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RESUMO

A operacao espacial brasileira tem se tornado mais
complexa e robusta. Entretanto, ainda esta aquém
das grandes poténcias no que tange a tecnologias
gue mitiguem possiveis catastrofes, como colises.
Em virtude do alarmante de tecnologias, como cons-
telagdes de nano e microssatélites, o numero de ob-
jetos em érbita tem gerado aumento do numero de
ameacas de colisdes. Eventos desse porte podem
danificar microssistemas ou mesmo tornar um saté-
lite inteiro inoperante, desperdigando o investimento
temporal e financeiro feito, além de gerar um nimero
ainda maior de detritos na colisdo, aumentando em
um efeito cascata a probabilidade de novas colisées.
Afim de promover a independéncia brasileira no seg-
mento de tecnologias de andlise de colisbes espa-
ciais, um algoritmo para reconhecimento de amea-
¢as e analise da probabilidade de colisédo esta em
desenvolvimento.

Palavras-Chave: Algoritmos de Colisdo, Prevencgéo
de Coliséo, Lixo Espacial, Risco de Coliséo.

ABSTRACT

Brazilian space operation has become more complex
and robust. Although it is still below the great players,
regarding technologies that mitigate catastrophes,
like collisions. Due to space junk growth, in addition
to the spread of technologies, such as constellations
of nano and microsatellites, the number of objects in
orbit has generated an increased threat number of
collisions. Events of this magnitude can damage mi-
crosystems or even become a whole satellite inope-
rative, wasting time and financial investment, besides
generating a greater number of debris in the collision,
increasing in a cascade effect the likelihood of further
collisions. Aiming to promote Brazilian independen-
ce in the segment technologies for space collision
analysis, an algorithm for threat recognition and colli-
sion probability analysis is under development.

Keywords: Collision Algorithms, Collision Avoidan-
ce, Space Debris, Collision Risk.



I - INTRODUCAO

A evolucédo no setor espacial & perceptivel na
capacidade de exploracdo, no desenvolvimento de
novas tecnologias para satélites, nas legislagbes, na
quantidade e na maturidade dos players, mas tam-
bém no nimero de objetos em 6rbita, o qual € major-
itariamente lixo orbital [1].

Tecnicamente, denominado por detritos
espaciais (Space Debris ou Orbital Debris), em suma,
sdo objetos espaciais em orbita ndo funcionais,
segmentados principalmente em fragmentos de
satélites e em pedacos de veiculos langadores [2].

O expressivo crescimento desses objetos e
sua alta densidade especialmente em orbita baixa
(Low-Earth Orbit - LEQO) tem alarmado agéncias e
orgaos reguladores, haja vista o possivel fenébmeno,
conhecido como sindrome de Kessler.

Donald Kessler, pesquisador aposentado da
agéncia espacial americana (National Aeronautics
and Space Administration — NASA), hipotetizou
ainda em 1978 que a densidade de objetos
espaciais em Orbita poderia ser tdo grande, que
colisdes envolvendo ativos funcionais e lixo espacial
aconteceriam em efeito cascata, isto &, sucessivas
colisbes produziriam tantos detritos que n&o haveria
mais a viabilidade de operar satélites nem de fazer
viagens orbitais [3].

Esse potencial cataclismo espacial é uma
ameaca real, principalmente depois de testes bélicos,
colisbes e alertas de evacuacao da Estacdo Espacial
Internacional (EEI). A fim de evita-lo, programas rel-
ativos ao lixo espacial estdo presentes no cotidiano
das principais organizagbes que operam o espaco.
Desde tecnologias de deteccao, monitoramento e re-
mogao a algoritmos para prevencéo de colisdo entre
objetos espaciais sado estudados, desenvolvidos e
utilizados a fim de preservar a sustentabilidade es-
pacial e garantir a seguranca dos ativos em orbita
[4].

O Brasil ainda € incipiente nas tecnologias
nacionais implementadas para auxiliar o tomador de
decisdo sobre as possiveis praticas a serem adota-
das no planejamento em ambiente aeroespacial no
caso de reconhecimento de ameacas e do calculo da
probabilidade de colisdo orbital.

