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"(...) Nesse ponto, assim me parece, estd a melhor resposta para os mediocres e
mesguinhos que estdo sempre perguntando qual é a utilidade da ciéncia. Num desses
comentarios miticos de autoria incerta, conta-se que perguntaram a Michael Faraday qual
eraautilidade daciéncia. ‘Meu senhor’, respondeu Faraday. ‘Qual é a utilidade de um
recém-nascido? O que Faraday (ou Benjamin Franklin, ou quem quer que sgja)
obviamente queria dizer € que um bebé talvez ndo tenha nenhuma utilidade no presente,
mas tem grande potencial para o futuro. Agora gosto de pensar que ele quis também dizer
outra coisa: qua € a utilidade de p6r um bebé no mundo, se a Unica coisa que ele faz com a
sua vida € apenas trabal har para continuar a viver? Se tudo é julgado pelo seu grau de
‘utilidade’ — isto €, se é Util para nos manter vivos —, ficamos diante de uma circul aridade
fatil. Deve haver algum valor adicional. Pelo menos uma parte da vida deveria ser dedicada
aviver essavida, e ndo apenas a trabalhar paraimpedir o seu fim. E assim que justificamos
corretamente o uso do dinheiro dos contribuintes para promover as artes. E uma das
justificagdes apropriadamente of erecidas para conservar espécies raras e bel as edificacoes.
E aresposta que damos aquel es barbaros para quem os el efantes selvagens e as casas
histéricas s6 deviam ser preservados se ‘ compensassem o custo’. Com a ciéncia acontece o
mesmo. E claro que a ciéncia compensa o seu custo; € claro que ela é (itil. Mas elando é so
isso. (...)"

Dawkins, R. O anestésico da familiaridade. In:
Desvendando o arco-iris: ciéncia, ilusdo e
encantamento. S&o Paulo: Companhia das L etras, 2000.
Cap. 1, p. 22-23.
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RESUMO

Este trabalho apresenta uma andlise de missdes espaciais atraves do desenvolvimento de
um programa computacional para o calculo de manobras aerodindmicas e das manobras
propulsivas necessarias para sua implementacdo. Além do desenvolvimento numérico,
um estudo analitico contempla a realizaco da fase aeroassistida deste tipo de manobra.
Nessa andlise, estdo incluidos um estudo dos limites térmicos associados com a
passagem de um veiculo pela atmosfera e outro sobre a andlise dos erros associados.
Diversas simulagbes de manobras aerodindmicas sdo redlizadas e comparadas com
mudancas orbitais desenvolvidas fora da atmosfera. Conclui-se que se trata de um
problema extremamente dependente das condi¢fes iniciais e que cada missdo merece
uma andlise individual cuidadosa. Além disso, os resultados oriundos da formulagdo
analitica mostram-se em comum acordo com os resultados numéricos nas camadas mais
atas da atmosfera terrestre.



STUDY OF ORBITAL TRANSFERSWITH AEROASSISTED MANEUVERS

ABSTRACT

This work presents an analysis of space missions through the development of a software
package for the calculation of aerodynamic maneuvers and of the required thrust
maneuvers for their implementation. Besides the numerical development, an analytical
study contemplates the accomplishment of the aeroassisted phase of this maneuver type.
This analysis includes a study of the therma limits associated with a vehicle passage
through the atmosphere as well as an analysis of the associated errors. Several
simulations of aerodynamic maneuvers are carried out and compared with orbital
changes accomplished outside of the atmosphere. Among the conclusions, it is shown
that the problem is extremely sensitive to the initia conditions and each mission
deserves a careful individual analysis. Finally, the results obtained from the analytical
formulation are shown to be in agreement with the numerical results for the upper layers
of the terrestrial atmosphere.
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CAPITULO 1

INTRODUCAO

A capacitacdo de missOes de baixo custo para transferéncias entre orbitas terrestres,
transferéncias entre Orbitas com objetivos mais longinquos no Sistema Solar e o resgate
de veiculos espaciais para reaproveitamento pode facilitar a exploracdo espacia. A
expressdo ‘baixo custo’ se refere ao orgamento da missdo e nele estdo incluidos estudos
relacionados com o consumo de combustivel e necessidade de protecdo térmica. A
capacidade atual é muito limitada pela quantidade excessiva de propelente necesséria
para lancar e transportar cargas no espaco. Essa situacdo motivou o desenvolvimento de
técnicas para a realizagdo de manobras orbitais utilizando forgas naturais, substituindo,

pelo menos em parte, as forgas propulsivas.

Varios métodos de controle de veiculos atravessando a atmosfera vém sendo estudados
para assegurar a manutencdo da desaceleracdo e do aquecimento desses veiculos dentro
de limites previamente definidos e, também, a sua chegada ao destino desgjado €.g.
ponto de pouso). As manobras que utilizam a atmosfera para modificar a velocidade de
um veiculo espacia sd0 conhecidas como manobras aeroassistidas. Nesse tipo de
manobra, a atmosfera tem a funcdo de aterar a velocidade do veiculo, provocando,
assim, uma transferéncia orbital que pode ser co-planar ou ndo. Em alguns casos, como
na reentrada atmosférica, 0 objetivo pode ser atingir um ponto na superficie do planeta,
sendo necessario atravessar a atmosfera de forma a ndo comprometer a integrabilidade

fisica do veiculo.

Desde os trabalhos pioneiros do inicio da década de 1960, tem estado estabelecido que
um ganho substancial em consumo de combustivel poderia ser acangado langando-se
mao de forgas aerodinamicas combinadas com forcas propulsivas, com o objetivo de
provocar uma mudanca de plano na orbita de um veiculo em torno da Terra. Essa

manobra, que em principio pode ser realizada nas vizinhancas de qualquer planeta com
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atmosfera, é usuamente chamada de mudanca de plano sinergética e faz parte das

transferéncias orbitais atmosféricas.

A técnica de manobras aeroassistidas foi demonstrada pela primeira vez no veréo
setentrional de 1993, durante os uUltimos meses da missdo Magalhdes (Magellan) ao
planeta Vénus. Essas manobras permitiram ao veiculo espacial diminuir o raio de sua
Orbita sem gastar combustivel, utilizando-se do arrasto provocado pela atmosfera

venusiana

Exemplos de aplicacdes dos conceitos de voo relacionados com manobras aeroassistidas
incluem misseis balisticos, capsulas espaciais, veiculos que retornam das missoes
lunares (e.g. Apollo) e os Onibus espaciais. Outras aplicagdes mais recentes dizem
respeito a veiculos que necessitam de transferéncias para Orbitas préximas (aeroassisted
orbital transfer vehicles — AOTV) e a missdes com destino a planetas externos com

amosfera.

Um dos experimentos mais recentes que contemplaram a técnica de manobras
aeroassistidas foi a sonda americana Mars Global Surveyor - MGS. Ela sofreu os efeitos
da atmosfera marciana sobre a sua orbita de setembro de 1998 a fevereiro de 1999.
Durante esses cinco meses, a MGS atravessou a atmosfera superior marciana e
aproveitou-se da resisténcia do ar para modificar gradualmente o tamanho de sua orbita.
O objetivo era diminuir o periodo orbital de 11,6 horas para algo em torno de duas

horas.

1.1 Motivacao

O estudo de manobras aeroassistidas possibilita 0 desenvolvimento de tecnologias para

exploracdo in situ de superficies e atmosferas planetérias.
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A consequiéncia inevitavel de uma manobra aeroassistida é provocar uma reducéo de
energia orbital. Em uma transferéncia orbital, a utilizacdo deste tipo de manobra se
torna interessante quando resulta em uma mudanca de Orbita desgjada. Uma ou mais
manobras propulsivas podem ser aplicadas para atingir o objetivo final, porém, a
vantagem em utilizar a atmosfera estd na economia de combustivel em comparagdo com
uma manobra totalmente propulsiva equivalente. De fato, segundo Miele (1996), a
economia de combustivel para uma transferéncia aeroassistida planar ou quase-planar
entre uma Orbita geoestacion&ria e uma orbita baixa, por exemplo, pode chegar a 60%

do combustivel que seria gasto por uma transferéncia de Hohmann equivalente.

Por outro lado, a trajetéria atmosférica de um veiculo com sustentacdo deve estar
continuamente sob controle para garantir que ele acance seu objetivo final e ndo exceda
os limites de aguecimento. Variagdes na densidade atmosférica, massa do veiculo,
coeficientes aerodin@micos, parametros fisicos e condigdes iniciais sdo 0s principais
responsaveis por desvios de trgetdrias desgadas para veiculos com sustentacdo

entrando na atmosfera.

1.2 Revisdo Bibliogr afica

Entre os anos de 1964 e 1968, a NASA passou a pensar mais seriamente sobre uma
missdo tripulada ao planeta Marte como 0 passo seguinte ao programa Apollo, que
estava em desenvolvimento e levaria alguns homens a Lua e os traria de volta
Minimizar a massa de um veiculo colocado em orbita em torno de Marte era uma das
questdes principais do projeto Walberg, 1985). Assm, o aproveitamento do arrasto
aerodindmico como redutor de velocidade para propiciar a captura do veiculo pelo
planeta vermelho foi amplamente estudado e demonstrou uma economia t&o

significativa de combustivel que se tornou essencia ao projeto.

Entretanto, as missdes tripuladas a Marte mostraram outras dificuldades tecnoldgicas

intransponivels a época, fazendo com que o0 interesse em missdes planetarias



atmosféricas diminuisse, enquanto crescia a énfase em missdes planetérias ndo

tripuladas.

A maioria dos estudos iniciais sobre esse assunto era constituida, essencialmente, por
andlises de trgjetorias descritas por pontos de massa, nas quais o foco estava em definir
teoricamente uma mudanca de plano e as variaghes em velocidade necess&rias para
atingir essa mudanca de plano, sem se preocupar com as caracteristicas do veiculo
(Walberg, 1985).

Para trgjetorias balisticas de longo alcance, uma das fases mais dificeis do voo € a
reentrada na atmosfera, onde o aguecimento aerodindmico associado com as altas
velocidades de v6o € muito intenso. Allen e Eggers (1958) e Chapman (1959, 1960)
iniciaram os estudos sobre reentrada atmosférica fazendo uma andlise ssimplificada do
historico da desaceleracdo de veiculos, tais como misseis baisticos entrando na
atmosfera terrestre, com 0 objetivo de minimizar o aguecimento aerodindmico. Etkin
(1959) aplicou a teoria da estabilidade ao problema de dinémica de voo de aeronaves e
possibilitou, assim, sua extensdo para a area espacial. Loh (1960), por sua vez,
apresentou solugbes analiticas aproximadas para varios paréametros relacionados ao

problema termodindmico de reentrada atmosf érica.

Wingrove (1963) investigou os varios métodos de controle de veiculos manobraveis
atravessando uma atmosfera desenvolvidos até entdo e agrupou-0s em trés classes gerais
(referéncia, previsdo e forma fechada), de acordo com as suas vantagens/desvantagens

em relacdo a habilidade de manipularem-se as condic¢fes iniciais.

As eguacbes de movimento completas que governam a reentrada de um veiculo
considerado como um ponto de massa em uma atmosfera estacionaria e modelada
exponenciadmente, com coeficientes de arasto e de sustentagdo escolhidos
arbitrariamente em funcéo tanto da velocidade quanto da altitude foram solucionadas

por Shen (1963), com 0 uso de expansdes em série.



No inicio da década de 1960, Ruger (1964) apresentou um método aproximado para a
determinacdo do angulo critico de reentrada atmosférica, o qual define a mudanca entre
uma trajetoria do tipo balistica’ ou ricochete’ para uma determinada velocidade de

reentrada e um coeficiente de sustentagdo negativo constante.

Diversas técnicas, com diferentes nivels de complexidade, foram desenvolvidas durante
0s anos 50 e 60 para guiar um veiculo até o seu ponto de pouso na superficie de um
planeta com atmosfera. Nenhuma delas se mostrou ideal: ou apresentavam regides

limitadas de aplicacdo, ou necessitavam de muito esforgo computacional.

Durante a primeira metade da década de 1970, as pesquisas sobre missdes planetarias
aeroassistidas continuaram discretamente, com a maior parte delas sendo desenvolvida
na Europa. Em 1978, houve um grande ressurgimento de interesse associado a pesguisa
de missdes ndo tripuladas. A manobra de captura de um veiculo espacial por um planeta
utilizando-se da atmosfera e os conceitos associados ao veiculo propostos por esses
novos estudos eram muito similares aos desenvolvidos previamente nas investigacoes
de missBes tripuladas ao planeta Marte. O propdsito era provocar a entrada do veiculo
espacial na atmosfera planetaria com uma velocidade significativa, de tal forma que o
arrasto produzido gerasse uma diminuicdo de velocidade e encontrasse condicOes
razoaveis de saida atmosférica, atingindo-se, assim, a Orbita final desgjada em torno do
planeta. Seria necessario, ainda, disparar jatos antes e/ou depois da passagem pela
aimosfera para realizar correcOes orbitais, mas esses seriam menos intensos do que o

necessario caso a aimosfera ndo fosse aproveitada.

! Coeficiente de sustentago é nulo.

2 “Em umatrajetdria de ricochete (skip na maioria das referéncias ou bounce, um termo mais adequado),
o veiculo entra na atmosfera com velocidade de magnitude orbital e utiliza sua capacidade de sustentacdo
para provocar uma mudanca de direcdo. Ele é, entéo, ejetado da atmosfera e o arco de trajetéria seguinte é
Kepleriano.” Vinh (1981).



O atigo de Walberg (1985) sobre transferéncias orbitais aeroassistidas faz um
levantamento de 33 outros artigos e notas técnicas sobre mudancas de plano
acompanhadas tanto de forgas aerodindmicas, quanto propulsivas. E, no fina da década
de 80, Mease (1988) apresenta a situagdo do problema de otimizag&o de transferéncias
orbitais aeroassistidas, dando maior énfase aos principios fundamentais que

aumentaram o conhecimento a respeito.

A formulagdo analitica do problema de trgjetérias espaciais 6timas, sem considerar a
atmosfera, esta presente em Marec (1979). Afora livros como o de Vinh (1981), que
apresenta solucgdes analiticas para problemas simplificados, a maioria dos estudos sobre
o problema de manobras aeroassistidas considera métodos numeéricos de solugdo, como
0 de Yeo e Sng (1980), que tenta resolver esse problema comparando os resultados de
trés algoritmos de quasilinearizacdo, ou o estudo de Beiner (1987), que usa 0 Teorema
de Green para realizar uma reentrada sem mudanca de plano. A partir do final da década
de 1980, Calise (1988), Hull et al. (1988a,b), Mease et al. (1988), Miele et al. (1988),
Cochran et d. (1994), Ma (1996) e Mishne et al. (1997) comecam a estudar as diversas
abordagens do problema étimo de mudanca de plano, utilizando-se da atmosfera através
de métodos de resolucdo analiticos ou semi-andliticos. Vinh e Ma (1990) e Ma et al.
(1997) apresentaram as equacdes variacionais dos elementos orbitais necessarias para o
clculo de trgetorias 6timas através de uma atmosfera esfericamente simétrica e

estética. Entretanto, para multiplas passagens a solucéo era ainda numeérica.

Até entdo, o problema de manobras aeroassistidas era resolvido separadamente da
necessidade de se aplicar manobras propulsivas. Os trabalhos de Vinh e Hanson (1985)
e Hanson (1989) mostraram que, considerando-se 0 problema de manobras espaciais e
aeroassistidas como um unico problema de otimizagdo, a variacdo em velocidade total

necessaria para realizar uma manobra de mudanca de plano pode ser reduzida.

O problema de encontrar solucBes analiticas para casos especificos de entrada

atmosférica continuou a ser estudado. Uma técnica aperfeicoada para obter solucdes



assintéticas de equagbes diferenciais ndo-lineares foi apresentada por Vinh e Kuo
(1997) e aplicada com sucesso a0 problema de avaliar a desaceleragcdo maxima de
veiculos espaciais durante a fase de entrada atmosférica. As solugdes encontradas
através dessa técnica sdo bastante acuradas quando aplicadas as equacOes de trgjetérias
de reentrada. As solucbes explicitas para trgetérias balisticas e de ricochete sdo
utilizadas para analisar os efeitos da velocidade inicia e do angulo de entrada sobre a

desacel eragdo maxima e sobre 0 aguecimento durante a reentrada.

As manobras aeroassistidas representam uma tecnologia aplicavel em vérias frentes. A
bibliografia a respeito contém demonstragdes de ganhos significativos quando da
consideracdo desse tipo de manobra, destacando-se o fato de ser utilizada em missdes
atuais. Apesar de serem realizadas com sucesso contemplando-se o conhecimento
tecnologico dos dias de hoje, as manobras aeroassistidas podem se tornar ainda mais
atrativas. Algoritmos de controle de bordo podem remover limitagdes atuais e o estudo
de condicOes ambientes e de desenhos adequados para veiculos em Orbitas finais a
baixas atitudes e pequenos periodos pode aumentar significativamente o potencial de

economia de combustivel.

Nesse contexto, 0 presente trabalho propde a andlise de missdes aeroassistidas através
do desenvolvimento de um programa computacional para o calculo de manobras que
venham a utilizar a atmosfera terrestre para realizar mudancas orbitais €/ou reentrada e
das manobras propulsivas necessarias. Além do desenvolvimento numérico, um estudo
analitico contempla a realizacdo de manobras aeroassistidas nas camadas mais dtas da
atmosfera. Nesta andlise, estéo incluidos um estudo dos limites térmicos associados com

a passagem de um veiculo pela atmosfera e outro sobre a andlise dos erros.

1.3 Organizagao

O primeiro capitulo é constituido por esta introducéo. No Capitulo 2, so definidos os
termos e parametros pertinentes ao problema de manobras aeroassistidas. O Capitulo 3

apresenta a formulacdo matematica envolvida na teoria de controle de manobras
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impulsivas e ndo-impulsivas, enquanto o Capitulo 4 mostra 0 equacionamento por trés
das transferéncias aeroassistidas e os primeiros resultados do programa de simulacéo
com coeficientes aerodindmicos constantes e varidveis. O Capitulo 5 inclui os
resultados de um estudo comparativo do consumo de combustivel para manobras com e
sem atmosfera. No Capitulo 6, € apresentada a formulag@o analitica relacionada com o
problema proposto. Os vinculos térmicos e dindmicos associados sdo considerados no
Capitulo 7 e no Capitulo 8 é feita uma analise dos erros associados com a simulacéo de
uma manobra aeroassistida completa. O Capitulo 9 descreve as conclusdes e as

perspectivas futuras deste trabal ho.



CAPITULO 2

DEFINICOES

A maioria dos problemas que envolvem manobras orbitais de satélites artificiais e
sondas espaciais procura uma solucdo 6tima em algum aspecto dentre todas as solucdes
de trajetdrias possiveis. Para voos espaciais no meio interplanetario, onde o veiculo esta
sujeito apenas as forcas gravitacionais das massas envolvidas e a forca propulsiva que
ele mesmo pode gerar, a extensa bibliografia a respeito cobre praticamente todos os
aspectos do problema. Entretanto, uma extensdo natural e bastante importante do
problema € o estudo de trgjetdrias otimas em vbéos atmosféricos como a revisao
bibliogréfica do Capitulo 1 demonstrou. Em qualquer missdo espacia, a fase
atmosférica representa o inicio e, muitas vezes, o final da trgetoria de v6o. Para um
veiculo em Orhita baixa, a fase atmosférica cobre toda a trajetéria. E para casos em que
uma mudanca de Orbita é necesséria, uma ou mais passagens pela atmosfera podem ter

importancia muito significativa no que concerne ao consumo de combustivel espacial.

