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Resumo— A exploragdo do ambiente espacial tem
culminado em uma crescente geracao de lixo espacial,
o que tem demandado maior acuricia nas manobras
evasivas e de reposicionamento orbital. Dessa forma,
em um ambiente com 17 mil objetos em 6rbita, os
operadores satelitais precisam identificar quais sao as
ameagas aos seus ativos com precisao e tempo haébil
de resposta. Esse tipo de tecnologia é parte integrante
da gestao de um satélite, pois o tipo de objeto, a
coordenada, o tempo e a gravidade da potencial colisao
definem o risco e a necessidade de uma manobra miti-
gadora, sendo necessario o uso de metodologias precisas
de propagacgao orbital, as quais demandam alto poder
computacional. Este trabalho desenvolve um arcabougo
para a identificacao das ameacas a um objeto de in-
teresse, considerando sempre os dados reais de todos
os objetos em Orbita, utilizando técnicas de filtragem
para reducao de custo computacional e apresentando
parametros inerentes a gestao de risco espacial, assunto
esse escassamente discutido na literatura. Com base em
um estudo de caso do satélite brasileiro SGDC-1, foi
observado que a aplicagao de filtros reduziu de forma
relevante o tempo de propagacao orbital, evitando o
processamento de objetos que nao trazem risco. Da
mesma forma, um mdédulo dedicado a localizagao das
regioes criticas permitiu a identificagao de duas amea-
cas reais, informando as posicao e tempo das potenciais
colisoes.

Palavras-Chave— Zona de Conjungao, Identificacao
de Ameacgas, Detecgao de Colisao.

1. INTRODUGAO

O cenario espacial tende a ser cada vez mais denso.
Fatores como o aumento da dependéncia e da demanda por
servicos de alta qualidade, bem como a redugao dos custos
de desenvolvimento, langamento e manutengao, tornam a
operagao espacial cada vez mais atrativa [1].

Por outro lado, o custo desse desenvolvimento é a sus-
tentabilidade espacial. A grande geracgao de lixo espacial,
(Space Debris), ou seja, de objetos espaciais orbitais nao
funcionais, desde satélites inoperantes, estagios e compo-
nentes de veiculos de lancamento até fragmentos de saté-
lites e outros residuos, constituem as principais ameacas
a integridade de um objeto espacial operacional em érbita
2], [3]

E fato que o lixo espacial em érbita emerge como uma
consequéncia antropogénica, principalmente advinda de
testes de missil, colisoes espaciais e restos de veiculos
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langadores [4]. No entanto, como se trata de objetos nao
controlaveis, o gestor do objeto ameagado é quem acaba
recebendo a incubéncia de prever, analisar e executar uma
manobra evasiva a fim de garantir a integridade do seu
ativo [5], [6].

Quando o lixo espacial é somado aos satélites em 6rbita,
a SpaceTrack registrou 17.019 objetos, orbitando em torno
da Terra em 25 de junho de 2018 [7]. Nesse contexto de
multiobjetos, o primeiro passo de um gestor é determinar
quais objetos sao ameagas reais aos seus ativos, procu-
rando obter posteriormente informacoes como o local, o
tempo previsto até a potencial catastrofe e a probabilidade
de colisao para que ele possa compreender o risco de colisao
8]

Apesar de cada gestor ter a sua especificidade no que
tange a interpretagao do risco, a andlise de potenciais
encontros orbitais é cada vez mais estudada, a fim de
que as manobras rotineiras de correcao orbital ja sejam
utilizadas como evasivas, evitando manobras extras e, com
isso, gerando economia de combustivel [9].

Para um estudo longo e preciso, existem algumas técni-
cas para redugao de custo computacional. Neste trabalho,
utiliza-se uma abordagem com 4 filtros, a fim de que,
de todos os objetos em érbita, apenas aqueles que sao
ameagas reais sejam propagados e analisados.

No caso do Brasil, nao existem tecnologias nacionais
implementadas e publicadas, que utilizem dados reais com
todos os objetos em Orbita e técnicas de filtragem, para
identificacao de ameacas em drbita. Assim, este trabalho
tem por principal competéncia desenvolver e aplicar um
framework que possa encontrar as ameacgas reais a um
objeto espacial.