Quanto ao Brasil, cabe a responsabilidade
sobre o monitoramento e a gestdo de 21 ativos em
orbita, estando, dos 16 satélites operacionais em
orbita, 10 (63%) em orbita geoestacionaria (Geosta-
tionary Orbit - GEO) e, dos 5 satélites ndo operacio-
nais em orbita, 3 (60%) também em GEO.

Nesse contexto, o presente trabalho tem por
objetivo iniciar o desenvolvolvimento de um algorit-
mo nacional com o propésito de auxiliar o operador
dos satélites brasileiros na prevencao de colisdo com
outros objetos espaciais. Os resultados preliminares
ja permitem identificar a importancia de continuados

estudos na area da mecanica orbital, fruto dos efei-
tos de corpos celestes, radiagdo solar e atmosfera
terrestre que impactam na predicdo da propagacéo
da orbita dos satélites artificiais.

Il - PROBLEMAS DE PESQUISA

A gestao de ativos espaciais costuma estar
associada a controlabilidade do objeto. No caso do
lixo orbital, n&o existe viabilidade para controle orbi-
tal, cabendo aos satélites operantes e as estacoes
espaciais a execugao de manobras orbitais evasivas
no intuito de evitar danos.

O planejamento dessas manobras é origina-
do por um alerta de risco e por indices de gravidade
e urgéncia, os quais costumam ser a probabilidade
de colisdo e o possivel tempo em que ela se dara.

Em contrapartida, existem diversas dificulda-
des para reconhecer e mensurar o risco de colisdo.
O processo de deteccéo de objetos € endogeno a
erro, em virtude da alta velocidade orbital, do brilho,
da altitude, do tamanho e das incertezas do movi-
mento e dos telescopios, o que restringe os catalo-
gos internacionais a objetos com dimenséo principal
maior que 10 cm [5].

Ademais, também existem incertezas nas
metodologias de propagacéo orbital, o que multipli-
cam o erro, limitando o estudo de cenarios a longo
prazo, além das metodologias estatisticas para mo-
delar objetos com dimenséo principal menor que 10
cm [6-7].

Em outra 6tica, a situagdo problematica tam-
bém é complexa no que tange ao numero de objetos
estudados. Em fevereiro de 2018, estavam catalo-
gados aproximadamente 43 mil objetos com tama-
nho acima de 10 cm, estando 19 mil ainda em 6rbita,
como pode ser observado na Fig.1 [8].

Segmentados em cargas pagas, isto &,
satélites (payloads), pedacos de foguetes (rocket
bodies) e fragmentos (debris), observa-se que, em
orbita, 75% dos objetos s&o classificados como lixo
espacial. Porém, quando é adicionado a parcela dos
satélites que estainoperante, estima-se que 94% dos
objetos em 6rbita s&o lixo orbital, 0 que tem gerado
um grande alarme entre as principais poténcias e
entidades internacionais regulamentadoras [9].

No que tange a orbita, a mais populosa € a
orbita LEO, isto &, altitude de até 2000 km e periodo
meédio de 90 minutos, sediando os objetos mais ve-
lozes e sendo principalmente explorada por satélites
de comunicagéo e pela EEI.
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Figura 1 — Segmentacéo dos objetos catalogados [8].



Por outro lado, como observado na Fig. 2, no
critério proximidade, numa ordem até 500 km, a ér-
bita GEO é aquela com maior nimero de ameacas,
sendo a regido “a” os satélites com inclinagéo proxi-
mas a zero, isto &, plano préximo ao Plano do Equa-
dor, e a regido “b” os com inclinacao diferente de
zero, mas também em regime geossincrono.
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Figura 2 — Crescimento do nimero de ameacas a satélites bra-
sileiros em func¢éo da distancia critica de coliséo [8].

Ainda no contexto das orbitas, uma das prin-
cipais dificuldades para analise das colisdes & fazer
a propagacao de cada o6rbita. Efeitos na gravidade,
em virtude do formato irregular da superficie terres-
tre, efeitos da radiagéo césmica e da forca de arrasto
atmosférica séo fatores que geram erro no estudo de
cenarios futuros [10].

Além dos erros de entrada e de propagacéo,
o proprio critério de alarme de colisdo é regulamen-
tado por cada nagéo, ndo existindo ainda um comum
acordo ou uma legislacéo internacional.