O objetivo principal deste trabalho é lidar com esse problema de otimizacdo de
consumo de combustivel em transferéncias orbitais, incluindo mudancas de plano,

utilizando a atmosfera terrestre como redutor de energia orbital.

Um veiculo espacia deslocando-se em torno de um planeta estd sujeito a forga

gravitacional deste (mg), a forca dos seus propulsores (T ) sempre que estes estiverem

em operacio e aforca aerodinamica ( A) gerada pela interacio com a atmosfera (Figura
2.1). Outras perturbacOes de menor monta, como a acdo de outros corpos (Sol, Lua,
etc.), a pressdo de radiacdo, etc., em gera, podem ser desconsideradas. A forca
aerodinamica varia, entre outros fatores, com a localizagcéo do veiculo no espaco, sendo
maior quanto mais densa for a atmosfera do planeta. O problema de otimizagdo consiste
em controlar o veiculo através das forcas propulsivas e aerodindmicas, para leva-lo de

um estado inicial a um final de forma que a sua massa de combustivel no estado final
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sgja maximizada. Para resolver esse problema, algumas definicdes bésicas, feitas nos

topicos seguintes, tornam-se importantes.

NaFigura2.1, R corresponde & posicdo e V é a velocidade do veiculo. O sistema de
coordenadas é o Geocéntrico Inercial e os indices inferiores estdo relacionados com o0s

momentos inicial e final.

Mo, to

Fig. 2.1 — Representagcdo de uma trgjetoria de transferéncia para ilustrar as forcas que
atuam sobre o veiculo espacial.
FONTE: Vinh (1981, p.2).

2.1 Manobra Aeroassistida

Como o proprio nome sugere, Manobras Aeroassistidas s80 manobras orbitais
redlizadas dentro de uma atmosfera planetaria Essas manobras podem ser
acompanhadas ou ndo de propulsdo e podem ter objetivos corretivos (mudanca de érbita
ou de orientacdo), de variacdo da energia orbital ou de atravessar a aimosfera e atingir

um ponto de pouso na superficie do planeta.



A forca aerodindmica é uma forca dissipativa que tem o efeito de retirar energia do
sstema. Assm, de uma forma geral, qualquer manobra que incluir uma fase de
desaceleracdo pode substituir total ou parcialmente os propulsores pela passagem
através da atmosfera, economizando combustivel. Um veiculo que entra na atmosfera de
um planeta com velocidade orbital e se aproveita das suas caracteristicas aerodinamicas
(sustentacdo e€/ou arrasto) para efetuar uma mudanca orbital esta realizando uma

Manobra Aeroassistida.

S80 exemplos de manobras aeroassistidas manobras de aerocapture e aerobraking (os
termos em Inglés serdo mantidos ou por ndo existir paralelo na literatura em Portugués
ou por serem amplamente conhecidos, facilitando, assim, futuras pesquisas). Em uma
manobra de aerocapture a diminuicdo da velocidade do veiculo é alcancada através de
uma profunda passagem pela atmosfera, suficiente para transferi-lo de sua tragjetoria de
aproximagdo para uma orbita desejada em torno do planeta (i.e., o veiculo é capturado
pelo campo gravitacional do planeta). Segundo Walberg (1985), em uma manobra de
aerobraking, o veiculo é transferido de sua trgjetéria hiperbdlica de aproximacdo para
uma orbita bastante eliptica em torno do planeta através do acionamento de propul sores.
Essa orbita é, entdo, circularizada através de uma ou mais passagens pela atmosfera,
cada uma seguida de pequenos disparos de jatos corretivos no apogeu. Essas corregoes
tém como objetivo manter a atitude do perigeu baixa o suficiente para produzir o efeito

aerodinamico desgjado e necessariamente alta para evitar aquecimento demasiado.

As manobras aeroassistidas podem ser classificadas ainda como aeroglide ou
aerocruise. Nas primeiras, a fase aerodinamica acontece sem a presenca de jatos,
enquanto nas Ultimas, durante a fase aerodindmica, a velocidade do veiculo é mantida

constante, utilizando-se jatos para cancelar os efeitos do arrasto.

Em funcdo das caracteristicas do voo, tais como velocidade relativa a atmosfera, flight

path angle e angulo de ataque (Figura 2.2), a trgjetéria de um veiculo dentro da

atmosfera pode assumir perfis diferentes. O flight path angle g € o angulo formado entre
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a velocidade do veiculo relativa a Terra e a sua projecdo sobre um plano transversal ao
vetor posicdo do veiculo conhecido como horizontal local (Vinh, 1981). O angulo de
ataque o é aquele entre o eixo longitudinal do veiculo e a velocidade relativa a

atmosfera.

A,

Trajetoria

Eixo
Vel. Terra ™ , — ___L_Ongltudlnal

i —

y  Horizontal

Vel. da Local

Atmosf.
Vel.
Absoluta

Vel. Rel.

Atmosf. Vel. Rel.
Terra

Fig. 2.2 — Flight path angle y e angulo de ataque a.
FONTE: Guedes (1997, p.19)

Neste trabalho a atencdo est4 concentrada em manobras aeroassistidas realizadas ao
redor da Terra. Entretanto, a sua aplicacdo a outros planetas € uma questdo de pequenas
modificacfes em parametros e modelos atmosféricos, que podem ser traduzidas por uma

simples troca de sub-rotinas de programacé&o.

2.2 Modelo Atmosférico

De uma forma geral, o problema de determinar a trajetéria 6tima de um veiculo
passando por uma atmosfera ndo pode ser solucionado sem o uso de computagédo
numérica baseada em um modelo especifico dessa atmosfera e da aerodindmica desse

veiculo.
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Para analisar os efeitos das forcas aerodindmicas que agem sobre um veiculo espacial,

torna-se necessario modelar a atmosfera planetéria na qual o véo se readliza. As forcas
aerodinamicas sdo mais efetivas perto da superficie do planeta, assim, apenas uma fina
camada inferior da atmosfera precisa ser considerada. A maioria dos aspectos
complexos das atmosferas planetarias ndo tem consequéncias nos caculos
aerodindmicos. Como, por exemplo, o fato de a atmosfera terrestre ser composta por

uma mistura de varios gases e poder ser tratada como um gés uniforme de composi¢éo

invariavel em determinados trechos. De fato, a caracteristica mais importante da
atmosfera para este problema é a sua densidade. A composi¢ao particular da atmosfera
pode ter alguma influéncia importante apenas sobre 0 aguecimento aerodindmico do

veiculo devido aos detalhes da dissociacdo de gases envolvidos no processo. Assim,

para 0 caso de modelagem da atmosfera, torna-se conveniente representar apenas a
densidade desta.

Para a atmosfera terrestre, as propriedades fisicas de interesse séo temperatura, pressao,
densidade e viscosidade. Os valores dessas propriedades variam néo apenas com a
localizagdo geogréafica e atitude do satélite, mas também com o horério do dia e a época
do ano (para citar apenas alguns exemplos). Em Mecanica de V6o, adotase um
conjunto especifico de dados relacionados com condi¢bes médias. Esse conjunto é

conhecido como Atmosfera Padréo Internacional (International Sandard Atmosphere).

Segundo Regan e Anandakrishnan (1993), o propoésito da Atmosfera Padréo foi definido
como: uma distribuicdo vertical hipotética das temperatura, pressdo e densidade
atmosféricas, a qual, através de acordo internacional e por razbes historicas, €
aproximadamente representativa das condic¢tes em latitudes médias no decorrer de um
ano. AplicacOes tipicas desse modelo sdo: base para calibraces de atimetros, calculos
de desempenho de aeronaves, projetos de aeronaves e foguetes, tabelas balisticas, etc.
Supde-se que o ar obedece a lel dos gases perfeitos e a equacdo hidrostatica, que juntas
relacionam temperatura, pressdo e densidade com o geopotencia (atitude). Apenas uma

atmosfera padréo pode ser especificada em uma dada época. A atmosfera deve também



ser considerada em movimento rotacional sincronizado com a Terra e como uma média
sobre um ciclo diurno, sobre variagbes semi-anuais, sobre a atividade geomagnética e
sobre a atividade das manchas solares.

Uma breve descricdo do modelo U.S. Standard Atmosphere 1976 se faz necessaria, uma

vez que esse modelo atmosférico foi amplamente utilizado neste trabal ho.

2.2.1 U.S. Standard Atmosphere 1976

O trabalho do U.S Committee on Extension to the Standard Atmosphere (COESA),
estabelecido em 1953, levou as versdes 1958, 1962, 1966 e 1976 do modelo U.S
Sandard Atmosphere. Esses modelos foram publicados em um livro juntamente pelo
National Oceanic and Atmospheric Administration (NOAA), pela National Aeronautics
and Space Administration (NASA) e pela Forga Aérea americana. Aproximadamente 30
instituicdes americanas representando governo, indlstria, institutos de pesguisa e
universidades participaram do COESA. Baseadas em dados de satélites e foguetes e na
teoria dos gases perfeitos, as densidades e temperaturas atmosféricas foram
representadas a partir do nivel do mar até uma altitude de 1.000 km. Os modelos U.S.
Sandard Atmospheres 1958, 1962 e 1976 consistem de perfis simples representando
uma atmosfera estavel idedlizada para uma atividade solar moderada. A lista de
parametros inclui temperatura, pressdo, densidade, aceleracéo causada pela gravidade,
velocidade média das particulas, freqiiéncia média de colisdo, caminho livre médio,
peso molecular médio, velocidade do som, viscosidade, condutividade térmica e altitude
geopotencial. A resolucéo da altitude varia de 0,05 km em baixas altitudes para 5 km
nas altas. Todas as tabelas sdo dadas em metros e pés. Os U.S. Sandard Atmosphere
Supplements 1966 incluem tabelas de temperatura, pressdo, densidade, velocidade do
som, viscosidade e condutividade térmica para nove latitudes positivas, para verdo e

inverno.



2.3 Reentrada

E usua mente associada ao conceito de Reentrada (ou Entrada, em determinados casos)
Atmosférica a idéia de estudo da dindmica de um corpo (e.g. bdlido) vindo de fora da
atmosfera e percorrendo uma trajetoria através dela até o impacto com a superficie
terrestre. Essa idéia, entretanto, embora ndo estgja completamente equivocada, esta
incompleta. Considera-se que um objeto esta reentrando na atmosfera terrestre quando
ele esté cruzando, no sentido descendente, a camada atmosférica situada entre os limites
de dltitude de 95 e 11 km (para 0s Russos o limite superior € de 86 km), ndo sendo
necessario que hgja um encontro com a superficie. Existe, obviamente, um problema
semantico ao denominar reentrada a dindmica de objetos que podem nem mesmo ter
saido da atmosfera. N&o obstante, essa nomenclatura € mundialmente aceita e

amplamente utilizada.

Abaixo de uma adltitude de cerca de 60 km, as forcas aerodindmicas se tornam
comparaveis as gravitacionais e, conseqientemente, sdo incluidas no modelamento da
trgjetoria. Segundo a hipdtese de Eggers para a maioria dos objetos em reentrada, uma
representacdo aceitavel das caracteristicas essenciais de uma trgjetoria em uma altitude
t&o baixa pode ser obtida ignorando-se completamente as forgas gravitacionais (Regan e
Anandakrishnan, 1993).

Os primeiros objetos a entrar na atmosfera terrestre foram os meteoréides, objetos de
origem extraterrestre que, dependendo das suas dimensdes e caracteristicas iniciais,
atingem a superficie do nosso planeta ou ndo. Como definicdo, um meteordide é
qualquer objeto natural que pode entrar na atmosfera, um meteoro € observado em
transito através da atmosfera e um meteorito atinge a superficie ou, mais precisamente,
€ recuperado e identificado. O primeiro humano a relacionar um meteorito com um
objeto extraterrestre estava iniciando uma conexdo ndo espiritua entre o céu dos

astronomos e o mundo terrestre.



Muitos anos foram necessarios para que a tecnologia se desenvolvesse suficientemente
e fossem projetados, construidos, lancados e recuperados os primeiros artefatos
humanos. Em agosto de 1960, o satélite americano Discovery 13 completou 17 érbitas
em torno da Terra e reentrou em sua atmosfera, passando a Historia como o primeiro
objeto feito pelo homem a ser recuperado do espago (Regan e Anandakrishnan, 1993).

Mulitas missOes espaciais cientificas, militares ou comerciais utilizam satélites artificiais
em Orbitas relativamente proximas a superficie terrestre. AplicacOes tipicas sdo
navegacao, vigilancia, procura e resgate e sensoriamento remoto do tempo, de recursos
e de formacdo de gelo. Esses satélites em Orbitas baixas (ow Earth Orbit — LEO)
perdem energia vagarosamente através do contato com a atmosfera e, eventualmente,
caem na superficie. Em outras situagdes, como em missdes que precisam recuperar
material, o retorno a superficie € desgjado. Em ambos os casos a previsdo acurada do
local de queda é de suma importéncia. Em outros, ainda, 0 objetivo pode ser apenas o de
realizar manobras de transferéncia orbital dentro da atmosfera em altitudes t&o baixas

gue se caracterizam como reentrada atmosf érica.

2.4 0 Veiculo

Neste trabalho, assim como no de Guedes (1997), € suposto inicialmente que o veiculo
a ser manobrado tem formato conico e carenagem arredondada, como ilustrado na
Figura 2.3. Entretanto, a forma e o tamanho do veiculo sdo paréametros de entrada do
problema, podendo ser modificados quando houver necessidade. Admite-se ainda que o
veiculo busque uma condicdo de atitude de voo estavel naturalmente e de forma téo
rapida que ndo provoque complicagdes nos caculos nem dispéndio de combustivel.
Esta busca pela estabilidade consiste em aproximar o eixo longitudinal da direcéo da
velocidade relativa a atmosfera e pode ser redlizada através de um controle interno. Esta
hip6tese depende das caracteristicas aerodinamicas do veiculo, proporcionadas pela sua
geometria e pela sua distribui¢do de massa. Considera-se que o veiculo possui um motor
para a realizacdo de manobras propulsivas e que a diregdo dos jatos pode ser controlada

através dos angulos de pitch e yaw.



Motor de
Ignicéo

Escudo térmico { |

Fig. 2.3 — Formageral do veiculo.
FONTE: Guedes (1997, p.27)

Como simplificagdo, ndo € considerada, aqui, a variagdo do centro de pressdo em
relacdo ao centro de massa. Devido a utilizagdo de combustivel sdlido, considera-se a
auséncia de sloshing, que sdo oscilagtes da superficie livre de um fluido em um tanque

parcialmente cheio.
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CAPITULO 3
TRANSFERENCIAS ORBITAISCOM EMPUXO SEM ACAO

AERODINAMICA

Pode-se dizer, de forma simplificada, que a transferéncia orbital de um veiculo espacial,

um problema cléssico da Astronautica, consiste em alterar o seu estado inicial, definido

pelas suas posicao, velocidade e massa (ﬁo,\70, mo) em um certo instante inicia to, para

um estado final, definido pelas respectivas varidveis de estado (Iif V, ,mf) em um
instante t; > to. Entretanto, cada problema é um caso particular, uma vez que deve
atender aos diversos vinculos impostos pela dindmica do sistema e pelos objetivos

desgjados na missdo que esta sendo desenvolvida. Dessa forma, apesar de ser um dos

problemas mais estudados da literatura astronautica, ainda ha muito a ser explorado.

Para a realizagdo de manobras orbitais, os veiculos espaciais devem ser submetidos a
forcas e torques naturais do ambiente ou provocados, por exemplo, por propulsores.

Duas categorias de propul séo podem ser destacadas:

i) Propulsdo infinita: nesta categoria 0 motor do veiculo € suposto capaz de
aplicar uma propulsdo de grande magnitude que ocorre durante um intervalo de
tempo de curta duracdo (com relagiio ao periodo orbital, por exemplo). E a
Hipotese Impulsiva. Seu efeito é medido através de uma variagdo instanténea da

velocidade do veiculo espacidl;

ii) Propulsdo finita ou continua: nesta, 0 motor do veiculo é considerado capaz
de aplicar uma propulsdo de menor magnitude por um intervalo de tempo finito.
Tem-se agora a Hipdtese N&o-Impulsiva. Neste caso, 0 efeito € medido através
de integragbes numéricas das equacBes do movimento, utilizando-se ou ndo
linearizagdes vaidas por um curto periodo de tempo.
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Estas sd0 as duas hipéteses normalmente utilizadas para a realizacdo de simulacfes de
transferéncias orbitais, sendo a primeira a mais estudada pela sua ssimplicidade e a
segunda a mais proxima da realidade. Os empuxos finitos podem ainda se mostrar mais
econdmicos em termos do combustivel necessario que os impulsivos, devido a sua
adequacao ao problema de transferéncias orbitais consequente das diferencas existentes
entre 0s empuxos especificos. Empuxo especifico € a razéo entre a velocidade maxima
de gecdo dos gases e a aceleracéo da gravidade. A Equacdo de Tsiolkovsky, que

relaciona consumo de massa de combustivel (mf - mo) com variacéo de velocidade

DV para sistemas a velocidade de gegdo constante, demonstra esse fato, pois, para

empuxos finitos, o empuxo especifico Isp € maior (Chobotov, 1991).

DV 0O

T (3.1
I % g

(=S
m; =m, eng

Neste trabal ho as duas hipoteses seréo estudadas para a realizagdo de transferéncias para
aou a partir da atmosfera terrestre e posterior comparacéo de resultados. Os valores do
Ise para a hipotese infinita e para a continua sdo iguais a, respectivamente, 345 e 625 s.
Neste capitulo apresenta-se a formulacéo matematica envolvida em cada um dos casos.
Essas transferéncias se referem a fase ndo atmosférica da manobra, assim, as unicas

forcas envolvidas sdo devidas ao geopotencial e a agdo de propul sores.

3.1 Empuxo Infinito (Hip6tese Impulsiva)

Um dos estudos mais antigos sobre transferéncias orbitais é o classico trabalho de
Hohmann, no qual o autor propde uma oérbita de transferéncia eliptica bitangente com
angulo de transferéncia igual a 180° para redizar uma transferéncia 6tima entre duas
Orbitas circulares coplanares em um campo de forca inversamente proporciona ao

quadrado da distancia. Esta transferéncia, que recebeu seu nome, foi durante muito



tempo considerada como a solugdo final do problema impulsivo. Posteriormente, outros
autores vieram a estudar casos com mais de dois impulsos, transferéncias ndo
coplanares e relagles entre as Orbitas inicial e final que garantissem aguma otimizacdo

do problema.

