os objetos em orbita ao redor da Terra,
resultantes de colisbes e fragmentagcbes de missdes
espaciais. Diversos modelos para estudar a evolucéo orbital
de detritos espaciais basearam-se em dados obtidos de
equipamentos de observacdo colocados nas naves espaciais
ou situados na Terra, tais como o catdlogo SSN e os dados
dos radares Haystack e Hax. No presente trabalho,
inicialmente, é apresentada a evolugdo orbital dos detritos
espaciais provenientes da fragmentacdo ou explosdo de um
satélite na regido do GPS. A importancia deste estudo € que
nesta regido ha varios satélites em cada anel orbital e,
portanto, se um destes satélites se fragmentar produzindo
grande nimero de objetos, mesmo de tamanhos pequenos, 0
risco de danificar outro satélite no anel pode ser
significativo. O objetivo principal é analisar a manobra
orbital de menor consumo de combustivel que possa evitar a
colisdo desta hipotética nuvem com algum outro satélite da
constelac&o.

Os dados do satélite fonte sdo dados por a = 26,564 km,

e=0.01e i=55°. A evolucio da nuvem de poeira gerada
pela fragmentacdo deste satélite foi acompanhada através de
simulagdes numéricas das equagGes do movimento para 0
caso de quatro corpos (Sol-Terra-Lua-particula), ou seja,
ndo existe interagdo entre as particulas. Tais particulas estédo
sujeitas as perturbagdes gravitacionais do Sol, da Lua, do
achatamento terrestre e ndo gravitacional da pressdo de
radiagdo solar. A nuvem de poeira é constituida de 28,041

particulas com tamanhos entre 10 e 1,000 um e densidade de
3,000 kg/m* .

2. MODELO DE FRAGMENTACAO E
DISTRIBUIGAO INICIAL DAS PARTICULAS

O modelo de fragmentacdo adotado apresenta uma
distribuigdo isotropica de campos de velocidades e uma
distribuicdo aleatdria de massas de maneira que as menores
massas tenham maiores velocidades e vice-versa. O modelo
de fragmentacdo para a distribuicdo das velocidades segue o
trabalho de [2], [3] e [4]. A distribuicdo de massas obedece
uma fungdo exponencial decrescente dada por

NFrag = 3.98x108m %4 em que NFrag é o nimero de
fragmentos e M, a massa da particula. Na figura la é
apresentada a distribuicdo do raio(s) em funcgdo do nimero
de particulas (Npart). Observa-se que existem
aproximadamente 20,000 particulas com raios inferiores a
100 micrometros e 5,000 particulas com raio entre 100 e 300
micrometros, restando apenas 3,041 particulas para serem
distribuidas entre 300 e 1,000 micrometros. As demais
condicdes iniciais das particulas sdo apresentadas nas
figuras 1b, 1c e 1d. Na figura 1b apresenta-se a distribuicéo
da velocidade (V) em funcéo do raio da particula. Note que
as velocidade séo distribuidas entre 3.902 e 3.912 km/s. A
variagdo da inclinagdo (i) em funco do raio de particula é
apresentada na figura 1c. Observa-se que a maior varia¢do
da inclinagdo é dada para particulas menores. A variagdo
maxima da nuvem de poeira é inferior a 0.1 graus. Na figura
1d a distribuigdo radial (r) em fungdo do raio da particula
apresenta-se aproximadamente constante no valor de
26,298.35 km. Particulas menores apresentam maiores
variagfes no raio orbital da particula. O raio orbital inicial
do satélite antes da fragmentag&o é de 26,564 km . Entdo, a
fragmentacdo de um dos satélites da constelacdo de GPS

ejeta uma nuvem de poeira para raios orbitais menores que o
raio orbital deste satélite.

3. EQUAGAO DO MOVIMENTO E A EVOLUGAO
ORBITAL DA NUVEM DE DETRITOS ESPACIAIS

Para o caso planetocéntrico de uma particula sujeita as
perturbacbes do Sol, da Lua, do achatamento da Terra e da
pressdo de radiacdo solar tem-se que a equacdo do
movimento é dada por:



dor r [ R Y(3sen’g-1\| .y SA . 4
——=-GM{ 2 —GM,, % —GM{1-J,| & | | === L2 - 22Q, S
dt? S, M, E{ Z(rj 2 e ch'