Ill - ALGORITMOS DE COLISAO

A fim de apresentar o estado da arte dos
tépicos necessarios para plena compreensado das
técnicas abordadas na construgéo do algoritmo em
desenvolvimento, segue uma discusséo sobre os al-
goritmos utilizados nas analises de colis&o.

A. Volume de controle

Na literatura, sdo apresentadas trés principais
abordagens para algoritmos que fazem a analise
de colisées. No inicio desse campo de estudo, a
técnica dominante era a conhecida como Volume
de Controle. Ela toma por base a utilizagdo de um
volume de controle em torno do objeto em estudo
(keep-out volume ou exclusion volume), que, em
caso de violagao por outro objeto, emite alarme de
possivel colisdo.

Assim, nessa primeira abordagem, a meto-
dologia de estudo para possiveis colisdes € a analise
da viabilidade da interse¢&o dos invélucros dos obje-
tos espaciais. Um exemplo de volume de controle é
apresentado na Fig. 3 para fins elucidativos [11-12].

Figura 3 — Volume de controle em torno de um objeto espacial
[11].

As principais vantagens desse método séo
a facilidade da sua modelagem e a simplicidade do
seu conceito, especialmente no caso de objetos si-
métricos.

Em contraposicéo, ndo existe uma legislacao
internacional sobre a dimens&o do volume, o que
pode culminar num alto numero de alarmes falsos.
Ademais, para superficies complexas, o custo com-
putacional pode inviabilizar o seu uso [11].

B. Estatistico

A segunda abordagem existente € a de cunho
estatistico. Ainda é uma abordagem pouco utilizada
na literatura, porém é vantajosa ao trabalhar com a
inclusdo e subsequente tratamento probabilistico de
objetos menores que 10 cm, além da formulacéo de
modelos evolutivos, o que permite a variagdo do nu-
mero de elementos em o6rbita € o estudo de um ce-
nario pos-colisao.

O lado negativo desta abordagem também
esta notratamento estatistico. As Funcdes Densidade
de Probabilidade (Probability Density Function -
PDF) sdo baseadas em parametros orbitais, como
a anomalia verdadeira, isto é, a posi¢cdo do satélite
em sua propria 6rbita. Porém, ao gerar uma PDF
com inumeras medi¢cdes de um parametro orbital,
ndo existe ainda um teste estatistico na literatura
que valide a utilizagdo dessa amostra, como néo
enviesada [13-14].

A metodologia estatistica ja € empregada por
meio da PDF da anomalia verdadeira de cada satéli-
te, comparando-o, para um certo intervalo de tempo
e de confianga, a fim de validar e estimar a existéncia
de intersecdes das anomalias verdadeiras.

C. Vetor Posicao

O terceiro e mais utilizado método € baseado
na operagdo com vetores de posicdo com matrizes
de covariancia dos erros. Com essas informagdes,
os parametros para analise do risco, como distancia
critica ou tempo critico de passagem entre os
objetos, conhecido na literatura como time of closest
approach (TCA), podem ser calculados, haja vista
que, nessa abordagem, a probabilidade de coliséo
costuma ser definida, como a probabilidade de a
distancia entre dois objetos ser a estimada como
menor que um limite aceitavel [11; 15-16].



A abordagem com os vetores de posicéo € a
mais versatil por depender exclusivamente dos pa-
rametros orbitais. Com isso, a modelagem do pro-
blema e o equacionamento da mecanica orbital pos-
suem diversas abordagens.

Apesar de inicialmente possuir um custo
computacional maior por necessitar de diferentes
sistemas de coordenadas, a literatura registra uma
série de transformagdes com fungdes analiticas, que
pode reduzir o problema a duas ou a uma dimenséo.

Por outro lado, essa abordagem néo conside-
ra a diferenga no tamanho dos objetos, além de ser
extremamente sensivel as incertezas das mediges
dos dados de entrada e as covariancias dos erros.

Em suma, esses algoritmos sdo baseados
em modelos matematicos consagrados pela meca-
nica orbital, bem descritos em [18].

A fim de apresentar o algoritmo deste tra-
balho, a seguir sdo descritas as etapas de seu de-
senvolvimento, desde a arquitetura funcional até a
discussao das decisdes tomadas no processo de de-
senvolvimento.