As manobras orbitais sdo caracterizadas pela variagdo da velocidade orbital. Se um

incremento em velocidade DV for adicionado a velocidade inicial V, do satélite em
Orbita, entdo o satélite passa a ter uma nova velocidade \7f e, conseglentemente, uma

nova orbita. Se esse DV for adicionado instantaneamente através de um empuxo

infinito, a manobra é chamada de impulsiva.

Segundo Chobotov (1991), uma manobra que induz exclusivamente uma mudanca de
inclinacdo no plano provoca uma rotagdo do plano orbital no espaco inercial de um
angulo Di , enquanto mantém o tamanho e a forma da érbita, através da aplicacdo de um
DV dado por:

DV =2V, sen® 9 (32)
€29

em que V. € a velocidade que o satélite teria se estivesse em uma orbita circular no

momento da aplicacdo do DV . Esta expressdo representa o consumo 6timo de
combustivel para boa parte dos casos estudados de manobra de mudanca de plano em
oOrbita circular, a menos dagueles nos quais uma manobra com trés ou mais impulsos e
com a mudanca de plano realizada a uma grande disténcia da Terra se mostra mais

conveniente.
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3.2 Empuxo Finito (Hipotese N&o-I mpulsiva)

A consideracéo de que o propulsor aplica um empuxo finito ao veiculo espacial é a que
mais se aproxima da realidade. Uma escolha adequada do ponto de aplicacdo do
empuxo deve ser feita para ndo haver perda de energia, com consequéncias dinamicas

ndo desegjadas no desenvolvimento e conclusdo da manobra

3.2.1 Formulacdo M atemética

A seguir, apresenta-se 0 algoritmo para resolver o problema de otimizacdo de trajetorias
de transferéncia com empuxo finito, baseado em método desenvolvido em Biggs (1978
e 1979) e posteriormente utilizado em Prado (1989) e em Jesus et a. (1999), vaido para

orbitas keplerianas.

O objetivo € minimizar o indice de desempenho J = m(tg) — m(tf), que traduz 0 consumo

de combustivel, com respeito aa, (&nhgulo de pitch) e by (&ngulo de yaw).

As equacles de movimento serdo reescritas com o conjunto de nove variaveis Xp, N =
1,...,.9 (ndo-singulares e redundantes) adotado por Biggs (1978) e mostrado a seguir.
Esta mudanca justificaase em funcdo das transformacbes e das parametrizacOes

utilizadas na solucdo do problema de controle associado.

2
o

X, = ecos(w- f) (3.4)

X, = esen(w- f) (35)

x, =mO-m (36)
m,

X, =t (3.7)
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aEW+o

Xs = cos(;——cos(; (3.8)
2 & 2 g

X, seng——cosaéN f9 (3.9)
20 €& 2 g

X, = sengs—gsengé,v o (3.10)
€20 e 2 g

X —cosge—gsenaéNHQ (3.11)
2g € 2 g

Nas quais, a € 0 semi-eixo maior, e a excentricidade, w 0 argumento do perigeu,
f =q+w- s, so range angle do veiculo, mé a constante gravitacional e mp a massa
inicial do veiculo. O range angle é o angulo entre o raio-vetor do veiculo espacial e uma
linha arbitréria de referéncia (na verdade, ele corresponde a anomalia verdadeira do

veiculo deslocada de uma constante).

Tomam-se como variaveis de controle os angulos a, (pitch ou arfagem) e by (yaw ou

guinada), que podem ser visualizados na Figura 3.1.

Fig. 3.1 — Vetor deempuxo T que atua sobre o satdlite.
FONTE: Jesus et a. (1999, p.6)



Esses angulos descrevem a direcéo da aplicaco do vetor empuxo. Ou sgja, 0 controle
do veiculo esta relacionado com os momentos de acionamento e desligamento do motor

e com a escolha da direcéo de aplicacéo do empuxo.

3.2.2 O Algoritmo

Nesse método sdo utilizadas as mesmas condigdes de otimizacdo que na Teoria de
Controle Otimo puro, porém, estas sdo tratadas de forma numérica e sem as dificuldades
das integracfes analiticas requeridas pelos métodos indiretos (falta de conhecimento
completo das condicdes de contorno, em um mesmo instante, para o conjunto formado

pelas equagdes de movimento e adjuntas).

1) Parte-se de uma estimativa inicial para o conjunto (apo, b, a¢, b¢, s, s,) para
O primeiro arco com propulsdo e (s, s,) para os demais. A estimativa pode ser
obtida a partir do estudo de uma manobra impulsiva equivalente. Onde g 0€ by, s80
os valores de a,eb, no inicio da aplicacdo do empuxo, a¢ e b¢ S80 as taxas
constantes de variagdo de a , €b, em relacdo a s (range angle escolhido como a
variavel independente), s, € 0 range angle em que se inicia a aplicacéo do empuxo e
S, €0 range angle em que se termina a aplicagdo do empuxo. Utiliza-se a seguinte

transformac&o de coordenadas para evitar problemasdo tipo s; <s,:

u, =s, (312
u, = (sf - so)cos(byo)cos(a 00) (3.13)
us = (s - s )oos(b,,)sen(a ;) (3.14)
u, = (s - s, )sen(b,) (3.15)
u, =a¢ (3.16)



2)

3)

(3.17)

[
o
1
O
<&

Utilizaase a transformagdo adjoint-control (Biggs, 1979) para obter os
multiplicadores de Lagrange iniciais, necessarios as integracdes numeéricas, a partir
do conjunto (apo, b, a¢. b§, 5. s,) do arco inicial. Essa transformagdo tem a

funcdo de encontrar variaveis fisicas cujos valores étimos podem ser razoavel mente
bem estimados e a partir dos quais os multiplicadores adjuntos iniciais podem ser
deduzidos.

No método hibrido apresentado em Biggs (1979) e em Prado (1989), a determinacéo
dos valores iniciais dos multiplicadores de Lagrange, para resolucdo das equacoes
dadas pelo Principio de Maximo de Pontryagin, € transformada em um problema de
busca direta. A solucéo numeérica do problema em cada iterago € reduzida a uma
solucdo de Programac&o N&o-Linear, que é resolvida com o Método de Projecéo do
Gradiente. A idéia basica desse método é efetuar um passo de iteracdo na direcéo
resultante da projecdo do gradiente da funcdo sobre os vinculos. A solugédo
encontrada € sempre um minimo local. Para aumentar o conhecimento sobre o
minimo da funcdo pode-se variar a estimativa inicial e obter e comparar 0s minimos

locais correspondentes. Uma descricéo desse método encontra-se no Apéndice A.

Integram-se numericamente as equagdes de movimento e adjuntas (dadas abaixo)
durante todos os arcos com propulsdo estipulados, obtendo-se sempre os valores dos
angulos de controle (pitch e yaw) em cada instante a partir das equactes do Principio
de Maximo de Pontryagin (dadas abaixo). O método admite que se escolha a priori o
nimero de arcos com propulsdo. Esta escolha garante a otimizac&o do problema uma
vez que solucbes com mais arcos do que necessario tendem a agrupar 0S arcos

supérfluos, convergindo para 0 nimero adequado de arcos.

Equacbes de movimento:



dX,

& - f, =SXT, (3.18)
ax, . _
o= f. =S{{(G, +1)cos(9) + X. [T, +oT, sen( 9} (3.19)
ax, . _
= 1 =S{[(G, +Ysn(9) + X,]T, - T, cos(s)} (3.20)
dX, 1- X
=f,=SqT - 321
dS 4 |q X]_W ( )
dX, 1- X
=f =S 4 3.22
dS 5 |qm) Xl ( )
dXs _ f=-ST, [X7 cos(s) + Xssen(s)] (329)
ds 2
dX, [X cos(s) - X, sen( s)]
=f, = ST, =8 9 24
dS 7 SI 3 2 (3 )
dXs _ f=sT, [chos(s) +Xasen(s)] (325)
ds 2
dX, [X7 sen(s) - chos(s)]
=f =ST. 2
Nas quais.
G, =1+ X, cos(s) + X,n(s) (3.27)
rTX4
S=——F+— 3.28
| G:rrb(l' X4) ( )
T, =Tcos(b,)cos(a,) (3.29)
T, =Tcosb,)sen(a ) (3.30)
T,=Tsn(b,) (3.31)
T =|f| (3.32)

W é a velocidade de gecéo dos gases.



Equacbes adjuntas obtidas a partir das condigdes necess&rias de primeira ordem
(Equacbes de Euler-Lagrange), para valores de f_, conhecidos (pois magnitude e

direcéo das forcas de empuxo ja foram determinados):

dp o 1f

- S 3.33

& %p, % (3:33)

Ou sgia,

d 1€ u

_psl:'Y_éAé pjfj +p1f1' p4f4- psfsg (334)
1€ j=1 u

dp, _ cos(s) &

u
= 23:6[1 pf - p.f,- p5f53- Sp,T,- S cos?(s)[p,T, - p,T,]+ 33

- S| COS(S) %1( S)[psz + pSTl]

dp, _ sen(s) € U
f,- Psfs- SPaT, +
ds G ggja_.l p, i S Pty Bs SH P34 (3.36)

a

- S cos(s)=n(9[p,T; - p,T,]- S sen*(9p,T, + p,T]

dp, 1 egs u

=- 2 fo- f, - fe( 3.37
ds mo(l- X4)_ee_ja:.1 Pj Ty - Pals- Ps 53 ( )
dp,
9 _ o 3.38
- (3.39)
o or [p, cos(s) + p, n(9)] (3.39)
ds 2
dp, _ S|T3[p6 cos(s) - p, sen(s)] (3.40)
ds 2
dos _ 1 [P (9 p, con(9)] (341)
ds 2
&g, [P, co9)” P sen(s)] (342)
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As condi¢des de transversalidade séo dadas por:

J - 1S
p.(s,) =4 (3.43)

>, 91X

que, com a expressao para J(.), torna-se:

g TS
p.(s;)=-al,—— n=1.9;n*4 (3.44)
i=1 n
pi(s)=-1- &1 = (3.45)
4 f ol ]T[X4 .
Nestas expressoes, | ; sdo os multiplicadores de Lagrange associados aos vinculos e S

s80 os vinculos sobre os elementos keplerianos da érbita final.

O Principio de Maximo de Pontryagin equivale a buscar valores das variaveis de

controle g , €b, que maximizem a hamiltoniana do sistema e é dado por:

9

max Q p, f, (3.46)

aphby n=1

Utilizando-se os valores de f, e igualando-se a zero as derivadas em relagcdo aos
angulos de pitch e yaw, a Equacéo (3.46) se transforma nas seguintes condicoes

requeridas para a ,€b,:



en(a,) = =6 (3.47)
sn(b,) % (3.48)
st
_ %
cos(a,) = ¢ (3.49
cosb,) = %:; (3.50)
Em que:

St=+.g? +q? (351)
S=+/qf +q +q; (352)

0, = P, X, + p,[X, + (G, +1)co(9)] + p,[X, + (G, +1)sen(s)] (3.53)
d, = p,G, sn(s) - p,G, cos(s) (3.54)
— 1 -
9s = - Z{pa[X; en(8) + Xy sen(9)]+ py[X, cox(9) - X, sen(9)]+ 355
+ Pg X 9N(5) + X, 008(9)] + py[ X, sen(s) - X, cos(9)]}
Para g e/ou s, livre, tem-se:
59 p.f =0 (3.56)

n=1

4) Com o vaor de [Xl,XZ,...,Xg]T no instante fina da integracdo obteve-se a Orbita
final, sendo assim utiliza-se o conjunto de variaveis de estado X, (que evita

singularidadesem e=0 e i =0) definido pelas Equacdes (3.3) a (3.11) e obtém-se
os valores dos elementos keplerianos da oOrbita atingida. O problema apresenta-se

com a seguinte formulacdo matematica:
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Determinar o minimo da funcéo objetivo (a funcdo a ser minimizada) que representa o

combustivel consumido pelo veiculo espacia que é dado por X, (s, ), sujeito &

dX =
dsn = fn(x,s,ap,by),com n=1..9 (3.57)
s,(X(s;))=0,com j=1...n (3.58)

Outros vinculos podem ser incorporados, como, por exemplo, limitagdes aos angulos de
pitch e yaw.

5) Calcula-se numericamente - através de perturbaces em cada um dos e ementos de

controle (vetor uU) seguidas de novas integragbes numéricas - o gradiente dos

vinculos e da funcdo objetivo (combustivel gasto) em relacdo a U.

6) Testa-se 0 médulo do vetor formado pelas equacdes de vinculos ativos e, caso esse
vetor sgja menor do que uma tolerancia especificada, parte-se para 0 passo 8, pois
admite-se que os vinculos foram satisfeitos.

7) Prossegue-se em busca de satisfacdo dos vinculos através do método da Projecéo do
Gradiente (Luemberger, 1973), com o passo de busca dado por:

u,., =u, - N& * [N, RS | R§, (3.59)



Em que §3 € o vetor formado pelos vinculos ativos. Daqui se volta para o passo 2, pois

um novo valor para as condi¢des iniciais foi encontrado e torna-se necessario reaizar as

IntegragOes novamente.

8) Uma vez atingidos os vinculos, parte-se para a busca do minimo da fungédo objetivo.
A direcéo de busca é dada por (Luemberger, 1973):

d=- P NJ(0) (3.60)
naqua:
P=T- RS [NS,” NE | RS, (3.61)

e | éo vetor identidade.

9) Verifica-se 0 médulo do vetor d e seeefor menor gue o valor especificado para a
tolerancia para a direcdo de busca nesta etapa, vai-se para 0 passo 11, pois foi

encontrado um ponto estaciondrio.

10) O modulo do passo de busca € dado por:

[NJ(u)” d]

A cada passo da fungdo objetivo, PB é o0 passo de busca e RC € a razdo de contracao.

Esta Ultima define o tamanho do passo empregado e € solicitada pelos dados de entrada
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do programa. Sua utilizagdo tem como objetivo obter um melhor comportamento

numérico através de uma busca em vérias fases.

Os valores de RC e da tolerancia para a direcdo de busca diminuem a medida que o
vetor U se aproxima do ponto de minimo. Além disso, o fator NJ(G)” d se aproxima
de zero, 0 que pode prejudicar a convergéncia por gerar um valor de PB muito grande.
Nesse momento Serd necessario interromper 0 processo antes que isso ocorra (no

programa computaciona desenvolvido existe um teste de médulo). O passo completo

torna-se:

u,, =u, +PB— (3.63)

Volta-se para 0 passo 2 e redlizam-se as integragdes mais uma vez.

11) Verificase a possibilidade de o ponto U ser um ponto de Kuhn-Tucker
(Luemberger, 1973). Caso sgja, volta-se novamente para o passo 7.

12) Verifica-se 0 nUmero da etapa presente. Caso ndo sgja a Ultima, divide-se a razéo de
contracdo e a toleréncia para a direcdo de busca por uma constante (nesta
implementagéo esta constante foi escolhidaigual a 10) e vai-se para 0 passo 7, onde
se inicia a satisfacdo dos vinculos mais uma vez. Caso esta etapa sgja a Ultima,

interrompe-se 0 método de busca e da-se o problema por resolvido.

62



CAPITULO 4

SIMULACOES COM COEFICIENTES AERODINAMICOS CONSTANTES

O problema basico apresentado neste capitulo € o de manobras de transferéncia orbital.
No caso especiad aqui considerado, as Orbitas inicid e final em torno da Terra sdo
completamente especificadas e desgja-se realizar uma mudanca de plano. O problema se
resume em: “Como transferir um satélite entre estas duas orbitas de tal forma que o
consumo de combustivel segja minimo?’ Nao harestricdo de tempo e o satélite pode sair
e chegar em qualquer ponto das orbitas dadas. As manobras sdo realizadas utilizando-se
jatos continuos de magnitude constante e passiveis de serem aplicados em qualquer
direcdo sem consumo extra, jatos impulsivos (ver definicbes no Capitulo 3) e/ou
passagens pela atmosfera terrestre para mudanca de plano. As diferentes possibilidades
de manobras sd0 comparadas quanto ao consumo de combustivel. Uma vez que o
equacionamento das manobras que realizam transferéncia orbital acionando-se jatos foi
apresentado no capitulo anterior, inicia-se este capitulo com as equacdes de movimento

para transferéncias que utilizam também a atmosfera para realizacdo de manobras.

4.1 Equagdes de M ovimento na Atmosfera

O movimento de um veiculo aeroespaciad com massa varidvel, em um campo
gravitacional, sujeito a forcas aerodinamicas e a forca devida a0 empuxo dos jatos é

governado pelas equagdes abaixo (Marec, 1979).

%ﬁ =V, (4.2)
dia = %(‘I_" + ,5\)+ g(ﬁ,t) (4.2)
dm _ ¢

ek g—OT (4.3)



emque R éo vetor posicdo, V, éo vetor velocidade absoluta, m amassa, T o vetor de
empuxo com magnitude T, A aforcaaerodindmica, § a aceleracdo da gravidade (que é
uma fungio de R e do tempo) e ¢ o consumo especifico de combustivel. Na Equagio

(4.3), g, € uma constante que determina o valor da aceleragdo gravitacional em um

nivel de referéncia (normalmente o nivel do mar).

—

A forca aerodindmica pode ser decomposta em forga de arrasto F, (0 simbolo vem do

Inglés: drag), oposta a0 vetor velocidade e forca de sustentagdo F, (lift), perpendicular

a outra (Figura 4.1). A magnitude dessas forcas € dada por relagdes bem conhecidas
(Vinh, 1981).

= :%rS/ZCD (4.4)

F =1rsvic (45)
L 2 L

em que r é adensidade da atmosfera, fornecida pelo modelo atmosférico utilizado em

~

funcdo, entre outros fatores, da altitude, e os coeficientes C, e C, sdo,

respectivamente, os coeficientes de arrasto e de sustentagdo relativos a &rea da

superficie de referéncia S.



O

Fig. 4.1 — Varidveis de estado e forgas aerodindmicas e propulsiva.

Os coeficientes de arrasto e de sustentacdo sdo fungdes de diversos fatores, entre eles a
geometria do veiculo e o angulo de ataque. Shen (1963) apresenta expansdes em séries
para o clculo desses coeficientes em fungdo da densidade atmosférica. Entretanto,

segundo Regan e Anandakrishnan (1993) e Guedes (1997), considera-se que C, e C,

possam ser calculados atraveés de relagdes com o angulo de ataque a .

C, =K, +K,sen?(a) (4.6)

C, =K,=n(2a) 4.7



Fig. 4.2 — Caracteristicas geomeétricas do veiculo.

FONTE: Regan e Anandakrishnan (1993, p.355)

Para um veiculo de formato cénico com nariz arredondado (Figura 4.2), os valores de
K1, K2 e K3 sdo calculados pelas Equacdes (4.8) a (4.10) (Guedes, 1997), limitadas pela

condicéo |a|max =, pois tais equacdes ndo levam em conta o efeito de sombras de

superficie que ateram o perfil de escoamento e, conseguientemente, os procedimentos

de célculo dos coeficientes aerodinamicos.