II. REVISAO DA LITERATURA

Para fazer a simulacao do ambiente espacial e con-
sequentemente identificar as ameacas, é necessario um
conjunto confidvel de dados, contendo todos os objetos
em 6rbita catalogados. O principal banco de dados piblico
com parametros orbitais é o banco de dados em formato
Two-line element set (TLE), atualizado semanalmente
pela SpaceTrack [7].

Com a vantagem de sistematizar os parametros orbitais
em um modelo unificado com apenas duas linhas para cada
elemento, a TLE oferece desde informacoes de data de
lancamento até informagoes que permitem a propagacao
da érbita daquele elemento.
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Porém, uma desvantagem desse banco de dados é que
sua formulacao foi desenvolvida para depender das me-
todologias de propagacao orbital Simplified General Per-
turbations (SGP4) e Simplified Deep Space Perturbations
(SDP4), as quais exigem alta demanda computacional [10].

Mesmo tendo acesso a todos os objetos catalogados,
nao ha necessidade de se trabalhar com todos eles, pois
alguns objetos possuem impossibilidade geométrica ou
temporal de colisao e, com isso, nao geram risco. Para
tal, a literatura registra uma série de filtros, os quais tém
como principal propésito reduzir o esforco computacional,
eliminando perfis de objetos.

As concepgoes iniciais sdo encontrados em [11], também
estdo presente nos trabalhos de [12], [13], os quais ofere-
cem filtros baseados em distancias, tempo, inclinagoes e
incertezas.

Assim, com o proposito de simular a dindmica do am-
biente espacial, existem diversas metodologias de propa-
gagao orbital. Dentre as cldssicas, a mais simples é a
metodologia J2. Nela, para um determinado intervalo de
tempo, estima-se a proxima posicao, com base nos atuais
vetor posicao e no vetor velocidade. Porém, a metodologia
J2 é bem restrita na consideracao dos efeitos de perturba-
¢ao, considerando basicamente apenas a irregularidade na
gravidade por razoes da superficie terrestre [14], [15].

As mais complexas, como as familias Simplified General
Perturbations (SGP) e Simplified Deep Space Perturbati-
ons (SDP), publicados em [16], possuem um equaciona-
mento mais refinado por considerar diversos efeitos de per-
turbagao orbital, como, além dos efeitos da irregularidade
terrestre na gravidade, os efeitos na gravidade de corpos,
como Sol e Lua, e efeitos de arrasto e radiacao césmica
[17].

Na familia SGP, a metodologia mais comum é a SGP4,
utilizada para objetos em 6rbita baixa com periodo menor
que 225 minutos, enquanto que na familia SDP, a meto-
dologia mais comum ¢é a SDP4, direcionada a objetos com
periodos maiores que 225 minutos. Mesmo sendo distintas,
esses métodos convergiram para serem implementados
juntos, como feito nos trabalhos de [18], [19].

Também existem metodologias personalizadas, as quais
consideram, por exemplo, modelagens especificas de at-
mosfera e de fluxo solar, como encontradas no STK,
desenvolvido pela AGI software [20]. Por meio dos médulos
SatPro ou SOLIS, o préprio STK possibilita a utilizacao do
SGP4 e SDP4, porém deixa o usuario restrito a aquisicao
da ferramenta e a atualizagoes feitas pela equipe da AGI,
caso nao tenha licenca de desenvolvimento.

Em suma, a propagagao orbital é a etapa com maior ge-
ragdo de incerteza [21], [22]. De tal forma, para minimizar
0s erros, é necessario um método de propagacao robusto, o
que gera alto custo computacional. Em face disso, a ideia
de utilizar filtros para reduzir o niimero de objetos a serem
propagados elimina esforco desnecessario.

Conhecidas as 6rbitas de todos os objetos de interesse, a
regiao de maior risco é a vizinhanca dos pontos de menor
distancia entre as érbitas. Com isso, o problema passa a
procurar as zonas de maior aproximacao, conhecidas como
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Zonas de Conjungao.

Existem duas formas bésicas de encontra-las. A primeira
consiste no calculo da distancia entre os objetos para cada
instante de tempo, tendo ao fim do periodo de simulagao,
as informacoes do ponto com a menor distancia entre eles.
Apesar de ter um alto custo computacional, é uma tatica
que fornece uma grande quantidade de informacoes para
quaisquer tempo de simulacao e distancia limite de risco
impostos pelo usuario.