IV- METODOLOGIA

Em resumo, o desenvolvimento do algorit-
mo é dividido em quatro fases, leitura e filtragem
dos dados, propagacao orbital, reconhecimento de
zonas de conjuncéo e andlise de colisdo.

A. Leitura e Filtragem dos dados

A primeira consiste na fase de leitura e
tratamento dos dados. Como observado na Fig.
4, recebe-se os dados de entrada, que sdo os
parédmetros orbitais de cada objeto em orbita em
formato Two-Line Element set (TLE) e a informacéao
de qual é o objeto principal da analise, tendo como
saida para préxima fase as informacdes filtradas.

Na leitura de dados, em fevereiro de 2018,
existiam em torno de 19 mil objetos, como apresen-
tado no grafico da Fig.1.

Os principais parametros para cada um dos
objetos estdo na TLE, sendo necessaria uma captu-
ra cuidadosa, em virtude das diversas formas de re-
gistro para cada elemento, somado a um tratamento
atencioso das unidades e da ordem de grandeza de
cada informacéo.

E valido ressaltar que organizacées como
a SpaceTrack [8] semanalmente disponibilizam
atualizacdes das TLEs.

Na leitura dos dados em formato de texto,
o algoritmo ja faz a leitura e tratamento, pondo-os
em uma estrutura de dados do tipo lista encadeada
dupla (deque) a fim de facilitar a busca em duas dire-
¢des na estrutura.

Cada elemento do deque é constituido de um
ponteiro para os elementos anterior e proximo, mas

também de uma estrutura, a qual contém o nome do
objeto, informagdes de catalogos internacionais e os
parametros orbitais.
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Figura 4 — Arquitetura funcional do algoritmo.

Nesse ponto, o deque passa por dois filtros a
fim de reduzir o esforco computacional. A ideia do fil-
tro é respaldada no fato de que nem todos os objetos
em orbita sdo ameacgas ao seu objeto principal, haja
vista restricbes geométrica e temporal das érbitas,
as quais nao permitem a intersecao orbital em um
dado intervalo de tempo [17].

O primeiro filtro € conhecido como Filtro do
Perigeu-Apogeu, representado em (1). Sejam P o
maior do perigeu das orbitas do objeto principal e
da potencial ameaca (objeto secundario), A o menor
apogeu das orbitas e Dmin a distancia limite de se-
guranca para nao se emitir um alerta de seguranca:

P —A>Dmin

Caso a inequacéo de (1) seja valida, o obje-
to ndo é uma ameaca. Em caso negativo, um teste
mais acurado deve ser realizado.

O segundo filtro € conhecido como o Filtro
das Coordenadas. Previamente, define-se Distancia
de Seguranca (Dseg), como a distancia garantido-
ra de que o objeto ndo chegara a distancia de risco
aceitavel (Dmin), definida no primeiro filtro, dada sua
velocidade, antes da préxima propagacéao orbital.

O filtro de fato consiste em analisar se para
cada coordenada (x, y e z), a distancia di € maior que
a Distancia de Seguranga, como mostrado em (2):

di>Dseg,i=x,y,z

Dessa forma, é necessario calcular a Distan-
cia de Seguranca e as posi¢des iniciais em um siste-
ma de coordenadas cartesianas, fazendo posterior-
mente uma comparacéo das trés coordenadas com
a Distancia de Seguranca.

Caso a inequacdo do segundo filtro seja
valida, o objeto cai no critério do filtro, ndo se
tornando mais ameaca. Caso negativo, os objetos
que continuaram classificados como ameacas
potenciais depois dos filtros sdo postos em um novo
deque e encaminhados a segunda fase do algoritmo
com propésito de terem suas érbitas propagadas.



B. Propagacao Orbital

Para cada objeto do deque filtrado, a
segunda fase basicamente propaga a préxima érbita.
Metodologias existentes como a J2 ja consideram
a perturbacdo gravitacional em despeito as
irregularidades na superficie terrestre. A metodologia
Simplified General Perturbations (SGP4), além dos
efeitos da irregularidade terrestre na gravidade,
considera os efeitos na gravidade de corpos, como
Sol e Lua, e efeitos de arrasto e radiagcdo cosmica,
sempre focando para corpos em orbita baixa com
periodo menor que 225 minutos [7].