K, = 2sen?(qc){L- B, cos?(qc))+ B,”(1- sen* (@) (48)

K, = (- 3sen*(qo))L- B, cos?(q.)) (49)

K, =cos?(q.) (4.10)
nas quais

B =l (4.10)

o
4.2 Simulagdes com Coeficientes Aer odinamicos Constantes

As primeiras simulagdes realizadas para 0 problema inicialmente proposto levaram em

consideracdo que:



- Dentro dos limites da atmosfera (abaixo de 200 km de altitude) ndo sdo
disparados jatos, ou sga, as Unicas forcas envolvidas sGo a de origem
aerodindmica e a devida a aceleragdo gravitacional;

- Coeficientes aerodinamicos s&0 mantidos constantes dentro da atmosfera e seus
valores sdo definidos pela configuragdo definida ao entrar nesta;

- O campo gravitaciona terrestre ndo € esférico e tem distribuicdo de massa
assimétrica;

- O sistema de coordenadas utilizado € o Sistema Geocéntrico Inercial, onde os
eixos tri-ortogonais tém origem no centro de massa da Terra, com eixo X
apontando na direcdo do ponto vernal, eixo Z apontando na direcdo do pdlo
meédio de rotacdo terrestre e eixo Y sobre o Equador completando o triedro
dextrégiro;

- Os empuxos continuos tém uma magnitude fixa. O valor dessa constante € um
dos parametros de entrada do programa;

- A velocidade de gjecdo dos gases dos jatos é constante;

- A direcdo da forga aplicada pelos jatos pode ser modificada durante a
transferéncia. Essa direcdo pode ser especificada pelos angulos pitch (angulo
entre a direcéo do jato e a perpendicular ao vetor posicdo) e yaw (angulo com o
plano orbital). O movimento destes angulos é livre;

- Os jatos continuos operam em modo liga-desliga. O que significa que ndo sdo
admitidos estdgios intermedi&rios. Esta simplificagdo garante que os jatos

estejam ou em zero ou em maximo nivel de atividade.

Para estas simulacfes foram adotadas as mesmas caracteristicas geomeétricas do veiculo

para o célculo dos coeficientes de arrasto e de sustentagdo que em Guedes (1997):

q. =11,4°
r,=0252 m
r, =1,004 m

67



Se por um lado a magnitude da forca aerodinadmica depende, entre outras coisas, do
angulo de ataque a, por outro, sua direcdo € uma funcdo do angulo de rolamento s, ou
sgja, do angulo entre o plano de sustentacdo e o plano formado pelo vetor velocidade
relativa a atmosfera e o vetor posicdo do veiculo (Figura 4.3). Aqui, a simetria do
veiculo em torno do eixo longitudina ndo interfere no fato de que a forca aerodindmica
depende do angulo de rolamento, pois o controle de um veiculo simétrico € realizado

através de componentes internos, tais como rodas de reagéo.

Eixo longitudinal

Fig. 4.3 — Componentes da for¢a aerodinamica, angulo de atague a e angulo de

rolamento s.
FONTE: Guedes (1997, p.45)

Além de decompor aforca aerodindmicaem forcade arrasto F, e de sustentagdo F_, €
conveniente decompor esta Gltima em “sustentagdo em altitude” F, e “sustentagio
lateral” F, (Figura 4.3). As direces e amplitudes destas forgas s3o calculadas através

das seguintes relagcoes (Guedes, 1997):

F,=-F.V (4.12)
F,=F,S (4.13)
F, =F,H (4.14)



F, :%rS/ZCD (4.15)

F, :%rS/ZCA (4.16)
VTS

o =T . (4.17)

v :ﬁ (4.18)

H :|HT|, H=R" V (4.19)
H

§=3. S=V'H (4.20)
S

Os coeficientes de sustentagcéo em altitude e lateral sdo calculados através das seguintes

fungbes do angulo de rolamento:

C, =C, cog(s) (4.21)
C, =C_s0(s) (4.22)

4.2.1 Consider aces

Vérias simulagbes foram realizadas com o objetivo de obter a variacdo de inclinagdo
devida a passagem do veiculo pela atmosfera. As manobras com mudanca de plano
foram escolhidas para este estudo por serem muito dispendiosas em comparagdo com
outras manobras orbitais, podendo gerar, assim, bons exemplos de aplicacdo de

manobras aeroassi stidas.
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As comparagOes foram feitas entre manobras impulsivas realizadas sem a influéncia da
atmosfera (manobras do tipo |) e manobras em parte propulsivas e em parte
aeroassistidas (manobras dos tipos 11 e 111). Nos tipos Il e 111, as manobras propulsivas
foram utilizadas para, inicialmente, injetar o veiculo em uma Orbita com passagem pela
atmosfera terrestre e, apos a realizagdo da manobra atmosférica necessaria, retira-lo de
sua orbita atmosférica para levalo a odrbita final desgada. Estas manobras também
foram simuladas com jatos continuos e impulsivos, seguindo o procedimento descrito

no Capitulo 3.

A vantagem esperada para este procedimento se apdia no fato de que, dependendo das
caracteristicas aerodinamicas do veiculo (angulos de ataque e rolamento), a atmosfera se
encarrega de realizar a mudanca de plano desgjada, economizando-se, assim, uma parte
do combustivel necessario para a redlizacdo da mudanca orbital completa. Esta
expectativa € valida, pois as caracteristicas aerodindmicas podem ser escolhidas e

encontradas antes da entrada do veiculo na atmosfera.

Entretanto, as vérias simulacfes mostraram gue este problema é fortemente dependente
de condicles iniciais tais como massa do veiculo e elementos orbitais das orbitas inicial
e fina, podendo se mostrar mais ou menos vantgoso readlizar uma descida até a
atmosfera terrestre em determinados casos e completamente desvantajoso em outros. E
preciso levar em consideracéo, ainda, o fato de que um veiculo que vai enfrentar as
condi¢des de aguecimento decorrentes de uma ou mais passagens pela atmosfera deve
estar adequadamente preparado com revestimentos ou outros sistemas de protecéo, para
ndo inviabilizar a missdo. Essa adequacdo pode significar mais massa devido ao
acréscimo de material isolante e, conseqlientemente, uma cota menor de massa
disponivel a bordo para 0 armazenamento de combustivel. Além disso, uma certa
restricdo envolvendo o pico de aquecimento cinético decorrente da passagem pela
aimosfera deve ser levada em consideracdo. Com isso, resultados que se mostraram
semel hantes no que concerne ao consumo de combustivel para a realizagdo da manobra

foram considerados inadequados do ponto de vista de projeto.
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4.2.2 Exemplos

Entre as diversas simulagdes redlizadas, foi selecionado um caso que demonstra quéo
vantajosa pode ser a realizacdo de uma manobra aeroassistida para mudanca de plano
orbital. Neste caso, trés transferéncias sdo comparadas. 0 veiculo encontra-se em uma
orbitainicia circular e equatorial a aproximadamente 600, 1600 e 2600 km de altitude e
desgja redlizar uma mudanca de plano de 15° de inclinagdo positiva, com um erro

aceitavel de 0,5°.

Para essas simulacdes foram considerados 0s trés casos abaixo relacionados:
I. Manobra impulsiva aplicada em um dos nodos, utilizando-se a Equagéo (3.1), sem
passagem pela atmosfera;

[1. Manobra impulsiva para colocar o veiculo em uma Orbita excéntrica com perigeu
dentro da atmosfera. Posteriormente é aplicada outra manobra impulsiva para
retird-lo desta érbita “atmosférica’, além de uma terceira para circularizar a érbita
final;

[11. O mesmo procedimento anterior utilizando-se, entretanto, empuxos continuos nas

trés etapas e seguindo o procedimento descrito no Item 3.2.

Essa passagem pela atmosfera pode provocar diferentes mudangas orbitais em funcgéo
dos angulos de ataque e de rolamento escolhidos para a entrada do veiculo. Com o
objetivo de maximizar a mudanca em inclinagdo acancada nesta passagem, estes
angulos foram selecionados de tal forma gque a orbita do veiculo sofresse uma variagéo
méxima em inclinagdo. Os valores dos elementos keplerianos das Orbitas iniciais,

intermedidrias e finais se encontram nas Tabelas 4.1, 4.2 e 4.3.
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TABELA 4.1 —-ELEMENTOS ORBITAISDO VEICULO-CASO |

Elementos Orbitalnicia 1% Orbitade 22 Orbitade Orbita Final
Orbitais Transferéncia Transferéncia

(Sk?nT;"e'XO maor 7000,000 6786,000 5470,375 7000,000
Excentricidade 0,0 0,032 0,203 0,0
Inclinacéo (graus) 0,0 0,0 16,0 16,0
Argumento do

Perigeu (graus) 0.0 0,0 -13,0 0,0
Nodo (graus) 0,0 0,0 185,0 0,0

TABELA 4.2 —ELEMENTOS ORBITAIS DO VEICULO —CASO |

Elementos Orbitalnicial 12 Orbitade 22 Orbita de OrbitaFina
Orbitais Transferéncia Transferéncia

ae'n:;"e'xo maor 8000,000 7287,500 5875,220 8000,000
Excentricidade 0,0 0,098 0,121 0,0
Inclinagdo (graus) 0,0 0,0 15,0 15,0
Argumento do

Perigeu (graus) 0,0 0,0 -55 0,0
Nodo (graus) 0,0 0,0 188,0 0,0
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TABELA 4.3 -ELEMENTOS ORBITAIS DO VEICULO —CASO I

Elementos Orbitalnicial 12 Orbitade 22 Orbitade OrbitaFinal

Orbitais Transferéncia Transferéncia
m' ~e1X0 maor 9000,000 7787,500 6138,506 9000,000
Excentricidade 0,0 0,156 0,074 0,0
Inclinac&o (graus) 0,0 0,0 16,0 16,0
Argumento do
Perigeu (graus) 0,0 0,0 -4.0 0,0
Nodo (graus) 0,0 0,0 140,0 0,0

Nessas tabelas, as Orbitas inicia e final sdo circulares e com semi-eixos maiores iguais a
7000, 8000 e 9000 km. A primeira Orbita de transferéncia € encontrada apos a aplicacéo
de um propulsor (nesta etapa ndo faz diferenca se esse propulsor € impulsivo ou
continuo, pois o interesse € apenas estabelecer quais séo as Orbitas consideradas), para
provocar uma passagem pela atmosfera. Esta primeira Orbita de transferéncia é
calculada de tal forma que o seu apogeu coincida com a orbita circular inicial e que o
perigeu encontre-se dentro da atmosfera, que nestes casos foi considerada como tendo
200 km de atitude.

A passagem pela atmosfera se inicia antes do ponto exato do perigeu da primeira érbita
de transferéncia. Ao entrar na atmosfera, o satélite comega imediatamente a sofrer
perturbacbes aerodindmicas que modificam 0 seu conjunto de elementos orbitais.
Especiamente nos casos com sustentagdo, o veiculo espacial pode ser rapidamente

expulso da atmosfera, sem nunca atingir o perigeu da érbita de transferéncia.

Em seguida a essa primeira rdpida passagem pela atmosfera, o satélite é encontrado em
uma nova Orbita excéntrica que em algum momento também atravessara a atmosfera.

Esta é a segunda érbita de transferéncia. Nota-se que, nos casos apresentados, devido
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aos efeitos da sustentacdo e do arrasto atmosférico, a inclinagcdo sofre uma variagdo de
aproximadamente 15° e o semi-eixo maior pode diminuir até 1500 km nessa Unica
passagem. Esses valores se justificam, pois os parametros aerodindmicos que
influenciam a manobra atmosférica foram modificados para se encontrar a variagdo em
inclinacdo desgjada de 15°. Outros pares de angulos de ataque e de rolamento
proporcionam outras variages dos elementos orbitais. Caso a inclinagdo final ndo
tivesse sido atingida, mais passagens pela atmosfera seriam efetuadas. Aqui fica
evidente a importancia dos parametros de controle a e s, pois nem sempre a maxima

variagdo de inclinagdo é o resultado desgjado.

Atingido o apogeu da segunda érbita de transferéncia, o sistema propulsivo do veiculo é
acionado novamente para injeta-lo em uma orbita de transferéncia cujo apogeu é igual
ao semi-eixo maior da oOrbita final. Deve-se chamar a atencéo para o fato de que, ao sair
da atmosfera na segunda orbita de transferéncia, o veiculo sera manobrado em seu
apogeu. Assim, esta Orbita pode ser tdo excéntrica que seu perigeu se encontre abaixo da

superficie terrestre, pois o veiculo ndo ird completar uma revolugéo.

Com o procedimento descrito, a manobra de mudanca de inclinacdo é substituida por
trés manobras propulsivas. uma para transferir o satélite para uma orbita que cruze a
amosfera e duas outras para trazé-lo de volta. A Figura 4.4 ilustra as manobras
realizadas, mostrando os momentos de aplicacdo de jatos e as passagens através da

atmosfera terrestre.
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DV,

@ (b)

DV,

(© (d)

Fig. 44 — Manobras aeroassistidas. A regido sombreada representa os limites da
atmosfera sensivel. @) O satélite encontra-se em sua 6érbita inicia circular
quando uma manobra propulsiva é realizada aplicando um DV, para colocélo
na primeira orbita de transferéncia. b) Ao passar pela atmosfera, o satélite
sofre perturbacBes aerodindmicas que o transferem para a segunda Orbita de
transferéncia (uma mudanca de plano de aproximadamente 15° ocorre nesta
passagem). ¢) Uma segunda manobra propulsiva é realizada para retirar o
satélite da Orbita atmosférica em que ele se encontra. d) A terceira e Ultima

manobra propulsiva circulariza a érbitafinal.
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Para o caso Il1, em que as manobras sdo realizadas com empuxos continuos e gjuda da
atmosfera, outros resultados podem ser acrescentados. A solucdo do problema para a
parte propulsiva desta transferéncia € dada em forma de um histérico de controle dos
jatos (angulos de arfagem e guinada, também conhecidos como pitch e yaw) e do
cdlculo do combustivel consumido. Neste caso, 0 método de calculo utilizado (descrito
do Capitulo 3) permite que se selecione qualquer valor para 0 nimero de arcos onde 0s
jatos estardo sendo acionados em cada manobra. A duragdo do arco propulsado faz parte
do problema de otimizagdo e € encontrada, também, utilizando o método do Capitulo 3.
O angulo entre o vetor posicdo do satélite e uma linha de referéncia no plano orbital

(range angle) é utilizado como varidvel independente substituindo o tempo.

A Figura 4.5 apresenta o controle 6timo para a manobra de transferéncia entre a orbita
inicial e a primeira Orbita de transferéncia, para o0 caso onde 0 semi-eixo maior € igual a
8000 km. O angulo de guinada é sempre igua a zero, pois a manobra é plana. Esta
manobra foi realizada utilizando-se apenas um arco de propulsdo, pois as Orbitas
envolvidas tém uma intersec¢do no apogeu da primeira orbita de transferéncia. A Figura
4.6 apresenta o controle 6timo para a manobra de trazer o veiculo da atmosfera. Nessa
manobra, a propulsdo é aplicada em dois arcos: 0 primeiro € no apogeu da segunda
6rbita de transferéncia e o segundo aproximadamente 180° depois do primeiro com o

objetivo de circularizar a érbitafinal.

-176.507
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-176.65-

-176.704+——
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-176.80-
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-176.90 e
0 1 2 3 4 5 6

range angle
Fig. 4.5 — Controle 6timo da manobra continua que utiliza a atmosfera— IDA (graus).
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Fig. 4.6 — Controle 6timo da manobra continua que utiliza a atmosfera — VOLTA

(graus).

Para 0 caso especifico dessa manobra, € possivel notar, através das escalas das Figuras
4.5 e 4.6, que os angulos de arfagem sio praticamente constantes durante a aplicacéo
dos jatos. Além disso, tanto na manobra de ida quanto no segundo arco da manobra de
volta os jatos sdo acionados por um periodo tdo curto que estas manobras podem ser
aproximadas por uma impulsiva. O mesmo n&o ocorre com 0 primeiro arco da manobra

de volta, no qual a queima se da por, aproximadamente, 20°.

Os vaores encontrados para os consumos de combustivel neste exemplo sio

apresentados nas Tabelas 4.4, 4.5 e 4.6. O consumo de combustivel para a manobra com
atmosfera se refere as manobras com jatos necessérias para colocar o veiculo em uma
Orbita excéntrica com perigeu na atmosfera (IDA) e, posteriormente, trazé-lo para a
orbitafinal (VOLTA). As manobras propulsivas com jatos continuos sdo realizadas com
jatos de magnitude igual a 1.000 N. Um procedimento de otimizagdo (Prado, 1989) é
aplicado para encontrar a direcdo dos jatos para cada instante de tempo. Nessas tabelas,

0 consumo total de combustivel se refere & soma dos consumos das manobras de ida e
volta para os casos com atmosfera.



TABELA 4.4 — CONSUMO DE COMBUSTIVEL (kg) —a = 7.000 km

Manobra sem atmosfera M anobra com atmosfera

Tipo de Empuxo Impulsiva Continua Impulsiva

IDA  VOLTA IDA VOLTA

Consumo 6,3 52,4 11,6 87,1

Consumo Total 146,7 58,7 98,7

TABELA 4.5 - CONSUMO DE COMBUSTIVEL (kg) —a = 8.000 km

Manobra sem atmosfera M anobra com atmosfera

Tipo de Empuxo Impulsiva Continua Impulsiva

IDA  VOLTA IDA VOLTA

Consumo 18,3 55,6 33,0 89,7

Consumo Total 139,6 73,9 122,7

TABELA 4.6 — CONSUMO DE COMBUSTIVEL (kg) —a = 9.000 km

Manobra sem atmosfera Manobra com atmosfera

Tipo de Empuxo Impulsiva Continua Impulsiva

IDA  VOLTA IDA VOLTA

Consumo 27,6 61,8 49,1 96,4

Consumo Total 133,5 89,4 1455

Pode-se notar que, nas manobras sem utilizaco da atmosfera, o combustivel necessario
para realizar a manobra de mudanca de plano orbital obedece a um decréscimo de valor

conforme as Orbitas se afastam do centro de massa do sistema. Este € um resultado

78



conhecido e plenamente justifichvel. Quanto mais afastado do planeta, menor a

influéncia deste sobre o satélite e menos dispendiosa se torna a manobra.

Entretanto, nas manobras que utilizam a atmosfera para realizar a mudanca de plano
orbital, o comportamento se torna oposto. 1sso ocorre porgque agora as mudancas de
plano sdo realizadas pela atmosfera e as manobras que consomem combustivel sdo
apenas as de mudanca de semi-eixo maior. Essas manobras ndo sdo tdo dispendiosas
quanto as de mudanca de plano e é exatamente essa diferenca de consumo que resulta
na economia de combustivel encontrada. O acréscimo de valor total de consumo de
combustivel observado com o aumento da disténcia ao centro de massa do sistema se

justifica pelo aumento da variagdo do semi-eixo maior necessario para ir-se mais longe.

Uma comparacdo entre os dois tipos de manobras impulsivas (com e sem atmosfera)

nos mostra 0 quao vantgoso/desvantgjoso pode ser, nestes casos, a utilizagcdo da
manobra aeroassistida. Para uma érbita baixa de semi-eixo maior igual a 7.000 km, uma
viagem até a atmosfera se mostra uma alternativa mais econémica do que uma simples
manobra de mudanca de inclinagdo na sua orbita original, com uma economia de mais
do gque 10% da massa inicia de combustivel (quase 50 kg de combustivel). No entanto,

NnOS Casos em que 0S Semi-eix0os maiores iniciais tém valores iguais ou superiores a

9.000 km, essa economia ndo mais se apresenta.