A segunda forma é baseada no tratamento analitico
do vetor distancia relativa. O ponto central da zona de
conjungao sera aquele em que a norma do vetor distancia
relativa serd minima. Apesar de ter menor custo compu-
tacional que a primeira técnica, os dois principais pontos
negativos é a nao geracao de historico e a exigéncia de um
tempo de simulagao maior do que o tempo para alcancar
o tempo de maior aproximagao (Time of closest approach
- Att(za)-

Sendo ¢ a notagdao para o objeto principal e j para o
objeto secundério (ameaga), (1) representa o vetor posi¢ao
do objeto principal e (2) para o objeto secundério, onde
er ¢ o erro endégeno a posicao no ambiente espacial e rg
é a posicao informada pela TLE.

Ts = Toi + €7 + Uit

(1)

(2)

Dessa forma, o vetor distancia relativa entre os objetos é
expresso em (3), ao substituir (1) e (2), onde o movimento
relativo tem referencial no objeto principal.

T; =Toj + €rj + Ujt

Tig =15 — T3 = (Toj — Toi) + (€75 —

3)

Agregando o erro da medicdo a posicao inicial,
representa-se a posicao inicial em uma tnica grandeza, 7o,
em (4), j& considerando a medigao do em (5).

Fij = For + Grp + Tot

Tor = Tor + €rp

(4)

(5)

Ao restringir a analise do encontro para a zona de
conjuncao, o médulo da distancia relativa é minimo, haja
vista a zona de conjuncao estar no tempo de maior aproxi-
magao entre os objetos, o que matematicamente respalda
a transitividade das implicacoes representadas em (6).

Fij - ”Zor + ﬁrt

dl|7]] d|7i|* d(7i; - 7ij) (©)
dt dt dt
Substituindo a relagdo vetorial de (5) em (6), obtem-
se (8). Para tanto, é importante ressaltar que as posigoes
oriundas da TLE e o seu erro sao independentes do tempo,
ou seja, suas derivadas sao nulas com relagao ao tempo,
como mostrado na Equagao 7.

0= 0= =0
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d(r; - 7iy) _
dt

[(7;07’ + 77rt) : (7;07’ + 77rt)]

d

I [For * For + 2(For - U, )t + (T, - T,)t2] =0

(7)
2(for : 'Ur) + 2(177- . ﬁT)Atcpa =0

_ Tor * Up

Atepa

®)

Classica na literatura, encontrada, por exemplo, no
trabalho de [23], a expressao de (8) permite calcular o
instante de conjuncao apenas com informagoes advindas
da etapa de propagacao orbital.

Uy - Uy

III. IMPLEMENTACAO DA FERRAMENTA

O software para identificagdo de ameagas foi desenvol-
vido em C no compilador Dev-C+4 5.11. A principal
entrada é o banco de dados com as TLEs de todos os
objetos em orbita catalogados. Outras entradas também
sao requisitadas, como a determinagao do objeto principal
e o tempo de simulacao.

A principal saida é uma lista contendo os dados das
potenciais colisoes, onde, para cada uma delas, é informada
o par de objeto relacionado, as coordenadas do evento e o
tempo faltante para a possivel ocorréncia do encontro.

Inicialmente, as informagao das TLEs sao capturadas
e armazenadas em uma estrutura de dados. Foi feita a
implementagao de filas duplamente encadeadas a fim de
facilitar a pesquisa e a ordenagao de elementos.

Operacionalmente, divide-se a implementagao em trés
partes principais. A primeira é uma sequéncia de filtros
a fim de eliminar os objetos que tem impossibilidade
geométrica de colidir, o que reduz drasticamente o esforgo
computacional. A segunda etapa é a propagacao orbital
de todas os objetos que passaram pelos filtros, enquanto a
terceira fase é encontrar e avaliar os pontos mais proximos
entre as orbitas do objeto principal e de suas ameagas.

A. Filtros

Neste trabalho, sao utilizados 4 filtros, os quais sao
aplicados em ordem crescente de complexidade.

Como objetos em 6rbita baixa (Low-Earth Orbit - LEO)
comportada nao ameagam objetos em érbita comportada
geostraciondria (geostationary orbit - GEO) e vice-versa,
haja vista a gigantesca diferenca na altitude, faz-se um
filtro inicial, chamado de Filtro 1, para eliminar casos de
objetos com orbitas diferentes e bem comportadas, isto
é, com acuracia na previsao, como o caso de um objeto
principal estar em GEOQO, eliminar objetos em LEO.