Ja a metodologia Simplified Deep Space
Perturbations (SDP4), a qual é semelhante a SGP4,
é direcionada a objetos com periodos maiores que
225 minutos. O algoritmo a ser desenvolvido neste
trabalho agrega os métodos SGP4 e SDP4, sendo
utilizado cada método de acordo com seus requisitos.

A implementacdo da metodologia SGP4 esta
sendo feita em acordo com o equacionamento clas-
sico, haja vista as informacdes da TLE serem trata-
das por uma metodologia Unica com base no modelo
tedrico, o que garante a validade e a maxima acura-
cia nos resultados [18].

Inicialmente, séo calculadas as constantes
necessarias, lidos os paradmetros orbitais basicos,
sendo seguidas pelos efeitos de correcdo da grav-
idade, em virtude do formato irregular terrestre, do
arrasto e dos erros decorrentes do longo tempo em
orbita.

Em seguida, a Equacao Diferencial de Kepler
para excentricidade e argumento do perigeu é re-
solvida numericamente com técnicas de recorréncia,
sendo a implementacao concluida apés o equacio-
namento dos vetores que fornecem as posicdes e as
velocidades para cada coordenada cartesiana.

Sem duvida, a atengéo deve estar focada na
implementagdo do longo equacionamento do mod-
elo matematico, assim como na solugéo da equacgéo
diferencial.

A mesma estrutura € empregada para a met-
odologia SDP4, existindo sim diferengas na modela-
gem matematica, mas concentradas no uso de um
coeficiente de arrasto derivado e na incluséo dos
efeitos gravitacionais de outros corpos, como Sol e
Lua, além dos efeitos da imprecisdo causadas por
longas orbitas.

C. Localizacao de Zonas de Conjungao

Feita a propagacdo orbital, para cada
laco iterativo, a terceira fase passa a procurar a
localizagéo das zonas onde existe possibilidade de
um encontro, as chamadas zonas de conjuncéo,
ilustradas na Fig. 5, onde os tracejados representam
a propagacao orbital de 3 objetos distintos.

Como a colisdo entre dois objetos s6 ocorrera

no local na interse¢do das orbitas, o algoritmo faz
uma comparagao entre a distancia cartesiana e a
Distancia de Seguranca para analisar em cada lago
iterativo a existéncia de zona de conjungéo.

Assim, para a proxima parte, s&o passados
para cada objeto, um deque com as coordenadas e
o tempo de cada zona de conjunc¢éo dos pares de
potenciais objetos a colidir.

Zonade
Conjungdo

Figura 5 — llustragéo de uma zona de conjungéo.

D. Analise da Potencialidade da Colisdao

Por fim, na quarta funcionalidade, para cada
zona localizada, uma rotina mais acurada faz o cal-
culo da probabilidade de colisédo e a analise da sua
viabilidade, oferecendo como resultado os potenciais
pares de colisdo com as coordenadas e o tempo
mais provaveis de ocorréncia.

O tratamento matematico para desenvolvi-
mento do calculo da probabilidade de colisdo tem
ampla discusséo na literatura, podendo ser encon-
tradas em [7;11;15-16;17;19-20].

Inicialmente respaldado no tratamento veto-
rial do movimento relativo, a distancia relativa entre
0s objetos principal e secundario € analisada a cada
iteragdo, sendo o erro inerente das medidas conside-
rado por meio de matrizes de covariancia.

Aformulagéo classica e mais comum entre as
presentes na literatura para calculo da probabilidade
de colisdo pode ser observada em [20].

Dada a probabilidade de coliséo, a distancia
critica, os objetos envolvidos, as coordenadas € o
tempo do possivel evento, o algoritmo passa a ava-
liar a potencial colisdo, assim como a sua urgéncia e
relevancia, sendo os critérios definidos pelo usuario.

Reconhecida e analisada a potencialidade da
colisdo, o algoritmo automaticamente propde novas
posicdes orbitais com base em uma esfera centrada
na posicéo da colisdo e com raio igual a Distancia
Limite de Seguranga oferecida pelo usuario.