A dternativa mais econdémica, nos casos apresentados, sem divida, é a utilizacdo de
jatos continuos para trazer o veiculo até a aimosfera. Uma comparacdo com a aplicacdo
de um impulso fora da atmosfera mostra que este método acanca uma economia de
aproximadamente 18% de combustivel para um semi-eixo maior igual a 7.000 km, 13%
para 0 semi-eixo maior igual a 8.000 km e quase 9% para o Ultimo caso apresentado de
semi-eixo igua a 9.000 km. Nota-se que a economia de combustivel encontrada entre
esses dois métodos apresenta uma tendéncia a diminuir com o aumento do semi-eixo

maior da 6rbita nominal.
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E interessante ressaltar ainda que a alternativa de jatos continuos ndo é apenas a mais

econdmica, mas também a que mais se aproxima da realidade.

Estes resultados podem ser melhor visualizados na Tabela 4.7, onde a eficiéncia de cada
manobra € medida pela razéo entre a massa total de combustivel utilizado e a massa do
satélite ao fim da manobra. Para medir a eficiéncia de cada manobra € preciso levar em
consideracdo que, ao economizar combustivel para redlizar a primeira transferéncia
orbital (a manobra de ida até a atmosfera), o satélite estard, inevitavelmente, mais
pesado por ocasido da manobra de volta da aimosfera. Com mais massa para trazer de
volta, a manobra de volta necessitara de mais combustivel. Assim, o0 consumo de
combustivel, embora traduza o custo da manobra, ndo evidencia as dificuldades
enfrentadas em cada fase. Na Tabela 4.7, quanto menor o valor percentual apresentado,
mais eficiente a manobra simulada, pois 0 interesse € minimizar 0 consumo de

combustivel por unidade de massa.

TABELA 4.7 — EFICIENCIA PERCENTUAL DE CADA MANOBRA
(MASSA DE COMBUSTIVEL / MASSA FINAL DO SATELITE)

Manobra sem atmosfera Manobra com atmosfera
Tipo de Empuxo Impulsiva Continua Impulsiva
a=7.000 km 79,1 % 21,1% 40,9 %
a=38.000 km 725% 27,3% 53,9 %
a=9.000 km 67,2% 34,5 % 68,1 %

Nesta tabela, fica claro que a manobra continua com uso da atmosfera € sempre mais
eficiente que as outras nos casos apresentados e que esta eficiéncia tende a diminuir
com a disténcia ao centro de massa de forma mais lenta do que na manobra impulsiva

gue também utiliza a atmosfera.



Tentou-se ainda simular um quarto modo de realizar essas manobras de mudanga de
plano orbital: aplicar jatos continuos sem uma passagem pela atmosfera. Infelizmente,
essa alternativa se mostrou inviavel, uma vez que a manobra de mudanca de inclinacéo
com consumo minimo de combustivel deve ser aplicada em um ponto especifico da
oOrbita (o0 nodo) e, pela sua propria natureza, o jato continuo é aplicado durante um arco
de tempo finito. Essa particularidade tornou o consumo de combustivel t&o grande que

seriamaior que a massa total inicial do veiculo, o que seria um absurdo.

A Figura 4.7 mostra, a titulo de ilustracdo, um exemplo de outro tipo de resultado que
foi encontrado através das simulacBes numéricas. a variagdo de dtitude sofrida pelo
satdlite ap passar através da atmosfera terrestre com um conjunto particular de
parametros orbitais e aerodindmicos. Essa figura mostra os valores da dltitude
integrados no tempo dentro da atmosfera para uma érbita com semi-eixo maior igua a
9.000 km.
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Fig. 4.7 — Variagdo em dltitude sofrida por um veiculo espacia ao atravessar a

atmosfera terrestre.

Uma forma mais abrangente de analisar os resultados das simulaces realizadas se
concretiza com os gréficos que podem ser gerados pelos dados resultantes do programa
FORTRAN gue simula a passagem pela atmosfera. Para diferentes pares de angulo de

ataque e angulo de rolamento, diferentes perturbacGes atmosféricas atuam sobre o
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veiculo provocando mudancas de Orbita distintas. Assim, para cada par encontrou-se
uma variagdo em cada elemento orbital que pode ser visualizada em um grafico do tipo
“curva de nivel”. As Figuras 4.8, 4.9 e 4.10 mostram os graficos gerados no exemplo
onde o0 semi-eixo maior é igual a 8.000 km para as variagbes em semi-eixo maior,
excentricidade e inclinagdo sofridas pelo veiculo a0 passar pela atmosfera terrestre.
Nessas figuras os angulos de ataque (a) e de rolamento (S) estdo em graus, a variacdo
em semi-eixo maior esta em quildmetros e a variagdo em inclinagdo est4 demonstrada

também em graus.
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Fig. 4.8 — Variagdo em semi-eixo maior (km). Angulos de ataque @) e rolamento ©)

em graus.
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Esse tipo de figura apresenta a magnitude da variagdo sobre os elementos orbitais que o
veiculo pode sofrer ao atravessar a atmosfera terrestre com determinado conjunto de
caracteristicas aerodindmicas, podendo, assim, gerar previsdes adequadas para cada

caso e sustentar a escolha apropriada dessas caracteristicas.

Nelas, pode-se notar a maior dependéncia do semi-eixo maior e da excentricidade com o
angulo de ataque, enquanto a inclinagéo varia de forma mais contundente com o angulo
de rolamento. E preciso lembrar que estes angulos est&o diretamente relacionados com
as forcas aerodindmicas que atuam sobre o satélite. O arrasto atmosférico varia
unicamente com o angulo de ataque (Equacdo 4.6), a0 mesmo tempo em que a
sustentacdo varia preponderantemente com o angulo de rolamento (Equacdes 4.21 e
4.22), mas também com o de ataque (Equacéo 4.7). Assim, a variacdo sobre 0 semi-eixo
maior, que € induzida de forma direta pelo arrasto, é dependente do angulo de atague,
mas apresenta alguma variagdo com o de rolamento por sofrer conseqiiéncias indiretas
da sustentacéo durante a passagem atmosférica. Os valores dessa variagdo diminuem
com o aumento do angulo de ataque porgue este aumenta a forca de arrasto provocando
uma saida mais répida da atmosfera e, consequientemente, um tempo menor sobre a agdo
dessa forga. Essas consideragOes valem também para a excentricidade que varia com 0

arrasto seguindo a mesma influéncia do semi-eixo maior.

A variagdo da inclinagdo orbital é induzida pela sustentacdo. Assim, pode-se notar na
Figura 4.10 sua dependéncia direta do angulo de rolamento através das linhas quase
horizontais deste gréfico. Quanto maior o angulo de rolamento, maior a variagdo da
inclinacdo. Existe ainda uma peguena influéncia do angulo de ataque, mas esta se da de

forma indireta

4.3 Simulagdes com Coeficientes Aerodindmicos Variaveis

Na etapa anterior, os coeficientes aerodindmicos de arrasto e de sustentacdo foram
calculados em funcdo dos angulos de atague e rolamento que o satélite apresentava ao

entrar na atmosfera, sem considerar as variages sofridas por estes durante a passagem



atmosférica. Entretanto, de uma forma realista, esses angulos ndo devem se manter
constantes durante a passagem através da atmosfera, pois a propria acdo do arrasto
atmosférico provocaria mudancas em sua atitude. Tentou-se, nesta nova etapa,
representar 0 comportamento desses angulos através de equagdes lineares no tempo,
com coeficientes de primeira ordem também variaveis.

O problema agora € praticamente 0 mesmo que antes, a menos dos angulos de atague e
de rolamento, os quais passam a obedecer a seguinte regra:

a=a,+ajt (4.23)

S=s,+s,t (4.24)

Nas simulagdes redlizadas, osvaloresde a, e s, foram mantidos constantes, enquanto
a, e s, eram variados para obter resultados em torno dos valores “iniciais’ a, e s,.

O objetivo é descobrir se esta variagdo linear dos angulos de ataque e rolamento no
tempo poderia provocar uma maior variagdo na inclinacdo durante a passagem pela

amosfera.

Aproveitando o exemplo mostrado no caso com coeficientes constantes, foram
redlizadas simulages para conjuntos a, e s, correspondentes a valoresde a e s
anteriormente calculados. Os resultados mostraram que a variagdo em inclinagéo
resultante de uma passagem pela atmosfera com coeficientes linearmente variantes no
tempo nunca é superior a encontrada no caso dos coeficientes constantes. O que faz

destes um valor méximo para as manobras atmosféricas.

A Tabela 4.8, a seguir, apresenta uma parte dos resultados gerados nessa simulagéo,

onde se encontra o valor maximo da referida variagdo. Os valores apresentados nessa



tabela foram calculados computacionalmente, por isso apresentam tantas casas

decimais.

TABELA 4.8 —VARIACAO EM INCLINACAO

a, (rad)

s, (rad)

Di (graus)

6,383782391594650E-016

-2,999999999999994E-001

2,412077543741535E-001

6,383782391594650E-016  -1,999999999999994E-001 2,808341772041656
6,383782391594650E-016  -9,999999999999937E-002 5,471303239215205
6,383782391594650E-016  6,383782391594650E-016 6,647257900716220
6,383782391594650E-016 ~ 1,000000000000006E-001 5,823768952953905
6,383782391594650E-016  2,000000000000006E-001 3,722381316497749
6,383782391594650E-016  3,000000000000006E-001 1,517261338306605

6,383782391594650E-016

4,000000000000006E-001

6,964258991646588E-002

O maior valor encontrado para a variagdo em inclinagdo corresponde ao maior valor
encontrado para o exemplo similar com coeficientes constantes. Nota-se que os valores
de a, e s, paraesse valor maximo sdo praticamente iguais a zero, 0 que corresponde a
a=a,,s =s,. Nestecaso, o conjunto (a,, S,) escolhido corresponde aos valores de

a e s constantes que geravam a variagdo maxima em inclinacdo. Donde se conclui que

o resultado 6timo tende ao encontrado no exemplo com coeficientes constantes.

Para casos onde o conjunto (a,, S ,) escolhido apresenta valores proximos ao conjunto
que corresponde a0 maximo em variacdo em inclinacdo, o valor 6,647257900716220
graus (maximo de variagdo em inclinagdo) foi encontrado para diferentes valoresde a,,
s,. Entretanto, para conjuntos (a,, S,) escolhidos aleatoriamente, com valores

bastante diferentes dos do conjunto que corresponde a0 maximo em variagdo em



inclinagd, o vaor m&imo para a variagdo em inclinagdo ndo atingiu
6,647257900716220 graus.

Os resultados encontrados, embora coerentes com 0s anteriores, ndo demonstraram uma
melhora no sentido de aumentar a variagdo em inclinagdo desgjada pela passagem
aimosférica. Uma aproximagdo através de uma pardbola, para a representacdo dos
angulos de ataque e de rolamento, também foi testada, apresentando o mesmo tipo de
resultado. Com isso, demonstra-se que o0 resultado encontrado com coeficientes

constantes é o 6timo.

Uma justificativa para esse comportamento se ap6ia na equacdo analitica para a taxa
temporal de variagdo em inclinacdo devida ao arrasto atmosférico apresentada em King-
Hele (1987):

ﬂ =- Mw(i)cosz(u) (425)

dt 2./npF

Nesta, r é a densidade da atmosfera, V € a velocidade do veiculo em relacdo a

aimosfera, R é a magnitude da sua posicdo, w € a velocidade angular de rotacéo da
Terra, m é 0 parametro gravitaciond (Gm, onde G é a constante gravitacional

universal emamassa), p €0 semi latusrectum, F € um fator que relaciona velocidade

orbital com velocidade relativa a atmosfera e € praticamente igual a1, u € o argumento

dalatitude e d é dado pela seguinte relacdo com a&rea S,

d=—2° (4.26)
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Sendo essa variagdo em inclinagdo uma fungdo direta do coeficiente aerodinamico de
arrasto C,,, é de se esperar que a variagdo maxima em inclinagdo seja encontrada para o
valor maximo deste coeficiente. Entretanto, este resultado pode ser modificado pelo
fator sen(i) cos®(u). A Equagdo 4.6 mostra que C, é maximo para a =90°. Assim,
uma representacdo do coeficiente de arrasto através de uma relagdo linear, ou mesmo de
uma curva quadrética, tende apenas a diminuir o valor absoluto deste. Os resultados das
simulagBes com coeficientes varidveis ndo poderiam mesmo, seguindo King-Hele
(1987), se mostrar melhores do que os das simulagBes com coeficientes constantes, em

se tratando de variagdo em inclinaco.

No entanto, a teoria de King-Hele se refere, por questdo de simplificagdo, ao arrasto
aerodindmico e, na verdade, a variacdo em inclinacdo estd4 relacionada com a

sustentacdo. Esta consideracéo modifica o parametro d para,

4= (4.27)

que, por sua vez, torna a variagdo em inclinagdo uma funcéo direta do coeficiente

aerodindmico de sustentacéo C, , cujo valor € maximo para a = 45°.



CAPITULO 5
ESTUDO COMPARATIVO DO CONSUMO DE COMBUSTIVEL PARA

MANOBRASCOM E SEM ATMOSFERA

Entre todos os tipos de manobras puramente propulsivas utilizadas para modificar
tamanho, forma e/ou orientac8o de Orbitas de satélites artificiais, a mais dispendiosa, em
se tratando de consumo de combustivel, € a manobra de mudanca de plano orbital. Uma
forma difundida pela literatura para se referir a0 consumo de combustivel de uma
manobra propulsiva é a chamada Velocidade Caracteristica, que nada mais é do que a
medida da magnitude da variacdo total em velocidade necesséria para redizar uma
transferéncia. O consumo de combustivel esta diretamente relacionado com a
velocidade caracteristica pela Equacéo de Tsiolkovsky (Chobotov, 1991),

e DV ¢
m, = m, exp¢- T (5.1)
§ |00 o

emque m, éamassatotal fina do veiculo apds arealizacdo da manobra, m, é a massa
total do veiculo antes da manobra, DV ¢é a velocidade caracteristica, |4, € 0 empuxo

especifico do combustivel e g, é a aceleracdo da gravidade ao nivel do mar. Assm, a

massa de combustivel despendida pela manobra é calculadapor m, - m; .

O alto consumo de uma manobra de mudanca de plano puramente propulsiva incentivou
a procura de técnicas aternativas que pudessem provocar as mudancas desgjadas de
forma mas econbmica. Uma das técnicas mais interessantes utiliza forgas
aerodindmicas e propulsivas combinadas da forma que foi discutida no Capitulo 4. A
bibliografia a respeito mostra os primeiros passos no estudo dessa combinacdo nos
trabalhos pioneiros de London e Nyland, que puderam ser conhecidos por meio do
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artigo de Bruce (1965). Entretanto, algumas das consideracOes feitas por esses autores,

embora apresentem solucdes analiticas, limitam muito a aplicabilidade de suas andlises.

Dando continuidade a analise dos resultados apresentados no capitulo anterior, outros
subprodutos do desenvolvimento proposto se apresentam. O problema de redizar
mudancas de plano orbital utilizando-se a atmosfera terrestre como meio de retirar
energia de um satélite artificial (com as caracteristicas definidas no Item 4.1) se resume
a encontrar solugdes economicamente viaveis. Essas solugdes sdo apresentadas aqui na
forma de graficos do tipo “curvas de nivel”, onde o eixo horizontal corresponde ao
angulo de atague @), o0 eixo vertical, ao angulo de rolamento ) — ambos em graus,
medidos a0 entrar na atmosfera e mantidos constantes através desta — e as curvas de
nivel representando os diversos fatores relevantes para uma andise quantitativa do

perfil das manobras estudadas.

Partindo-se do principio de que, ao passar pela aimosfera, a érbita do satélite sofre uma
variagdo em inclinagdo provocada pela interagdo aerodindmica do veiculo com a
atmosfera, foram calculadas as velocidades caracteristicas relacionadas com esta

manobra.

Nesta andlise sdo realizadas ssimulacdes para as trés érbitas iniciais/finais estudadas no
Capitulo 4. Essas Orbitas tém como caracteristicas principais 0S Semi-eixos maiores
iguais a 7.000, 8.000 e 9.000 km e o fato de serem circulares. As Orbitas iniciais sdo,
ainda, equatoriais. A atitude da atmosfera em todos os casos é considerada igual a 200

km, que corresponde a aproximadamente 6.578 km de disténcia ao centro de massa.

A Figura 5.1 apresenta a variagdo em inclinagdo sofrida por um satélite, inicialmente em
uma oérbita circular com semi-eixo maior igual a 7.000 km, ao passar pela aimosfera em
uma Orbita de transferéncia cujo perigeu é igual a 6.278 km e 0 apogeu € igual ao semi-

eixo maior da orbita inicial. E bom lembrar que o veiculo passa pela atmosfera e é

enviado para fora desta pela agéo das forgas aerodinamicas antes de atingir o perigeu da



primeira Orbita de transferéncia. Assim, ndo ha problema em considerar um perigeu téo

baixo como 6.278 km, afinal ele ndo sera atingido.
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Fig. 5.1 — Variagdo em inclinagdo (graus) induzida pela manobra aeroassistida para

Orbitainicial com a = 7.000 km e r, = 6.278 km. Angulos de ataque @) e

rolamento (s) em graus.

Na Figura 5.1, assim como nas figuras seguintes, existem pares de a e S para 0s quais
ndo h& resultado no gréfico. Esta € uma conseqiéncia da acdo da atmosfera ter
provocado a reentrada do satélite para essas combinacdes de parédmetros. Estes
resultados estdo de acordo com os encontrados por Guedes (2000), onde o
comportamento de uma trgjetéria de reentrada é analisado ap0Os a aplicacdo de uma
manobra de injecdo. Na Figura 5.1, pode-se notar, ainda, que para determinados pares
de angulos de ataque e rolamento a variagdo em inclinacéo € dependente apenas deste
altimo. Esse comportamento € esperado da forte dependéncia da inclinacéo orbital com

a sustentacdo atmosférica atuante sobre o veiculo, que € uma fungdo desse angulo.

Para cada 6rbita inicial, foram simuladas manobras utilizando-se diferentes érbitas de

transferéncia, com o objetivo de analisar a influéncia da atmosfera sobre Orbitas com
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diferentes valores de perigeu e, conseqiientemente, de periodo dentro da atmosfera. Os
valores de distancia ao perigeu simulados foram 6.278, 6.350, 6.420 e 6.480 km.

O primeiro resultado significativo aponta que Orbitas de transferéncia com perigeus
muito proximos ao valor do limite da atmosfera sensivel tendem a ser mantidas dentro
da atmosfera. Em outras palavras, essas Orbitas ndo sofrem o desvio desgjado pela acéo

da sustentagdo atmosférica e deixam de apresentar interesse para o problema em estudo.