O Filtro 2, conhecido como Filtro do Perigeu-Apogeu,
representado em (9), utiliza P o maior do perigeu das
orbitas do objeto principal e da potencial ameaga, A o
menor apogeu das Orbitas e D,,;, a distancia limite de
seguranca para nao se emitir um alerta de segurancga, que
deve ser fornecido pelo usuério.

25
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P—A> D.in (9)

Se a diferenca entre P e A é maior que a distancia
minima aceitavel de risco, entao, pela geometria orbital,
a colisao estd descartada, haja vista a inexisténcia de
proximidade entre as érbitas, conforme expresso em (9).

O Filtro 3, conhecido como Filtro das Coordenadas,
ou Filtro X)Y,Z, é baseado no conceito da distancia de
seguranca, isto é, aquela distancia que se pode garantir que
0 objeto nao chegara a distancia critica de risco, proposta
no processo anterior, nas condicoes da érbita inicial.

A priori, o filtro procura calcular a distancia de segu-
ranga em (10), conforme expresso em [13], dada a distancia
critica e os parametros orbitais do objeto secundéario, onde
a distancia de escape é dada em (11), o que mostra
que a distancia de seguranca tende a distancia critica
para intervalos muito pequenos de tempo. Sugere-se que o
intervalo de tempo utilizado seja o préprio passo.

1
Dseg =D + adescape (10)

(11)

Finalmente calculada a distancia de seguranca, ela é
comparada com cada uma das coordenadas cartesianas ini-
ciais do objeto, sendo as trés equagoes do filtro sintetizadas
em (12).

descape = 2vescapeAt

To > Dsegﬂ" =T,Y,z (12)

O Filtro 4 ndo é executado antes da propagacao or-
bital, como os anteriores. O filtro da Distancia Relativa
é aplicada apés a determinagao das conjuncoes. Ele é
um filtro eficiente para érbita GEO, onde o falso alarme
das conjuncgoes é grande, haja vista objetos partilharem
coordenadas préximas, apesar de nao oferecerem risco por
possuirem condigoes orbitais muito semelhantes.

Dessa forma, esse filtro analisa a variagdo na norma da
distancia relativa para determinar, se os objetos estao em
processo de aproximagao, distanciamento ou se mantem a
distancia relativa aproximadamente constante.

A implementacao apenas faz, por um intervalo de tempo
definido pelo usudrio, a taxa de variacao temporal da dis-
tancia relativa, considerando que as ameagas sao aquelas
com taxa negativa antes da conjungao e positiva depois da
conjuncao.

B. Propagacao Orbital

Tendo eliminado os objetos que nao geram risco, é feita a
propagagao orbital dos objetos a fim de localizar os pontos
mais préximos entre as orbitas. O algoritmo desenvolvido
neste trabalho agrega os métodos SGP4 e SDP4, sendo
utilizado cada método de acordo com seus requisitos.

Inicialmente, sao calculadas as constantes necessarias,
como o parametro gravitacional e os harmoénicos gravi-
tacionais da Terra. Depois disso, como apresentado por
[16], todos os pardmetros orbitais, como excentricidade
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e inclinagao, sdo corrigidos com o efeito da perturbacao,
iniciando pelo calculo de constantes.

Posteriormente, sao adicionados parametros de corregao
do arrasto atmosférico e da irregularidade da gravidade.
Por recorréncia, resolve-se a Equagao de Kepler para a
anomalia média [18]. A seguir, a metodologia adiciona
os termos de perturbacao por longos e curtos periodos
em Orbita. Por fim, calculam-se os versores orientadores,
posicao e velocidade.

A longa implementacao computacional do modelo ma-
tematico tem o problema das constantes de calibragao, as
quais nao sao claras na literatura. Por isso, o modelo de
perturbagéo deste framework utiliza o trabalho de [19] com
a implementagio de [24].

C. Localizacao de Conjuncgoes

Feita a propagacao orbital, para cada par de objetos,
a terceira fase passa a procurar a localizacao das zonas
onde existe possibilidade de um encontro, isto é, as Zonas
de Conjuncgao.

A primeira parte da localizacdo das conjungoes é a
sincronizagao das épocas. Os objetos sao capturados em
épocas diferentes de modo que, se o tempo de simulacao
for menor que a diferenca entre as épocas, nao é possivel
localizar conjungao.