Assim, para cada possivel nova posicédo
orbital, o algoritmo devera verificar qual seria o
reposicionamento de minimo custo, ao considerar
como critérios a probabilidade de novas colisdes,
o tempo para colidir, a distancia a ser percorrida na



manobra orbital, além do consumo de combustivel.
IV - RESULTADOS ESPERADOS

Tomando-se o SGDC 1 como exemplo, apés
o processo de filtragem, apenas 413 objetos, o que
corresponde a 2,5% dos objetos em 6rbita, continua-
riam exigindo estudo mais acurado sobre a possibili-
dade de coliséo.

Sendo mais generalista na observacado, os
filtros ja se mostraram mais consistentes para orbi-
ta GEO, pois variagdes na Distancia Limite de Se-
guranga ndo variaram o numero de ameagas, como
exibido na Fig. 2.

Da mesma forma, o filtro se mostrou extre-
mamente eficiente para objetos solidos, em virtude
de que a determinacdo da Distancia de Seguranca
tem um grande poder seletor das ameacas.

Quanto a propagacéo orbital, a metodologia
SGP4 e SDP4 possuem limitagdes para o calculo da
incerteza no método. Entretanto, como o modelo im-
plementado é o classico utilizado por grandes agén-
cias, como a NASA, estudos estdo em andamento
para determinar o horizonte temporal valido de estu-
do.

Com o reconhecimento de zonas de conjun-
¢ao, além de reducéo do custo computacional, o di-
recionamento as regides que efetivamente sdo mais
carentes de atencao reduz os resultados falsos posi-
tivos, assim como evita os falsos negativos.

Como a operagdo brasileira esta
prioritariamente em orbita GEO, as conjuncgdes
devem estar concentradas em grandes altitudes com
objetos em érbita eliptica alta (Highly Elliptical Orbit -
HEO), ou seja, baixo perigeu e grande apogeu.

Quanto a analise de colisdo, enquanto néo
ha uma legislacéo nacional, os parametros de alerta
de colisdo da Forgca Aérea Americana estdo sendo
utilizados.

Para as potenciais colisdes, o par de objetos,
as coordenadas e momento do possivel encontro,
assim como a posi¢cao de menor custo de reposi-
cionamento serdo automaticamente informadas ao
tomador de gestao a fim de corroborar com a segu-
ranca dos ativos espaciais brasileiros.

VI - CONCLUSAO

O panorama espacial ndo permite mais que
as nacdes esperem a limpeza promovida por forgas
naturais. Entretanto, enquanto as novas tecnologias
nao livram o espaco de sua principal ameacga, o lixo
espacial, as nagcdes devem utilizar seus meios para
garantir a seguranca de seus ativos espaciais.

Um  algoritmo nacional estd em
desenvolvimento para fazer a andlise de possiveis
colisbes entre objetos espaciais. Partindo da leitura
dos parametros orbitais, passando por uma série de

filtros e técnicas para reduzir o custo computacional
e para obter mais preciséo na analise, um algoritmo
com base na posicéo orbital de cada objeto e na
covariancia relativa dos erros das posic¢des é utilizado
para calcular e avaliar a probabilidade de coliséo.

Com a utilizagdo futura de algoritmos na-
cionais nos centros de gestdo de ativos espaciais,
o Brasil passara a ndo depender de tecnologias es-
trangeiras para fazer a vigilancia e a projecéo da se-
guranca de seus satélites.

Quanto ao algoritmo, apesar do grande nu-
mero de objetos no cenario, espera-se que uma ma-
quina comum seja capaz de executa-lo, valendo-se
primeiramente da eficacia dos filtros.

Ainda que o COMAE possua ferramentas
para este tipo de tomada de deciséo o trabalho atual
nao so6 permitira a comparacao dos resultados espe-
rados, mas abrira uma linha de pesquisa e busca-
ra promover a ampliacdo do horizonte temporal, no
intuito de possibilitar o aumento da seguranga das
operacbes satelitais nacionais.

REFERENCIAS

[1]1 LEE, M. H.; MIN, C. O.; KIM, Y. S,, LEE, D. W,
CHO, K. R. Analysis of population damage by
space debris upon collision with Earth based on
the reverse geocoding method. Aerospace Scien-
ce and Technology, v. 50, p. 139-148, 2016.

[2] CHEN, S. The Space Debris Problem. Asian
Perspective, v. 35, p. 537-558, 2011.