Os diversos subprodutos desta andlise podem ser observados nas Figuras 5.2 a 5.5, onde
aorbitainicial tem a = 7.000 km e a orbita de transferéncia tem perigeu igual a 6.278

km.
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Fig. 5.2 — Variacdo total em massa de combustivel (kg) induzida pela manobra

aeroassistida para drbitainicial com a = 7.000 km e r_ = 6.278 km. Angulos

de atague (a) e rolamento (s) em graus.

A Figura 5.2 mostra a variagdo total em massa de combustivel necessaria para colocar o
satélite em uma trgjetdria que atravesse a atmosfera e que, ao sair dela e voltar para uma

Orbita com semi-eixo maior igua ao raio da érbita inicial, apresente as mudancgas de



inclinagdo ilustradas na Figura 5.1. A Figura 5.3 apresenta 0 consumo esperado para a
manobra impulsiva redlizada fora da atmosfera terrestre, para encontrar as mesmas
mudangas de plano orbital. A Figura 5.4 mostra a diferenca entre esses consumos,
tornando claros osvaloresde a es para 0s quais uma manobra € mais vantgjosa do que

aoutra.
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Fig. 5.3 — Variagdo total em massa de combustivel (kg) induzida pela manobra

impulsiva sem atmosfera para orbitainicial com a = 7.000 km e r = 6.278

km. Angulos de atague (a) e rolamento (s) em graus.

Na Figura 5.3, realmente parece estranho falar em variagdo em massa de combustivel
relacionando angulos de ataque e rolamento com manobra impulsiva realizada fora da
aimosfera. Essa manobra ndo é afetada por esses angulos, mas o0 consumo de
combustivel é diretamente dependente da variacdo em inclinagdo. A figura foi montada
dessa forma para que se possa comparar 0 consumo resultante da manobra impulsiva
sem atmosfera com o da manobra aeroassistida decorrente da variagdo em inclinagéo,

essa sim extremamente dependente do par de éngulos de ataque e rolamento.
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Fig. 5.4 — Economia em massa de combustivel (kg) entre a manobra fora da atmosfera e

a manobra agroassistida para drbita inicial com a = 7.000 km e r = 6.278

km. Angulos de atague (a) e rolamento (s) em graus.

Todas as figuras deste capitulo tém como objetivo mostrar para o analista de uma
missdo espacial quals as consequéncias sobre os diferentes aspectos do problema de
realizar manobras aeroassistidas. Com elas é possivel escolher um par de angulos de
ataque e de rolamento que satisfaca as necessidades do projeto no que concerne a
variacdo de inclinacdo do plano orbital e ao consumo de combustivel.

A Figura 5.5 esta relacionada com a Figura 5.2, por meio da Equacéo 5.1 e representa a
velocidade caracteristica calculada para a manobra com atmosfera. A velocidade
caracteristica, na Figura 5.5, representa a soma das velocidades caracteristicas

necessarias para entrar e sair da atmosfera.
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Fig. 5.5 — Velocidade caracteristica resultante da manobra aeroassistida para Orbita

inicial com a = 7.000 km e r = 6.278 km. Angulos de ataque (a) e

rolamento (s) em graus.

As conseqguiéncias econémicas das mudancas de perigeu das Orbitas de transferéncia
podem ser observadas nas Figuras 5.6 e 5.7, nas quais os perigeus utilizados foram,
respectivamente, 6.350 e 6.420 km. A parte (a) dessas figuras apresenta a economia em
combustivel utilizado encontrada comparando-se a manobra aeroassistida com a
manobra de mudanca de inclinagdo realizada fora da atmosfera. E preciso levar em
consideracdo que as variagdes em inclinagdo sofridas pelas manobras com perigeus
distintos ndo sdo idénticas, pois o tempo de passagem pela atmosfera e as condicdes de
densidade desta séo diferentes. Assim, a economia precisa ser anaisada em funcdo da

variacdo em inclinacdo induzida pela passagem atmosférica mostrada na parte (b).



12776 -10+
20+ 1;// -20+
30- 58;_6,,/ 30-
-40- = Z4 -40-
'50 T T T T T T T T T '50 T T T T T T T T T
-50-40-30-20-10 0 10 20 30 40 50 -50-40-30-20-10 0 10 20 30 40 50
a a

(@) (b)
Fig. 5.6 — (a) Economia em massa de combustivel (kg) entre a manobra fora da

atmosfera e a manobra aeroassistida e (0) variagdo em inclinagdo induzida
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Fig. 5.7 — (a) Economia em massa de combustivel (kg) entre a manobra fora da
atmosfera e a manobra aeroassistida e () variacdo em inclinagdo induzida

pela manobra aeroassistida para orbitainicial coma = 7.000 kme r_ = 6.420

km. Angulos de atague (a) e rolamento (s) em graus.



Nas Figuras 5.6 e 5.7 pode-se notar que conforme a érbita de transferéncia se afasta do
centro de massa do sistema (no caso de 6.350 km para 6.420 km de raio de perigeu) os
valores para a economia em combustivel aumentam. Esse resultado esta de acordo com
o que foi discutido no Capitulo 4, pois, a0 aumentar o raio do perigeu a manobra
aeroassistida vai se tornando menos dispendiosa, por ser menor a variagdo em semi-eixo

maior necessaria

Outra consequéncia da mudanca de perigeu da orbita de transferéncia € que para uma
maior atitude de perigeu, mais pares de angulos de atague e rolamento induzem as
manobras aeroassistidas desgjadas. Esta constatagdo pode ser observada no centro da
Figura 5.7, onde os valores de pares proximos de zero estdo presentes. Isso ocorre
porque o veiculo entra na atmosfera com menor angulo de aproximacao, o que induz a
uma manobra menos radical que a de reentrada atmosférica.

Para complementar, as Figuras 5.8 e 5.9 mostram as vantagens/desvantagens de se
utilizar a atmosfera para realizar mudancas de plano, para érbitas iniciais com semi-
eiXxos maiores iguais a 8.000 e 9.000 km, respectivamente, e distancia ao perigeu igual a
6.420 km. Essas figuras apresentam, da mesma forma que as Figuras 5.6 e 5.7, a
economia em massa de combustivel utilizado e a variacdo em inclinacdo encontrada
pela manobra aeroassistida.

Os resultados mostrados nas Figuras 5.8 e 5.9 estdo, também, de acordo com o que foi
discutido no Capitulo 4, pois, a0 se afastar do centro de forga, a manobra impulsiva
realizada fora da atmosfera tende a ser mais econémica. Enquanto isso a manobra

aeroassistida vai se tornando mais dispendiosa.
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Fig. 5.8 — (&) Economia em massa de combustivel (kg) entre a manobra fora da
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E importante enfatizar que as andlises feitas aqui levaram em consideraco apenas uma
passagem pela atmosfera. Uma simulagdo de multiplas passagens sera redlizada no
Capitulo 8, onde se apresenta uma comparacdo com uma passagem unica e profunda

(menor raio de perigeu).



CAPITULO 6

SOLUCOES ANALITICAS

Além das possiveis mudancas orbitais nos elementos pertencentes ao mesmo plano, uma
transferénciaorbital ndo-coplanar requer variacbes na inclinacdo i e€/ou na longitude do
nodo ascendente W. No caso de passagem através da atmosfera, uma parte da (ou toda)
mudanca de plano de um veiculo capaz de produzir sustentacéo € realizada pelas forcas
aerodinamicas. A relagéo entre mudancga aerodindmica e variagéo do plano orbital ainda
ndo esta bem estabelecida, através de uma formulag&o analitica.

Antes de partir para a solucéo analitica, € importante frisar as caracteristicas fisicas do
problema proposto. Uma manobra de mudanca de plano combinada (propulsiva +
aerodindmica) pode ser descrita de forma geral como aquela na qual um veiculo
espacial €, primeiramente, desviado de sua orbita original, com o uso de propulsores,
em direcdo a atmosfera. A fase aerodindmica comega no momento da entrada na
atmosfera. Ap0s a realizacdo da manobra aerodinamica, a energia perdida pelo veiculo
devido a0 arrasto € restaurada através do acionamento de jatos propulsivos de forma que

aorbita original € restabelecida em um novo plano.

Neste capitulo, apresenta-se uma nova relacdo entre a variacdo do semi-eixo maior
resultante de uma passagem pela atmosfera e a variagdo da inclinagdo nas mesmas
circunstancias. Essa solucéo analitica é baseada nas equactes encontradas em King-
Hele (1987). Todas as equacOes apresentadas por King-Hele foram verificadas e
validadas.

6.1 Solugdes Analiticas com Expansdes até 6 Ordem

Ainda ndo foram encontradas solucfes analiticas exatas para transferéncias orbitais

aeroassistidas Gtimas, exceto para casos muito simplificados e idealizados King-Hele,
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1987). Enquanto isso, solugdes numeéricas de casos mais gerais foram obtidas através de

métodos diretos e indiretos.

King-Hele (1987) encontrou expressdes para as variagbes induzidas nos elementos
orbitais de um veiculo que atravessa a atmosfera terrestre em algum momento. Ele
considerou a excentricidade limitada a 0,02 < e < 0,2. As expressdes foram obtidas a
partir das Equagbes de Gauss e foram utilizadas fungbes de Bessel para integrar as
equacoes resultantes. As Equacdes (6.1) e (6.2) mostram as variagdes induzidas no

semi-eixo maior e nainclinagdo encontradas por ele, como exemplo.

Da =-da’r ,, exp[b(a, - a- aoeo)]qu{ 1+ 2ecos(E) +ge2 cos’ (E) +

+e°cos’ (E) + O(e* )} exp[ Bcos(E)]dE (6.1)

A2 o

. ea 6 awd . 2p
Di=-¢—= ——r ,seniexp(- B)y 11+ cos(2w)cos(2E) +
Er: g oo )§) {1+ cos(2w) cos(2E)

- 4ecos® (w) cos(E) + O(ez)}exp[ Bcos(E)]dE (6.2)

Nestas equacdes, d é a funcdo das caracteristicas aerodindmicas do satélite dada pela
Equacéo (4.26), onde apenas 0 arrasto atmosférico € considerado, a € 0 semi-eixo
maior, r , €adensidade daatmosferano perigeu, b € umafuncgdo da altitude do satélite
conhecida como inverse scale height, e é a excentricidade da orbita, E € a anomalia
excéntrica, B = bae, mé a constante gravitacional, F é um pardmetro que relaciona
velocidade orbital com velocidade relativa a aimosfera, w € a velocidade angular de
rotacdo da Terra, i € a inclinacdo orbital, w é 0 argumento do perigeu e o subscrito 0

(zero) refere-se as condicdes iniciais da orbita.

Para essas equacles, King-Hele (1987) considera a atmosfera terrestre como

esfericamente simétrica, 0 que nd é uma concepcdo realista. Essa consideracdo €
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traduzida pelo modelo exponencial para a variagdo da densidade com a distancia ao
centro da Terra dado por:

r=r exp{b(r,- R} (6.3

em que r, € a distancia do perigeu inicid ao centro da Terra igua a a,(1- &).

Considerando-se que

R=a(l- ecosE) (6.4)

entdo,

r=r .exp{b(a, - a- a,e,)+baecosE} (6.5)

Baseando-se nestas equagdes, neste trabalho, a funcdo trigonométrica de E foi
expandida em série de Taylor aé a 6* ordem e as integrais envolvidas foram
solucionadas. Desta forma, foi possivel encontrar as expressdes analiticas mostradas a

seguir. A solucdo encontrada para a variagdo em semi-eixo maior € dada por:

Da = - da’r po:'§l+ 2e+ge2 + esﬁE +
T

e v

z 3
- §E+(1+ B)e+§(2+B)e2 + (328) :UE

g2 ES
sB(1+3B) (1+ 7B +3B? (66)
4 €BU*3B) , ( ) +—(8+1SB+SB )&’ +
8 24 12
5
(21+1QB+SB ) 3uE +O(E” )

24 b5
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Como King-Hele (1987) ndo considera o efeito da sustentacdo sobre o veiculo
atravessando a atmosfera, a perturbacdo que provoca uma variagdo sobre a inclinagdo da
Orbita do satélite € devida a0 efeito da rotacdo da atmosfera. A solucdo para esta

variagdo é dada por:

Di=-£22 a—Wdr %0 seni{[Z(l- 2e) cos’ W]E +
nt g 4
7 < 3
+£ 5, 2(1+B)ecos®w- (4+B)cos2WuE_,
g 2 2 H 3 (6.7)
,€B(1+3B) (1+7B+3B%ecos’w  (16+25B+3B)cos2WUE°
g 24 6 24 H5

+O(E)}

6.1.1 Expressdes para os outr os Elementos Or bitais

As expressdes para 0s outros elementos orbitais (excentricidade e, nodo ascendente W e
argumento do perigeu w) também foram obtidas baseando-se na teoria de King-Hele
(1987). Para a excentricidade, a densidade atmosférica € considerada uma funcdo
exponencia da atitude em uma atmosfera esfericamente simétrica, como foi feito com
0 semi-eixo maior e mostrado na Equacdo (6.5). Nas préximas equacOes usaremos
x=ae como King-Hele, pois segundo e€le assm “a teoria € mais facilmente

desenvolvida’.
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Dx = - da’r p0%§l+ 2o+ 3¢ +e?UE +
i 2 H

, \—3

_€1+B) +(1+B)e+ (5+3B) » , 3+B) eagE_Jr
g 2 4 2 i3
é1+7B+3B%*)  (4+7B+3B%) . (23+33B+9B?%) ,

+5 + e+ e’ +
g 24 12 48

2 N 5 u
, (24+19B+38 )e3HE o).
24 b5

(6.9)

O nodo ascendente, da mesma forma que a inclinag&o orbital, € perturbado pela rotacéo

atmosférica

ea o a*wd

=1 Z ¢ sn(2w){[1- 2¢]E+
gm:,'a 4 "
4 2 E3

+g- (4+B) +2e+ 2Be EE N 6.9)
é 2 a3
A 2 2 N 5

+2(16+258 +3B°)- (2+14B + 6B )eHE—+O(E7)}
& 24 G5

A simetria esférica da atmosfera considerada até o momento € uma boa primeira
aproximagao. Entretanto, a densidade da atmosfera depende, na verdade, da sua altitude
acima da superficie terrestre, que é um esferéide achatado. Conseqlentemente, a
atmosfera também apresenta um achatamento.

Para o0 calculo da variagdo sobre o argumento do perigeu, supde-se que a densidade é

constante na superficie de esferdides cuja excentricidade € igual a e e no qual um dos
eixos coincide com o eixo de rotacdo terrestre.
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Um novo modelo atmosférico precisa ser considerado. A distancia radia r, do centro
da Terra até a superficie de um esferide achatado, de raio equatorial r. e

excentricidade e é dada por (King-Hele, 1987)

r, =r.{1- esen?f . +0(e?)} (6.10)

naqua f éalatitude geocéntrica. Escolhe-se r. de forma que o esferdide definido
pela Equagdo (6.10) passe pelo ponto do perigeu inicial 1, cujalaitude & f , (King-
Hele, 1987).

1- esen?f
r.=r

S

— 6.11
°1- esen®f (6.1

No esferoide definido pela Equagdo (6.11), a densidade atmosférica e r . Acima do

esferéide, a densidade varia exponenciamente com a atitude. Assm (King-Hele,
1987):

r=r exp{-b(R-r.)} (6.12)

Agora, desgja-se conectar a latitude do satélite f | com a posicdo angular deste em sua

Orbita. Utiliza-se alei dos senos:

senf | =senisen(w+q) (6.13)
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em que g € a anomalia verdadeira do satélite. Substituindo-se as Equagdes (6.11) e
(6.13) em (6.12), obtém-se a densidade do ar em qualquer ponto (R,q) da érbita (King-

Hele, 1987):
r=r ,exp{-b(R-r,)+c, cos2(w+q) - c cos2w, +O(ce)} (6.14)
_1 2.
com C, —Eebrposen I

A Equacdo (6.14) pode ser escrita em funcdo da anomalia excéntrica E utilizando-se a

Equacéo (6.4), uma condicdo de truncamento dada pela Equacgéo (6.15) e as expressoes

seguintes:
exp{c1 cos2(w+ q)} =1+c,cos2(w+qQ) + %cf cos’ 2(w+ Q) (6.15)
Rcosq = a(cosE - e) (6.16)
Rsenq = a1- e’ senE (6.17)

Eliminando-se assim a anomalia verdadeira q, a expressdo fina para o modelo de
densidade atmosférica que considera o achatamento terrestre com erro menor que 0,002

(King-Hele, 1987) é dada por:
r =kexp{- b(a- aecosE)}[1+c, cos2(w+ E) - 2c,esen2(w + E)sen E +

+ %Cf{ 1+cos4(w + E)} - %cle2 {cos(2w) + 2cos2(w + E) + (6.18)

- 3c0s2(w+ E)cos(2E)} - c,’esen4(w+E)senE +O(c,e,c,€e°, ¢ °e?)

107



com k =r , exp{br,, - ¢, cos(2w,)}.

Assim como no caso dos outros elementos orbitais, a variacéo do argumento do perigeu
também depende de uma expresséo para a densidade atmosférica. A equagdo para a
variagdo do argumento do perigeu pode, agora, ser calculada utilizando-se a Equagéo
(6.18) como essa expressao da densidade. Neste trabalho, encontrou-se:

:’§+1012+€ﬁ+101298+
eiég 4 e 4 @
2 O:l 2

& C L E
+ §e+ (1+e)c, cos(2w) + Tcos(4w) £7 +

3
- [2(1+ 2e)c,9n(2w) + ¢,’sn (4w) % +

_§4+3B) , (1+3B)
8 6 24

2 +[24e+13+3B+

4
+e(16 + 3B)] cos(Zw) + G (49 + 3B) cos(4w) uET +
0

@45+33) . (22+6B)eg

¢, 9n(2w) +
ee 3 3 g
5
—(17 38) sin(4w); E—+
H5
&1+15B+15B%) (1+15B+15B%) , (16+45B+15B%)
+a + ¢+ e+
& 120 480 120
2
+a121+1358+158 ) . (736+405B +15B%) o 9% cos(2w) + (6.19)
120 120 Q,
(1441+ 495B +15B*2 )

UE® o
o0 cos(4w) i O(E )E;

King-Hele considera o achatamento terrestre no célculo da variagdo do argumento do

perigeu, mas ndo no da variagdo do nodo ascendente. Nesse Ultimo caso, apenas a
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rotacdo da atmosfera € considerada, 0 que ndo causa variagbes na expresséo da
densidade.

6.2 Solugdes Analiticas com Expansdes até 8 Ordem

Para melhorar a precisdo e aumentar o alcance das Equacdes (6.6), (6.7), (6.8), (6.9) e
(6.19), afuncéo trigonométrica de E das Equacdes (6.1), (6.2) e correspondentes para 0s
outros elementos orbitais foi expandida em série de Taylor até a 8 ordem e as integrais
envolvidas foram novamente solucionadas neste trabalho. O resultado desta expansdo

S0 as novas expressoes para 0s cinco elementos orbitais apresentadas a seguir.

N

| .
Da = - da’r p01'§l+ 2e+ge2 +eSiE +

i H

N3
+(1+ B)e+§(2+ B)e® + 3+8) e3HE—
4 2 U3

_eB
g2
éB(1+3B) (1+7B +3B?)