Entretanto, caso o tempo de simulacao seja maior que a
diferenca entre as érbitas, o algoritmo sincroniza as épocas
e procura o ponto de menor distancia entre as orbitas.
Feito isso, ele apenas compara a norma do vetor distancia
relativa com um parametro de distancia limite de risco
aceitavel para a conjuncao, o qual é regulamentado pela
Forca Aérea Americana em 5 km [25], [26].

Estando as condigoes de simulacao dentro das condigoes
definidas pelo usudrio como zona de conjungao, o Filtro
das Distancias Relativas (Filtro 4) é executado a fim
de fornecer a lista final dos objetos considerados como
ameacas reais.

IV. EstuDpO DE CASO

Com o intuito de aplicar o framework proposto, foi esco-
lhido o Satélite Geoestacionério de Defesa e Comunicagoes
Estratégicas (SGDC-1), com o nimero NORAD 42692, em
orbita geoestacionéria, o qual tem como objetivo prover
internet banda larga a toda a nacao brasileira, além de
prover meios mais seguros para as comunicacoes brasilei-
ras.

Para cumprir o planejamento de 18 anos de vida 1til, os
seus gestores procuram garantir que nenhuma catastrofe
possa comprometer a sua integridade, de modo que, por
ser um dos principais produtos do Programa Estratégico
de Sistemas Espaciais (PESE), ameacas ao SGDC-1 devem
ser brevemente encontradas.

A. Dos Filtros

Dos aproximadamente 17 mil objetos catalogados em
orbita no dia 25 de junho de 2018, nem todos devem
ser considerados como possiveis ameagas, haja vista que
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alguns possuem impossibilidade de colisdo. Dessa forma,
uma sequéncia de 3 dos 4 filtros explanados foram inicial-
mente aplicados.

Para definir qual a distancia limite de risco a ser usada
nos filtros, fez-se uma analise para mensurar o impacto
da sua variagdo no numero de possiveis ameacas. Como
cada gestor espacial tem o seu nivel de risco aceitavel, essa
andlise preenche uma lacura na literatura, quanto a quais
parametros utilizar.

O primeiro cendrio, chamado de cendrio de baixa den-
sidade, considera 10 km como a distancia limite de risco.
O segundo cendrio, mais moderado, chamado de média
densidade, considera 25 km. O terceiro cendrio, conside-
rado conservador, chamado de alta densidade, por escolher
uma grande distancia e consequentemente analisar o maior
nimero possivel de objetos, considera 50 km.

A Tabela I apresenta o desenvolvimento de cada etapa
do processo de filtragem para cada um dos trés cenarios.
Como se partiu da mesma TLE e do mesmo objeto, os
valores iniciais e posteriores ao Filtro 1 sao os mesmos.
Também observou-se que os resultados posteriores aos
Filtros 2 e 3 sdo sensiveis a distancia limite de risco, sendo
no Filtro 3 a maior diferenca no percentual de objetos
remanescentes.

Com isso, registra-se que nao hd muita diferenga entre
um cendrio de alto ou médio risco, porém a disparidade
ja é maior quando posto em consideragao o cendrio con-
servador. Dessa forma, propoe-se que o operador trabalhe
uma distancia limite de risco entre 10 km a 25 km.

TABELA I
RESUMO DO NUMERO DE AMEAGA A CADA ETAPA DE FILTRAGEM
PARA CADA CENARIO PROPOSTO.

Numero Percentual
de objetos remanescente
Dinin 10 25 50 10 25 50
(Unidade) (km) (km) (km) (km) (km) (km)
Inicialmente 17019 17019 17019 100% 100%  100%
Apés Filtro 1 3672 3672 3672 22% 22% 22%
Apés Filtro 2 1251 1282 1397 7% 8% 8%
Apés Filtro 3 128 228 659 1% 1% 1%

B. Da Propagagao Orbital

Como na 6rbita GEO, os objetos tendem a permanecer
na mesma posicao relativa a Terra e manobras orbitais
corretivas sao feitas para a manutencao da orbita proje-
tada, a primeira indagacao na etapa de propagagao orbital
é sobre o tempo de simulacgao.

Caso o usudrio especialista tenha uma divida especifica,
é provavel que ele ji saiba o tempo de execugao. Por
outro lado, caso ele tenha o intento de fazer um estudo
explorador, a restricao estd no maior periodo dentre os
objetos que passaram pelos filtros anteriores, pois sé com
a andlise de um periodo completo pode-se descartar se um
determinado objeto é ameaca.