@

em que os indices S, E, M e p representam o Sol, a Terra, a
Lua e a particula, respectivamente. Fs_, , Fe_, € fy_, sdo
0s vetores-posic¢do do Sol, Terra e da Lua, respectivamente,
em relacéo a particula. G é a constante gravitacional, Rg €
0 raio equatorial da Terra, J, é o coeficiente zonal do
achatamento, ¢ € a latitude, A é a &rea da secdo de choque
da particula atingida pelo fluxo de radiagdo solar, S é a
intensidade do fluxo solar, C é a velocidade da luz, Qpr éo

coeficiente de pressdo de radiagdo e S € o vetor unitario
radial a fonte de radiacéo solar.
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Figura 1- Condicdes iniciais da nuvem de poeira proveniente da
fragmentagdo de um satélite da constelacdo de GPS. a) distribuicdo do
raio em fungdo da quantidade de particula. b) distribuicdo da
velocidade em funcdo do raio da particula. c) distribuicdo da inclinagdo
em funcdo do raio da particula. e d) distribuicdo do raio orbital em
fungdo do raio da particula.

Integrando esta equacdo é possivel obter a evolucdo
orbital temporal desta nuvem de poeira originada da
fragmentacdo de um satélite da constelacdo de GPS. No
instante inicial tem-se que a distribuicdo de particulas é
concentrada numa regido praticamente planar e bem
definida. Esta regido é préxima a do satélite fragmentado.
Para um periodo de integracdo inferior a 50 dias, tem-se que
esta nuvem de pequenos objetos apresenta uma distribui¢do
tridimensional. Apds este instante tem-se que a distribuicéo
de particulas forma um anel e pode-se notar que existem
regides mais densas e outras em que aparece um “gap”.
Logo, a nuvem de poeira espalha gradualmente e esta
eventualmente pode vir a circundar a Orbita de todos os
outros satélites da constelacdo. Este comportamento pode
ser observado na Figura 2. Para o instante de 347 dias
parece que a densidade espacial dos fragmentos € muito
maior do que em outros instantes visto que a regido orbital
parece diminuir. Dessa forma, quando a densidade espacial
dos fragmentos é elevada, o risco de uma colisdo para os
satélites que passam através da nuvem é aumentado.

4. MANOBRA ORBITAL

Considerando os efeitos basicos da explosdo, vemos que
passa a existir um anel de particulas com semi-eixo maior

aproximadamente constante no valor de 26,298.35 km e
excentricidade de aproximadamente 0.01. Como temos
outros satélites no mesmo plano orbital, nosso objetivo é o
de efetuar uma manobra com os demais satélites que
pertencem ao mesmo plano para evitar que eles passem pela
regido densa da nuvem. Essa manobra é necessaria, mesmo
que ela leve os satélites para uma Orbita que prejudique a
execucdo da missdo, pois, caso ndo seja efetuada, os
satélites poderdo ser destruidos. Se necessario, essa manobra
pode colocar os satélites em uma érbita temporaria até que
os detritos sejam removidos, seja pelas forcas naturais ou
por algum mecanismo de remocéo artificial. Sendo assim, 0s
elementos orbitais iniciais da orbita inicial para a manobra
sdo a do satélite em questdo (semi-eixo maior de 25,564 km
e excentricidade de 0.01). Como drbita final, temos que
escolher valores que evitem a passagem do satélite pela
anel. A nuvem possui um perigeu de 26035 km e um apogeu
de 26561 km. O satélite possui um perigeu de 26298 km e
um apogeu de 26830 km. A manobra deve entdo ter por
objetivo colocar o satélite em uma drbita com perigeu
minimo de 26561 km, de forma a fazer com que ele sempre
fique fora da nuvem. Néo existe solugdo Unica para a orbita
final, pois qualquer par de valores para semi-eixo maior e
excentricidade que gerem um perigeu de 26561 km é valido.
Sendo assim, sera preciso montar um algoritmo que resolva
0 problema de transferéncia orbital para uma serie de
situacdes. Para buscar essa solugdo, utilizaremos o algoritmo
de manobras orbitais bi-impulsivas desenvolvido no
trabalho de Prado e Broucke[1].