+ +
g 24 12
(21+19B+3B?%) ,UE® éB(1+15B+15B?)

+ €ug—-e6 +

24 05 & 720
1+31B + 60B? +15B° 1
, (1+318+60 > )e+ (32+151B +105B* +15B°)e’ +
360 480
2 3 N 7 ¥
, (183+361B +150B” +15B )eSHE_JrO(Eg)g
720 07

=+

e+i(8+138 +3B%)e” +
48

(6.20)
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9
I
+ 1

D DDy D

+
DD D cm:

(64 +301B +195B +15B°) cos(2w) UE’

Dx =

~
N

M oo seni{[Z(l- 2e) cos’ W]E +

Q -H-Op

a’wd
4

> 38

<=3
- 8, 2(1+B)ecos®w- (4+ B);:OS(ZW) ;% +

L €B(+3B) 1+ 7B +3B%)ecos’ w , (16+25B+3B )cos(ZW)uE5

24 6 24 “ 5 "

B(L+15B+15B°) _(1+31B+60B’ +158%)ecos’w
720 180

;
+O E9 -
720 =+ O )p‘;

-dazrp0:§+29+3e velE s
| 2 H

- 3
_g1+B) f+ B)e+(5+35) 2 (3+ B) 3uE

g 2 4 2 d 3
.\ g(1+ 7B+3B%)  (4+7B+3B%)  (23+33B+9B7%) ,

g 24 12 48

(24+198+SB ) 3uE5 é(1+31B + 60B* +15B°) N

-8
24 b5 & 720

(32+152B+120B? +15B°%) . @37 | (47B+30B2 +5B°%){ ,

+ e+¢ + e
720 &288 720 p

+

(288 +406B +150B° +15B°) ,UE’
+ e’

U
+ O(EQ) ,
720 07

pw=-F2Q awd, osen(2w){[1- 2€|E +

e- (4+B)+2e+2Be’UE’

& 2 3

e(16+258 +3B?)- (2+14B + 6B? )eu E5

S 24 u 5

e- (64 +301B +195B* +15B°%) + (2+62B +120B* +30B°)el E7
g 720 a 7"

+O(E)}
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:gt+£c12+8?_+1c1298+
e jé 4 e 4 g

e C12 a)EZ

+ (ée+ (1+e)c, cos(2w) + Tcos(4w) 37 +
4
3

- [2(1+ 2e)c,sen(2w) + ¢,” sen(4w) % +

_§4+3B) , (1+3B)
"8 6

C C
+e(16+38)] 2 cos(2w) + 2L (49 + 3B) cos(4w) (e— +
6 24 2

C, ? +[24e+13+ 3B+

33{5 +3B) (22 + 6B)eo
ee 3 3

L a7+ SB) en( 4w)’ UE® |

Hs
,81+15B+15B°)  (1+15B+15B%) . (16+45B+15B%) .
& 120 480 G 120

, #121+135B+15B%)  (736+405B+158°) 0
120 120 Q,

6
§ (AL 0SB 15BY) ;0 ; UE® |
480 b6

, , .

0

_ S491+165B +45B%) _ (376+345B +45B exc, sen(2w) +
€ 180 90 ]

, (931+525B +45B° )

360

_ §(36+133B +105B +1058°) _ (1+63B +210B” +1058°) ,
& 5040 20160 °

, (64+483B+ 525B° +105B°) o 1093+ 3003B + 1470B%) .
5040 5040

105B8° | (12160 +16863B +4305B° +1058%) 0
+ C, cos(2w) +
5040 5040 Q, (6.24)

(37969 +31983B + 5250B* +105B° )
20160

sen(2w) +

+C, COS(2w) +

sen( 4w )uE—+

c,” cog(4w) uE— +O(E® )
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6.3 Solugdes Analiticas com Sustentacéo

As equacbes andliticas sugeridas por King-Hele (1987) consideram apenas a
perturbacdo aerodin@mica causada pelo arrasto em uma passagem através da atmosfera
terrestre. Sendo o arrasto atmosférico uma forca na direcdo do movimento, apenas 0s
elementos orbitais cuja variagdo tem componentes tangenciais da forca perturbativa
sofreriam maiores mudancas. Para os elementos que ndo tém componentes na direcéo
tangencial, o artificio de considerar efeitos da rotacéo e da ndo-esfericidade atmosférica
foi utilizado por ele.

No entanto, a sustentacdo € uma forca importante em muitos casos. Veiculos com
grandes coeficientes de sustentacdo ndo estdo bem representados pelas equagdes até
agora apresentadas. Faz-se necessaria a inclusdo desta componente da forca

perturbadora nas equactes de movimento e isso é feito neste trabal ho.

Segundo as Equagtes de Gauss, as variagdes no tempo sofridas pelo semi-eixo maior e

pela excentricidade sdo dadas por:

%:Zaz\/
dt m

f. (6.25)

de 1¢g¢ R
—=_ e+cos - fy —sen 6.26
raaly 82 q) q (6.26)

H

nasquais f, éacomponentetangencia e f,, anormal daforca perturbadora

Assim, 0 semi-eixo maior, que varia apenas com a componente tangencial da forca, ndo
sofre perturbacdo devida a sustentagdo, uma vez que esta ndo possui componente na
direcdo tangente. A excentricidade, por outro lado, tem uma componente normal da

sustentacdo que pode provocar mudangas significativas.
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As Equactes de Gauss para 0s outros elementos orbitais sdo apresentadas para que se
possa perceber que esses elementos também sdo influenciados pela componente normal
a0 movimento da forca. Com essas equacOes € possivel prever o movimento orbital

decorrente da passagem atmosférica.

di 1
— =——Rf, cog(w+ 6.27
s S(W+0q) (6.27)
W__ 1 g Swtg) (6.28)
dt np seni
dw dw . 11 _¢é RU
— +——cosi =— f; genq + (1+ecosq)seng—; +
dt at eVT e Pu

(6.29)

e ,  RUU
+ f, &cosq +e+esen® q—yj
g Pt

Qualguer componente da forca aerodinamica pode ser representada como uma relacéo
entre a &rea da superficie, a densidade da atmosfera, o quadrado da velocidade e o
coeficiente aerodinamico correspondente. A componente tangencial da forga, que esta

rel acionada apenas ao arrasto atmosférico, € dada por:

f
oLy (6.30)
m 2

emque d=
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A componente normal da forga representa a agdo da sustentagcdo sobre o veiculo. Em um
movimento plano, f , € um vetor no plano (R,V), que é o plano vertical, e ndo ha forga
lateral. Entretanto, as caracteristicas fisicas do veiculo podem ser tais que o vetor
sustentacdo sofra uma rotacdo sobre V e assim também o faz f v Criase uma

componente lateral para aforga normal que tem o efeito de modificar o plano orbital.

A Figura 4.3 apresenta 0 esquema vetorial das forgas aerodindmicas sobre um satélite.

Note-se que o vetor sustentagdo F, foi sofreu uma rotagio de um angulo s paraforado

plano vertical.

A componente normal da for¢a é decomposta em duas. f, coss no plano vertica e

ortogonal a V e f, sens ortogonal ao plano vertical. E a componente f, sens que

provoca variagdes na inclinacdo orbital e no nodo ascendente. A componente normal da

forga correspondente € dada por:

Fg 1
-2 =-=rVvad 6.31
w5 B (6.31)
FSC, sen
Emque d, =2 HS

m

A excentricidade e o argumento do perigeu sdo modificados pela componente da forca

normal no plano vertical:

Lrveg, (6.32)

I:A_
m 2
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FSC, coss

emqued, = po

Na Equacdo (6.29) pode-se perceber que o argumento do perigeu sofre modificacOes
ainda devido a variacdo do nodo ascendente. Assim, w varia com as duas componentes
da sustentacéo.

As expressfes para as derivadas de e, i, w e W em relacéo a anomalia excéntrica sdo
dadas por:

1/2

dx _ _, (1+ecosE)" é 1 12 N
—=zar— X — < dle+cosk) +=d, (1- e 1- ecosE)senE, (6.33
dE (1- ecosE)"” & ( ) 2 Al € ) H (6339
da_. lar dB@[cosw(cosE -e)- (1- e®)"? senwsen E] (6.34)
dE 2 (1_ e2)1/2
w_. Ear dg WLOSE?Z[senW(cosE - €)- (1- e*)"% coswsen E] (6.35)
dE 2 Csnift- &)
%:Wcosi +
dE

1/2 (6.36)

lar (1+ecosE
- E?W[NG_ ez)”zsenE+dA((1- e”) cosE + esen’ E)]

das quais o tempo foi substituido pela anomalia excéntrica através do operador

. 112

d_ @0
dE gma

% (King-Hele, 1987).

Neste trabalho, estas equacdes foram integradas e as funcgbes trigonométricas de E
foram expandidas até a 6 ordem, encontrando-se novas equagdes analiticas para os

quatro elementos orbitais que variam com a agdo da sustentacdo. Essa expansdo supde
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que 0 arco de passagem pela atmosfera € pequeno. Essas equagBes sdo integradas

utilizando-se 0 método de aproximagdes sucessivas de 1% ordem.

Di:-\/jd_e {(1 e )cosw+[(e DV1- € senw]E+

2
- [1+ B+2e- (1+ B)ez]cosw%+

++/1- €2[1+3B- (4+3B)eJsen w—+ (6.37)

4

+[1+7B +3B2 + (8+12B)e- (L+7B+3B%)e?|cosw—
4

5

+4/1- €2[- 1- 15B - 15B7 + (16+ 45B +1582)e]senw%+

+O(E%)}

Dx = - 2da rpo:§l+2e+3e +e’ it
2

| H

(5 238) 2 +(3+ B)e HE22

- [@+B)+201+B)e+
é(1+7B+3B%)  (4+7B+3B%)  (23+33B+9B?) ,
+a + e+ e+

& 6 3 12

4
, (24+19B+387) 3UE_+O(E5) .\
4 b

u
+a’d,V1- e’r (22e)

8 (1+3B) | (7+3B) LUE’ |

2 a 03 3"
, é(L+15B +15B°)  (61+75B+15B%) zuE5
24 48

} D

('D=('D('D CD:D

+O(E®
( )ﬁ (6.38)
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ad,
senivl- e?

2
[i+B+2e- @1+ B)ez]senw%+

DW= - r po{(1- ez)senw+[(e +1)WCOSW]E +

E3
2
- J1- 2[1+3B+ (4 + BB)e]cosw?+ (6.39)

4

+[1+7B+3B% + (8+12B)e- (L+7B+3B%)e?|senw
A

5
+4/1- €2[1+15B +15B2 + (16 + 45B +1582)e]cosw% +

+O(E®)}

Dw = Wcosi - [32+4e2(1+ez)+(8+e2 +e*)c,” +

dak«/l-—ez{

+2c, (2+ 2e+€°) ><(4cos(2w) +C Cos(4w))]% +

- ¢,[2+4e(+e) +c,(2+ 2e+e?)cos(2w)] sen( 2W)E 2 +

- [(80 +96B) + (20 + 24B)c,” + (52 +12B)e? +(13+ 3B)c,’e? +
+(4+12B)e" + (1+3B)c,’e" +[(208 + 48B)c, + (640 + 48B)c,e +
+ (920 + 24B)c,e?] cos(2w) +[(196 +12B)c,” + (208+12B)c,*e+

3
+(110+ 6B)c,’€?] cos(4w)]% +

+ cl[(lo +6B) + (44 +12B)e +(86 + 12B)e’ +[(34+ 6B)c, +
+ (40 + 6B)G e + (23 +3B)c,e?] cos(2w) | sen( zw)% ¥

+[(272 + 960B +480B2) + (68 + 240B +120B?)c,” + (484 + 540B +
+60B?)e” + (121+135B +15B%)c,’e* + (4 + 60B + 60B?)e* +
+(1+15B +15B?)c,”e* +[(1936 + 2160B + 240B?)c, + (11776 +

(6.40)
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+6480B + 240B2)c,e + (30248 + 9240B + 120B2)c,e”] cos(2w) +

+[(5764 +1980B + 60B2)c,” + (7744 + 2100B + 60B?)c, e +

+O(E6)}+

E5
+ (4922 +1110B + 30B2)c,” €?]cos(4w,

_1d

SR v ey S

(e 2 0
+il+re- S5 C, cos(2w)+icos(4w)j+
2 4 &

- ¢,[201+ 2+ €?) + ¢, (2+ 26+ 36?) cos(2w) | sen( 2W) E +
+ [(1+ B)(4+c,°)(-4+e*)+(20+4B)e’ + (5+ B)c,"e” +

- [(80 +16B)c, + (192 +16B)c,e+ (200 +8B)c,e*] cos(2w) +
2
- [(68+4B)c,” + (64 + 4B)c,’e+ (218- ZB)clzeZ]cos(4w)]§—2 +

+ Cl[(14+ 6B) + (40+12B)e+ (56 + 6B)e” +[(38+ 6B)c, +

3

(32 BB)c,e+ (177 + 9B)cie” oos( 2)sen( 20) = E

+[(16 +112B +48B?) + (4 + 28B+12B%)¢,” - (164 +124B+12B%)e” +
- (41+31B+3B%)c,°€? - (4+28B+12B%)e" - (1+7B+3B?)c e’ +
+[(656 + 496B + 48B*)c, + (2304 +1168B + 48B*)c,e + (3992 +

+1192B - 24B?)c,e*]cos(2w) +[(1412 + 412B +12B2)c? + (1024 +

- ¢,|122 + 1508 + 30B2) + (544 + 4208 + 60B?) e +

+ (1142 + 570B + 30B%)€” +[(842 + 390B + 30B%)c, +

+(512+330B +30B?)c.e+ (6.40)

5 .
+(5913+1785B + 45B2)c,e” Jcos(2w) | sen( 2w)1% +O(E° )g
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Com essas expressdes torna-se possivel prever a variagdo orbital induzida por uma
passagem atmosférica, através das variagbes dos cinco elementos orbitais aqui
apresentados. Essas equacfes sd0 mais completas que as encontradas na literatura
porque incluem a perturbacdo devida a sustentacdo, além do arrasto atmosférico.
Entretanto, sua aplicacdo € limitada a pequenos angulos dentro da atmosfera, pois

€ra a premissa para as expansdes em série de Taylor iniciais.

6.4 Validacdo Numérica

Nas simulagGes numéricas aqui realizadas, o limite da atmosfera sensivel foi fixado em
uma altitude igual a 200 km. No entanto, na solugdo analitica, a variavel “limite da
aimosfera’ ndo existe nas expressdes e, assm, para integrar dentro da atmosfera é
preciso limita-la através do intervalo de anomalias verdadeiras () entre os pontos de
entrada e saida (Figura 6.1). Devido a esse fato, um tipo diferente de solucdo numérica
foi encontrado que leva em consideragéo a anomalia verdadeira no ponto de entrada na
atmosfera e supde que o satélite vai permanecer dentro da atmosfera por um arco de
longitude igual a duas vezes o valor desta anomaia. Desta forma, um dos resultados
numéricos encontrados apresenta 0 mesmo arco de passagem atmosférica que o

resultado analitico, conforme desejado.
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Fig. 6.1 — Angulo g (anomalia verdadeira) da travessia atmosférica.

As variagfes em semi-eixo maior e inclinagdo devidas a passagem do satélite atraves da
atmosfera obtidas pelo método analitico foram, entdo, comparadas com as encontradas
por simulagdes numeéricas. Os resultados sd0 mostrados nas Tabelas 6.1 a 6.4 e as
Orbitas iniciais utilizadas sdo similares a da Tabela 4.2, a menos dos valores para as
inclinagdes orbitais que estdo indicados. As solucBes numeéricas sdo apresentadas de
quatro formas diferentes. A primeira, chamada de “Numérica’, esta relacionada ao
problema numérico resultante da integracdo das equacdes de movimento durante o
tempo que o satélite permanece abaixo de uma altitude de 200 km; a segunda,
“Numérica 2q”, apresenta os valores numéricos resultantes da integracéo das equacoes
de movimento dentro da atmosfera durante o intervalo de tempo que o satélite vigja um
arco de longitude igual a duas vezes 0 angulo entre a entrada e o perigeu da solucéo
analitica; a terceira solugdo € semelhante a primeira, considerando, porém, a acdo da
sustentacdo, e é chamada de “Numeérica Sust.”; da mesma forma, a quarta solucéo,
“Numérica 2q Sust.”, tem as mesmas caracteristicas da segunda solucdo aém de

considerar a sustentacéo.
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TABELA 6.1 - VARIACAO EM SEMI-EIXO MAIOR (km) PARA a =s =0,0°

Perigeu| Analitica | Analitica | Numérica | Numérica | Numérica | Numérica
km) | 620rdem | 8%ordem 29 Sust. 2 Sust.
i=0Q°
200 |-2,16x103|-2,16x103|-2,47x 102 |-2,05x 103| -2,47 x 103| -2,05x 10
170 |-6,33x 102|-6,22 x 10| -5,73x 102| -4,96 x 10| -5,73 x 10| -4,96 x 10>
130 |-847x10'|-6,48x 10'|-4,35x 10| -4,16 x 10| -4,35x 10| -4,16 x 10"
100 -76,82 -30,85 -19,11 -19,07 -19,11 -19,07
i =30°
200 |-2,17x103|-2,17x103%|-251x 10°|-2,08x 103|-2,51x 103| -2,08 x 10
170 |-6,38x 10| -6,27 x 10| -5,83 x 102| -5,04 x 10| -5,83 x 10| -5,04 x 10
130 |-853x 10'|-6,53x 10| -4,42x 10| -4,22 x 10| -4,42 x 10| -4,22 x 10"
100 77,43 -31,09 -19,42 -19,37 -19,42 -19,37
i = 60°
200 |-2,22x103|-2,22x103|-260x 10°|-2,15x 103| -2,60x 103| -2,15x 10
170 |-6,52x 10| -6,41 x 10| -6,08 x 102| -5,26 x 10%| -6,08 x 10| -5,26 x 10
130 |-8,72x10'|-6,67x 10*|-4,61x 10| -4,41 x 10| -4,61 x 10| -4,41 x 10"
100 -79,09 -31,76 -20,26 -20,21 -20,26 -20,21
i =90°
200 |-2,28x103|-229x103|-2,74x10°|-2,26x 103| -2,74x 103| -2,26 x 102
170 |-6,71x 10°|-6,59x 10?|-6,44 x 102| -5,57 x 10| -6,44 x 10| -5,57 x 10
130 |-8,97x10'|-6,86x 10| -4,88x 10| -4,66 x 10| -4,88 x 10| -4,66 x 10"
100 -81,37 -32,68 -21,42 -21,38 -21,42 -21,38
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TABELA 6.2—VARIACAO EM INCLINACAO (graus) PARA a =s =0,0°