Para os primeiro e segundo cendrios, o maior periodo
dentro das possiveis ameacas é 2872,27 min, enquanto que
para o terceiro cenario 14628,01 min. Tendo em vista esses
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valores, neste trabalho, foram simulados 2 semanas, isto é,
20160 minutos.

A pergunta restante para a propagacao orbital é o passo
temporal em que cada informagao deve ser obtida. Mais
uma vez, a literatura nao sugere valores, mas um passo
longo reduz o esforgo computacional, porém tem o malefi-
cio da possibilidade de pular a captura da informacao de
um ponto relevante, como o de distancia minima entre as
orbitas.

A fim de responder a essa pergunta, 5 passos foram
estudados 0,5 min, 1 min, 2,5 min, 5 min e 10 min. Como
a tomada de decisao envolve esfor¢o computacional e cap-
tura de pontos subsequentes, o primeiro e mais relevante
critério utilizado é a média da distancia minima entre as
orbitas de todos os pares objeto principal - objeto ameaca,
enquanto que o segundo critério foi o tempo de execugao.

Na Tabela II, o framework foi executado para cada
um dos 5 possiveis passos, obtendo as informacoes dos
critérios para 4 deles, mas também informando a coluna
de multiplos, onde os indicadores foram normalizados com
relagao ao passo de 10 minutos. Para a simulagao, foi
utilizado um computador com processador Intel Core i5
2,50 GHz, 8,0 GB de meméria RAM, rodando em Windows
8 64-bits.

TABELA II
INDICADORES DE TEMPO DE EXECUGAO E MEDIA DE DISTANCIA
MINIMA ENTRE ORBITAS.

Distancia  Miltiplo

P ta Tempo  Mltiplo
asso Minima de de
Média Distancia Execugao Temporal
(min) (km) (min)
1 1,44 0,93 43,64 140,77
2,5 1,48 0,95 5,75 18,55
5 1,51 0,97 1,35 4,35
10 1,55 1,00 0,31 1,00

No critério da média das distancias, é observado que
um passo mais refinado, por pular menos pontos, consegue
encontrar pontos mais proximos e, com isso, gerar resulta-
dos mais préximos. Porém, em suma, quando os multiplos
sao analisados, observa-se que nao existe uma variagao tao
sensivel entre eles. A questao mais uma vez retorna ao grau
de exposicao ao risco e a precisao desejada pelo gestor.

No critério temporal, observa-se que o tamanho do
passo é extremamente influente no tempo de execugao,
de modo que, & medida que o passo reduz, o tempo de
execugao aumentou, como esperado. Por mais que um
passo de 10 minutos seja pequeno comparado ao periodo
de 2 semanas propagadas, para fins computacionais os
resultados o consideram longo.

Para dimensionar a vantagem dos filtros, para o passo
de 10 minutos, a propagacao orbital levou 0,31 minuto,
enquanto que sem filtros a duragao foi de 49,32 minutos,
aproximadamente 15.800% mais demorado. Para um passo
de 5 minutos, a miquina utilizada ja nao possui meméria
suficiente para a propagagao.

Existe uma forte discrepancia entre os resultados do
passo de 1 e 2,5 minutos, quando os multiplos sao obser-
vados, pois para apenas 2 semanas de propagagao ha um
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aumento de 7,6 vezes no tempo de execugao. Por fim, nao
foi possivel simular o passo de 0,5 min, pois a memoria
exigida foi maior que a disponivel pela méquina, o que
demonstra a dependéncia do framework por maquinas bem
equipadas.

Com isso, sugere-se que as etapas de propagacao orbital
sejam executadas em duas fases. A primeira execugao do
algoritmo pode utilizar o passo de 2,5 minutos a fim de
levar para o tomador de decisao com bom custo-beneficio
uma estimativa das zonas de conjuncao, isto é, pontos
criticos, aqueles de menor distancia entre as orbitas.

Na segunda fase de execugao, a propagacao orbital seria
feita de forma mais precisa com um passo de 1 minuto,
porém num intervalo préximo ao ponto estimado, o que
reduziria fortemente o custo computacional e encontraria
com a precisao desejada o ponto mais proximo entre as
orbitas.