As equagles basicas sdo mostradas abaixo. A Figura 3
mostra o0 esquema geral da transferéncia, bem como define
as principais variaveis utilizadas. Assume-se uma Orbita
inicial Kepleriana Og e uma 6rbita final O2. No ponto P71

(r1, ©1) é aplicado primeiro impulso AV1 e no ponto P2 (r2,
02) é aplicado o impulso AV2. O impulso total é dado por

AV (=AV1 + AV?). Utilizaremos, de acordo com a
referencia citada, os elementos orbitais D, h e k, definidos

por D:%; k =eCos(w); h=eSin(w), em que péo

parametro gravitacional da Terra, C € o0 momento angular, e
é a excentricidade e @ 0 argumento do perigeu da érbita.
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Figura 3 — Geometria da Manobra Bi-impulsiva.



As equagcdes para os impulsos séo:

AV = (lel — Dok )Sin(el)_ (Dlhl —Dohg )Cos(@l)

AVyy = Dy — Dy +(Diky — Dgkq JC0s(6; )+ (Dihy — Dghy )Sin(6; )

AV, = (Dzkz - lel)Sin(Hz)— (Dzhz - Dlhl)Cos(Hz)

AV, =D, — Dy +(D,k, — Dik; )Cos(6, )+ (D;h, — Dihy )Sin(6, )

O problema em questéo e encontrar as Orbitas que fagam
com que o impulso total seja minimizado, respeitando os
vinculos que representam o fato das manobras se
encontrarem:

g9, = D& (1+k,oCos(8; )+ hySin(6; ))-
DZ(1+k,Cos(8; )+ h;Sin(6,))=0

9, = DZ(1+k,Cos(8, )+h,Sin(6,))
~DZ(1+k,Cos(8, )+h,Sin(8,))=0

O resultado analitico é [1]:

[[gfz](n k,Cos(6,)+ hOSin(Hl))—l}Sin(ez)
ki =-Cscl6,-6,) -

- [[DZE](H k,Cos(6,)+ h,Sin(6, ))1]Sin(61)
D

([gfz](u k,Cos(8, )+ h,Sin(6, ))—1JC05(01)

h, =—Csc(é, — 6,

- [[Bfij(l +koCos(6;)+ hoSin(6;)) - 1JCOS(92)

Usando célculo elementar:

é)(AV) =0= i|:AVrl é’(AVrl) +Avtl é)(Ath):| +

day AV oo, oo,
i AVrZ é’(AVFZ) + AVtZ é)(AVtZ)
AV, e, ooy,

emque a1 =D1, a2 =01, a3 =02.
Uma expressdo geral seria:
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m
onde i =rt; j=1,2 e a palavra "Direct" representam a parte
das derivadas dependentes da dependéncia explicita. As
demais expressdes estdo detalhadas em [1].

Com o algoritmo mostrado acima para uma manobra
entre duas orbitas, podemos utiliza-lo para construir uma
solucdo aonde a excentricidade da drbita final é utilizada
como variavel independente e, a partir dela, calculamos um
semi-eixo maior que obedece ao vinculo de perigeu de

26561 km. A partir dai calculamos o impulso total
necessario a manobra e construimos a figura 4, que mostra o
impulso total em funcdo da excentricidade. Nessa figura
notamos a existéncia de um ponto de minimo, que
corresponde aos valores de e = 0.005 e AV = 0.00986 km/s.
Isso indica a maneira 6tima (do ponto de vista de consumo
de combustivel) de deslocar o satélite da passagem pela
nuvem.
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Figura 4 — Consumo total em funcéo da excentricidade.

5. DISCUSSAO DOS RESULTADOS

A densidade de particulas de um satélite fragmentado da
regido de satélites GPS apresenta uma evolugdo
tridimensional aumentando, desta forma, a possibilidade de
colisdo destas particulas com os demais satélites da prépria
constelagdo. As particulas sdo espalhadas de maneira a
formar um anel de poeira na regido do GPS apds um
pequeno intervalo de tempo de, aproximadamente, 50 dias.
O anel mais denso, para o periodo de integragdo de 365 dias,
foi obtido em 347 dias. A evolugdo orbital destes objetos
fragmentados mostra que, mesmo com caracteristicas de
anel, é possivel obter regiGes de “gap” entre as particulas.

Um sistema simples e rapido de calcular manobras
orbitais pode ser utilizado para evitar riscos maiores de
colisGes no caso de haver a explosdo de um satélite. Esse
esquema se mostrou viavel e pode obter uma solugdo 6tima
para a manobra de escape e colisdo.
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Figura 2 - Evolugdo orbital temporal de uma
nuvem de poeira originada da fragmentacéo de
um satélite da regido de GPS. Observe que é
possivel detectar as regibes mais e menos
densas.