[31 KESSLER, D. J.; COUR-PALAIS, B. G. Collision
frequency of artificial satellites - The creation of a
debris belt. Journal of Geophysical Research, v. 83,
n. A6, p. 2637-2646, 1978.

[4] BRAUN, V.; FLOHRER, T.; KRAG, H.; MERZ, K.;
LEMMENS, S.; BASTIDA VIRGILI, B.; FUNKE, Q.
Operational support to collision avoidance acti-
vities by ESA’s space debris office. CEAS Space
Journal, v. 8, n. 3, p. 177-189, 2016.

[5] SCHILDKNECHT, T. Optical surveys for space
debris. The Astronomy and Astrophysics Review, v.
14, n. 1, p. 41-111, 2007.

[6] MIURA, N. Z. Comparison and Design of Sim-
plified General Perturbation Models (SGP4) and
Code for Nasa Johnson Space Center. Climate
Change 2013 - The Physical Science Basis. Faculty
of California Polytechnic State University, 2009.

[7] LIN, M.; XU, M.; FU, X. A parallel algorithm for
the initial screening of space debris collisions
prediction using the SGP4/SDP4 models and
GPU acceleration. Advances in Space Research, v.



59, n. 9, p. 2398-2406, 2017.

[8] SPACE-TRACK. Satellite Catalog. Space-Track.
org. Disponivel em < https://www.space-track.org/#/
catalog >. Acesso em 11 mar. 2018.

[9]1 LEWIS, H. Perigo em érbita: o avango do prob-
lema do lixo espacial. BBC Brasil. 2015. Disponivel
em
<http://www.bbc.com/portuguese/noti-
cias/2015/08/150806_lixo_espacial_ab >. Acesso
em 07 fev. 2018.

[10] COYLE, D. B.; STYSLEY, P. R.; MCGARRY, J.
F.; HULL, S. M.; GETZANDANNER, K. M.; YOUNG,
P. Adapting a Ground-Based Laser Ranging Sys-
tem at NASA-GSFC for Identification and Tra-
cking of Orbital Debris. In: Laser Radar Technology
and Applications XVIII, v. 8731, n. OF, 2013.

[11] PATERA, R. P. General Method for Calculating
Satellite Collision Probability. Journal of Guidance,
Control and Dynamics, v. 24, n. 4, p. 716-722, 2001.

[12] KLINKRAD, H. Collision risk analysis for low
Earth orbits. Advances in Space Research, v. 13, n.
8, p. 177-186, 1993.

[13] KAUSHIK, A. S. A statistical comparison be-
tween Gibbs and Herrick-Gibbs orbit determina-
tion methods. Texas A&M University, 2016.

[14] DOLADO-PEREZ, J. C.; PARDINI, C,;
ANSELMO, L. Review of uncertainty sources
affecting the long-term predictions of space
debris evolutionary models. Acta Astronautica, v.
113, p. 51-65, 2015.

[15] AKELLA, M. R.; ALFRIEND, K. T. Probability
of Collision Between Space Objects. Journal of
Guidance, Control and Dynamics, v. 23, n. 5, p. 769
- 772, 2000.

[16] XU, X.; XIONG, Y. A method for calculating
probability of collision between space objects.
Research in Astronomy and Astrophysics, v. 14, n. 5,
p. 601-609, 2014.

[17] HOOTS, F. R; CRAWFORD, L. L.; ROEHRICH,
R. L. An analytic method to determine future
close approaches between satellites. In: Celestial
Mechanics, v. 33, p. 143-158, 1984.

[18] HOOTS, F. R.; ROEHRICH, R. L.; KELSO, T. S.
Spacetrack Report No. 3 - Models for Propagation
of NORAD Elements Sets. Spacetrack Report, v. 3,
p. 91, 1980. Disponivel em < http://celestrak.com/
NORAD/documentation/spacetrk.pdf >. Acesso em:

16 abr. 2016.

[19] PETIT, A.; LEMAITRE, A. The impact of the at-
mospheric model and of the space weather data
on the dynamics of clouds of space debris. Ad-
vances in Space Research, v. 57, n. 11, p. 2245
2258, 2016.

[20] ALFANO, S. Satellite Collision Probability
Enhancements. Journal of Guidance, Control, and
Dynamics, v. 29, n. 3, p. 588-592, 2006.