C. Dos Pontos Criticos

Quando o SGDC ¢ estudado contra uma ameaga qual-
quer, mesmo o ponto mais préximo pode nao representar
risco, de modo que, antes de o framework migrar para uma
fase mais refinada, ele ja pode eliminar os objetos em que
o ponto mais proximo é considerado distante pelo tomador
de decisao.

Consagrado por [25], a Forga Aérea Americana consi-
dera um volume ficticio de protecao em torno de satélite,
considerando que quaisquer objetos com a distancia mi-
nima entre as érbitas maior que 5 km nao oferece ameacga
real de colisdo [26].

Ao aplicar essa condigao, dos 228 objetos filtrados, todos
puderam ser avaliados, pois a diferenca entre o registro das
épocas das TLEs foi menor que o tempo de simulagao.
A ressalva a ser feita é a limitacdo do algoritmo em
nao ser capaz de avaliar objetos em que o tempo de
simulagdo é menor que as diferencas da TLE. Dos 228
objetos avaliados, 57 tem uma distancia minima menor
que 5 km, entretanto esses objetos ainda nao podem ser
considerados ameacas.

Nesse ponto, aplica-se o Filtro 4, para eliminar os
objetos com falso-positivo, isto é, aqueles que tem condi-
¢oes orbitais parecidas ao SGDC-1 em 6rbitas GEO bem
comportadas e, por isso, estao bem préximos, mas dado
sua controlabilidade nao sao riscos consideraveis.

Dessa forma, das 57 possiveis ameagas, apds o Filtro 4,
apenas 2 sdo consideradas ameagas reais, os satélites NSS
10, registrado sob o numero NORAD 28526, e o ASTASAT
8, registrado sob o nimero NORAD 40107. Isso significa
que todos os outros 55 objetos nao se aproximam do
SGDC-1 em um intervalo de tempo centrado no instante
da conjuncgao. Localizados os pontos das ameagas reais,
pode-se entao passar a uma segunda etapa de propagagao
orbital, bem mais refinada, onde ao passo 1 minuto, o
gestor vai encontrar na vizinhanga da estimativa o ponto
de conjuncao mais refinado.
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V. CONCLUSAO

A identificagdo das ameacas a um satélite é uma etapa
fundamental para garantir a integridade de um ativo espa-
cial. Entretanto, um dos principais limitantes da atividade
é o esforco computacional da propagacao orbital, quando
um método robusto e consagrado é utilizado.

Para reduzir o custo, uma sequéncia de filtros foi apli-
cado, onde observou-se um comportamento do nimero de
possiveis ameagas de acordo com as condigoes orbitais e
a distancia limite de risco, definida pelo gestor. Fazendo
um estudo de caso para o SGDC-1, foi considerado uma
distancia limite de risco de 25 km, de modo que, dos 17
mil objetos em drbita, apenas 228 (1,3%) restaram como
possiveis ameagas.

Em um estudo de caso, uma sequéncia de testes que
durou menos de 6 minutos em tempo real, representou
um tempo simulado de 20160 minutos, isto é, 2 semanas,
a um passo de atualizagao representativo de 2,5 minutos
de tempo de simulagdao, um tempo real de execucao da
ferramenta diminuto, dado que apenas 1,3% dos objetos
foram estudados, mostrando a eficiéncia do processo de
filtragem.

Em adicao, considerando ainda como critério de conjun-
¢ao, apenas objetos com distdncia minima entre as 6rbitas
inferior a 5 km e, eliminando todos os falsos alarmes de
objetos em GEO que tem condigoes orbitais semelhantes,
foram localizadas apenas 2 objetos, como ameagas reais,
0s quais merecem uma avaliacdo ainda mais aprofundada.

Dada a eficiéncia dos filtros, como trabalhos futuros,
procura-se novos filtros para serem implementados, es-
pecialmente, focados em eliminar falso-positivos de o6r-
bitas GEO, os quais podem versar sobre inclinagao ou
velocidade orbital. A curto prazo, também pretende-se
automatizar a ferramenta computacionalmente a fim de
que ela possa listar, além das ameacas, as coordenadas e
o tempo hébil para uma manobra evasiva.

Dessa forma, o framework desenvolvido, além de iden-
tificar as ameacas com um menor esforco computacional,
podera ser utilizado em algoritmos de calculo de probabi-
lidade de colisao entre objetos espaciais.
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