Perigeu| Andltica Anditica | Numérica | Numérica | Numéica | Numérica
(km) 6% ordem 8% ordem 2q Sust. 2q Sust.
i=0°
200 | -4,60x 10| -460x 10| -2,73x 10°| 3,71 x 10| -2,73x 10°| 371 x 10!
170 | -2,31x 10| -8,73x 1010 9,15x 101°| 3,71 x 10| 9,15x 10°| 371 x 10'1*
130 | -1,81x 10| -520x 10| 9,15x 101°|-1,06 x 10°| 9,15 x 10°| -1,06 x 10°°
100 | -1,89x10°| -1,59x107|-2,73x 10°|-4,33x 108|-2,73x 10°| -4,33 x 10°®
i =30°
200 | -1,32x107| -1,32x107|-1,44x107|-1,15x 107 |-1,44x 10" | -1,15x 10’
170 | -658x10°| -2,52x10°|-3,80x 10°|-3,30x 10°|-3,80x 10°| -3,30 x 10°®
130 | -517x107| -1,50x10°|-2,86x 10°|-2,74x 10°|-2,86 x 10°| -2,74 x 10
100 | -541x10°| -4,60x10%|-1,25x 10°|-1,25x 10°%|-1,25x 10| -1,25 x 10°®
i = 60°
200 | -2,25x107| -235x107|-255x107|-2,04x107|-255x 107 | -2,04 x 10’
170 | -1,13x107| -4,46x10°|-6,74x 10°|-5,83x 10°|-6,74x 10°| -5,83 x 10°®
130 | -887x107| -266x107°|-505x 10°|-4,84x 10°|-505x 10°| -4,84 x 10°
100 | -9,27x10°| -815x10%|-2,22x10°|-2,21x10°|-2,22x 10| -2,21 x 10°®
i =90°
200 | -256x107| -2,79x107|-3,03x107|-2,43x107|-3,03x 107| -2,43x 10’
170 | -1,28x107| -530x10°|-8,00x 10°|-6,93x 10°|-8,00x 10°| -6,93 x 10°®
130 | -1,00x 10°| -316x10°|-6,00x 10°|-5,75x 10°|-6,00x 10°| -5,75x 10°°
100 | -1,06x10*| -9,68x10*|-2,64x10°%|-2,63x10°|-2,64x10°|-2,63x 10°®

Nas Tabelas 6.1 e 6.2 pode-se notar que:

)

Com o decréscimo do perigeu, a variacdo sofrida pelo semi-eixo maior

aumenta. Este resultado € esperado, pois um raio de perigeu menor significa

que o satélite estd sujeito a uma influéncia maior da atmosfera, dado que ele

permanece mais tempo dentro da atmosfera e a densidade desta cresce até o

veiculo atingir o perigeu;
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i) Os efeitos da manobra “Numeérica 21" sdo menores que os da “Numérica’
porque a atmosfera provoca um decaimento na Orbita e, na solucdo
“Numérica’, o satélite vigja por um angulo maior do que 2q, pois utiliza-se o
limite de 200 km para a atmosfera sensivel e isso torna sua travessia mais
longa;

1)} As equacles analiticas foram encontradas supondo que o angulo g ndo é
grande. Assim, com o decréscimo do perigeu (e o conseqlente aumento do
angulo q), os resultados analiticos comegcam a se desviar dos numeéricos, pois
a teoria anditica nd tem mas a mesma validade que nas dtitudes
superiores. De qualquer forma os resultados para a solugéo analitica de &

ordem sdo, na maioria dos casos, mais precisos que os de 6°.

Estes exemplos foram encontrados para angulos de ataque a e de rolamento s iguais a
zero. Em consequiéncia disto, os valores calculados nas manobras com sustentagdo sdo
semelhantes aos encontrados nas solucBes sem sustentacdo, uma vez que este efeito
variacom sen 2a . Os resultados das Tabelas 6.3, 6.4 e 6.5 foram encontrados usando-se

a =s =40, aumentando-se o efeito da sustentacdo nas simulacGes numericas.
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TABELA 6.3—VARIACAO EM SEMI-EIXO MAIOR (km) PARA a =s =40°

Perigeu| Analitica | Analitica | Numérica | Numérica | Numérica | Numérica
kM) | g ordem | 8% ordem 2q Sust. 2q Sust.
i=Q°
200 |-7,60x10°|-7,61x10°|-7,82x 10°|-6,33x 10°| -7,82x 103| -6,33 x 10°°
170 |-2,23x10%|-2,19x 10*|-2,01 x 10| -1,74x 10| -2,01 x 10| -1,74 x 10
130 -2,99 -2,28 -1,53 -1,47 -1,53 -1,46
100 270,92 108,80 -67,52 -67,37 -58,73 -58,62
i = 60°
200 |-7,83x10°|-7,84x10°|-8,28x 10| -6,70x 10°| -8,88 x 10| -7,18 x 10°®
170 |-2,30x10*|-2,26x 10*|-2,14x 10| -1,85x 10| -2,29x 10| -1,98 x 10
130 -3,08 -2,35 -1,63 -1,55 -1,74 -1,66
100 278,95 112,03 -51,79 -71,43 -66,34 -66,22
TABELA 6.4—VARIACAO EM INCLINACAO (graus) PARA a =s =40
SEM SUSTENTACAO
Perigeu Anadlitica Analitica Numeérica Numeérica
(km) 6% ordem 8% ordem 2q
i=0°
200 -1,62 x 1010 -1,62 x 1010 -2,73x10° 371x 101
170 -8,14 x 1012 -3,08 x 10°° 9,15 x 100 -327x 1010
130 -6,39 x 10 -1,83x 10°® -2,73x10° -3,24x 10°°
100 -6,69 x 10°° -5,62x 10’ -1,37x 10°® -1,55x 10”7
i = 60°
200 -7,94x 107 -8,30x 10”7 -9,00x 10”7 -7,21x 10"
170 -3,98 x 10’ -1,57 x 10°° -2,38x 10 -2,05x 10
130 -3,13x 10°® -9,37 x 10 -1,78x 10 -1,71x 10
100 -3,27 x 104 -2,87x 107 -7,92x 1072 -7,90x 10°°
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TABELA 6.5—VARIACAO EM INCLINACAO (graus) PARA a =s =40°
COM SUSTENTACAO

Perigeu (km) Anadlitica Numeérica Numeérica
com Sustentagdo com Sustentacdo 2q, com Sust.

i=0°

200 2,20 x 10°° 2,56 x 10°° 2,05x 10°°

170 6,41 x 10 6,84 x 10 5,92 x 10

130 8,61x 10° 5,18 x 103 496x 10

100 7,88 x 10°* 2,00x 10* 2,00x 10
i =60°

200 2,27 x 10° 2,63x 10° 2,10x 10°

170 6,60 x 10 7,02 x 10 6,07 x 10

130 8,86 x 10’ 5,31 x 10°° 5,09 x 10°°

100 8,11 x 10" 2,05x10* 2,05x 10"

A partir destes resultados, torna-se visivel que a variagdo em inclinagcdo tem uma
dependéncia muito forte da sustentacdo e que a variagd do semi-eixo maior
praticamente ndo se altera com esta. Este resultado esta de acordo com o esperado, uma
VEZ que a expressao para a variacdo do semi-eixo maior depende apenas da componente
da forga perturbadora na diregdo da velocidade, ou segja, teoricamente 0 semi-eixo varia
com o arrasto atmosférico e ndo com a sustentacéo. Ja, a inclinagdo orbital é fortemente
dependente da sustentagcdo, pois em sua expressdo aparece a componente normal da
forca perturbadora. A diferenca entre os resultados simulados para a variagdo em
inclinagdo com e sem sustentag@o é significativa o suficiente para se considerar 0s
efeitos desta.

Os valores encontrados para a variagdo da inclinagdo séo peguenos em decorréncia da
manobra escolhida. Para ser possivel realizar uma comparagao entre a solugdo analitica
e 0s resultados numéricos, é necessario considerar as limitagdes da teoria analitica.

Segundo essa, a permanéncia na atmosfera deve ser a mais répida possivel, para garantir
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que a anomalia verdadeira sgja pequena. Com passagens através de uma camada téo
ténue da atmosfera as variagbes dos elementos orbitais ndo poderiam ser grandes.
Entretanto, os valores encontrados sdo significativos e suficientes para a realizagdo das

analises aqui apresentadas.

Esses caculos foram redizados também para 0s outros elementos orbitais:
excentricidade e, argumento do perigeu w e longitude do nodo ascendente W. As
Tabelas 6.6, 6.8 e 6.10 mostram os valores das variagdes destes elementos para 0s casos
onde o0 angulo de atague e o de rolamento sdo iguais a zero, ou sgja, sem sustentacdo. Ja
as Tabelas 6.7, 6.9 e 6.11 mostram os valores para a variacdo destes para 0s casos onde

estes angulos sfo iguais a 40° e a sustentacdo é considerada.

As expressdes analiticas desenvolvidas podem ser consideradas equivalentes aos
resultados numeéricos, quando a altitude do perigeu € proxima do limite da atmosfera.
Assim, as Equagdes (6.6), (6.7), (6.8), (6.9) e (6.19) foram validadas para as camadas
mais altas da atmosfera. As Equagdes (6.20), (6.21), (6.22), (6.23) e (6.24), que
representam a expansdo até a 8% ordem, apresentam resultados mais precisos na maioria
dos casos. A limitagdo de aplicacdo destas expressdes se deve as condicdes iniciais de
validade impostas por King-Hele (1987). Segundo ele, as expressdes séo vdlidas para
excentricidades pequenas (e< 0,2).

126



TABELA 6.6 —VARIACAO EM EXCENTRICIDADE PARA a =s =0,0r

SEM SUSTENTACAO

Perigeu (km) Andlitica Anadlitica Numérica Numérica
6% ordem 8% ordem 2q
i=0°
200 -2,60x 10”7 -2,60x 10”7 -2,37x 107 -1,96x 10”7
170 -7,63x 10° -7,50 x 10°® -5,46 x 10°° -4,73x 10°°
130 -5,94 x 10°° 7,77 x 10 414 x 10 -3,96 x 10™°
100 -358x 10°° -3,61x 103 -1,83x 1073 -1,82x 10°°
i = 30°
200 -2,62x 10”7 -2,62x 107 -2,40x 10”7 -1,99 x 10”7
170 -7,69 x 10°° -7,56 x 10°® -5,55 x 10°° -4,81 x 10°°
130 -5,99 x 107 -7,83x 10° -4,20 x 107 -4,02 x 10°
100 -3,60 x 1073 -3,64x 103 -1,85x 1073 -1,85x 10°°
i = 60°
200 -2,68x 10”7 -2,68x 1077 -2,49x 10”7 -2,06x 10”7
170 -7,86 x 10°° -7,72x10°® -5,80 x 10°° -5,02 x 10°®
130 -6,12x 10°° 7,99 x 10 -4,37 x 10°° -4,20 x 10°
100 -3,68x 1073 -3,72x 103 -1,93x 1073 -1,93x 10°3
i = 90°
200 -2,76x 10”7 -2,76 x 10”7 -2,62x 107 -2,16x 10”7
170 -8,08 x 10°® -7,94 x 10°® -6,13x 10° -5,31x 10°®
130 -6,29 x 107 -8,23x 10° -4,64 x 10° -4,44 x 10°°
100 -3,79x 1073 -3,82x 103 -2,05x 1073 -2,04x 103
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TABELA 6.7—VARIACAO EM EXCENTRICIDADE PARA a =s =40

COM SUSTENTACAO

Perigeu (km) Analitica Numeérica Numeérica
com Sustentacao com Sustentacao 2(, com Sust.

i=0°

200 -1,12x 10°® -2,21x 10°® -1,78x 10°®

170 -2,95x 10 -2,01x 10° -1,76 x 10°

130 -4,99 x 10 -1,60 x 10 -1,53x 10

100 -5,87 x 10’2 -6,54 x 10° -6,53x 10°°
i = 30°

200 -1,14x 10°® -2,38x 10°® -1,89 x 10°®

170 -2,97 x 10° -2,13x 10° -1,87 x 10°

130 -5,03x 10 -1,69 x 10 -1,63x 10

100 -5,92 x 10°2 -6,92 x 10° -6,91 x 10°°
i = 60°

200 -1,16 x 10°® -2,56 x 10°® -2,03x 10°®

170 -3,04x 10° -2,29x 10° -2,01x 10°

130 -5,14 x 10 -1,82x 10 -1,75x 10

100 -6,05 x 10° -7,38x 10°3 -7,37x 10°3
i =90°

200 -1,19x 10°® -2,73x10°® -2,20x 10°®

170 -3,12x 10° -2,45x 10° -2,14x 10°

130 -5,28 x 10* -1,94 x 104 -1,87 x 104

100 -6,22 x 1072 -7,81x 10°° -7,80x 10°°
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TABELA 6.8 — VARIACAO NO ARGUMENTO DO PERIGEU (graus) PARA

a=s =00 SEM SUSTENTACAO

Perigeu (km) Andlitica Analitica Numérica Numeérica
6% ordem 8% ordem 2q
i=0°
200 5,42 x 10°° 5,42 x 10°° 2,50 x 10”7 3,78 x 10°°
170 2,10x 10 1,79 x 10 6,67 x 10" 1,15 x 10
130 7,51 x 1073 9,91 x 10°° 7,89x 10”7 3,96 x 10
100 1,45941 1,04255 2,46 x 10’3 1,39 x 10’3
i = 30°
200 5,85 x 10°® 5,85 x 10°° 2,73x 10”7 3,87 x 10°®
170 2,26 x 10 1,92 x 10 6,70x 10’ 1,17 x 10
130 8,21x 103 1,20 x 10° 7,52x 107 4,03 x 10
100 1,6024 1,16477 2,55x 103 1,46 x 10’3
i = 60°
200 6,40 x 10°° 6,40 x 10°° 3,40x 10’ 4,09 x 10°
170 2,47 x 10 2,09x 10 6,80 x 10’ 1,22 x 10
130 9,08 x 10°° 1,44 x 107 6,48 x 10°' 4,23x 10"
100 1,77936 1,31393 2,80x 103 1,65 x 10’3
i = 90°
200 6,97 x 10°° 6,97 x 10° 8,62 x 10°® 442 x 10°
170 2,70x 10 2,27 x 10 7,04x 107 1,30 x 10
130 9,99 x 10°° 1,68 x 10° 5,04 x 10 451 x 10
100 1,96297 1,46748 317x 103 1,93 x 10°3
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TABELA 6.9 - VARIACAO NO ARGUMENTO DO PERIGEU (graus) PARA

a =s =40° COM SUSTENTACAO

Perigeu (km) Analitica Numeérica Numeérica
com Sustentacao com Sustentacao 2(, com Sust.

i=0°

200 5,70 x 10 451 x 10 2,64x 103

170 2,20 x 10°° 4,38x 10’3 9,36 x 10°2

130 8,10 x 102 2,40 x 102 2,13x 10

100 15,2872 6,55 x 10! 6,24 x 10"
i = 30°

200 6,14 x 10 3,96 x 10 3,07 x 10

170 2,37x10° 357x10° 2,93x 10°

130 8,84 x 102 2,80 x 102 2,62 x 102

100 16,7578 1,15 1,15
i = 60°

200 6,71x 10 414 x10* 3,22 x 10

170 2,59 % 10° 3,73x 10 3,08x 10°

130 9,77 x 102 2,93x 10 2,75x 10

100 18,5805 1,20 1,19
i =90°

200 7,32x 10 439x10* 3,47 x 10*

170 2,83x 103 395x 103 327 x 103

130 1,07 x 10! 3,10 x 102 2,91 x 10

100 20,4728 1,26 1,25
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TABELA 6.10 - VARIACAO EM LONGITUDE DO NODO ASCENDENTE (graus)

PARAa =s =0,0° SEM SUSTENTACAO

Perigeu (km) Anadlitica Andlitica Numérica Numeérica
6° ordem 8% ordem 29
i=0°
200 1,02 x 10°® 1,02x 108  -7,76 x 10 2,12 x 10°®
170 9,13x 10°® 8,21 x 10°® -6,98 x 10°° 6,93x 10’
130 1,93 x 10°® 2,32x 107 -1,08x 10°® 2,39 x 10°°
100 -2,71x 10 -1,41 x 10 -1,40 x 10°° -7,75x 10°
i = 30°
200 1,02 x 10°® 1,02x 108  -6,31x 101 2,15x 10°®
170 9,16 x 10°® 8,24 x 10°® -6,90 x 10°° 7,00x 10’
130 1,94 x 10°® 2,33x 107 -1,09x 10°® 2,41x 10°
100 -2,72x 10 -1,42 x 10 -1,44 x 10° -8,06 x 10°
i = 60°
200 1,04 x 10°® 1,04x 108  -2,18x 10 2,23x 108
170 9,26 x 10°® 8,34 x 108 -6,66 x 10°° 7,16 x 10”7
130 1,96 x 10°° 2,35x 1077 -1,13x 10°® 2,47 x 10°°
100 -2,75x 10 -1,43x 10 -1,54 x 10° -8,91 x 10°
i = 90°
200 1,05 x 10°® 1,05 x 10°® -1,68 x 10°° 2,34x 108
170 9,39 x 10°® 8,45 x 10°® -6,29 x 10°° 7,37 x 10”7
130 1,99 x 10°® 2,39x 107 -1,17 x 10°® 2,54 x 10°°
100 -2,79x 10 -1,45x 10 -1,68 x 10° -1,01x 10°
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TABELA 6.11 — VARIACAO EM LONGITUDE DO NODO ASCENDENTE (graus)

PARA a =s =40° COM SUSTENTACAO

Perigeu (km) Analitica Numeérica Numeérica
com Sustentacao com Sustentacao 2(, com Sust.

i=0°

200 -2,45x 1073 6,75x 10°° -2,95x 10°3

170 -9,38 x 10°2 8,73 x 10 -9,65 x 10°

130 -3,49x 101 -355x 1073 -2,39x 101

100 -6,77 -478 x 10" -5,06 x 10!
i = 30°

200 -497x 107 9,04 x 10°® -1,05x 10°°

170 -1,90 x 10 2,03x 107 -358 x 10°°

130 -7,09x 10°3 -2,72x 10°® -1,29 x 10

100 -1,37 -4,06 x 10°° -4,29 x 10°°
i = 60°

200 -2,91x 10’ 2,93x 10°® -6,43x 10’

170 -1,11 x 10 6,02 x 10°® -2,13x 10°

130 -4,15x 10’3 -1,99 x 10°® -7,72x 10°

100 -8,02x 10t -2,50x 10°° -2,63x 10°3
i =90°

200 -2,60x 10”7 5,44 x 10°° -5,67 x 10”7

170 -9,94 x 10° 2,61x 108 -1,95x 10°

130 -3,70x 10°® -1,97 x 10°° -7,06 x 10°°

100 -7,16x 10! -2,38x 10°° -2,50 x 10°°
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6.5 Outros Resultados

Um tipo de resultado diferente do usual € o grafico da razdo entre a variagdo em
velocidade devida ao decaimento do semi-eixo maior (DVa) e a variagdo em velocidade
devida a mudanga de inclinaggo (DVi), como uma func&o do raio do perigeu (r, ). Esses

gréficos foram obtidos com simulagdes numeéricas e analiticas.

O objetivo dessa solugdo é encontrar um método para prever se uma passagem através
da atmosfera, que tenha como conseqiéncia uma mudanca de plano desgada, é
economicamente viavel, uma vez que a variagdo em semi-eixo maior decorrente dessa
passagem envolve um consumo extra de combustivel para corrigir o decaimento orbital.

Desgja-se encontrar a relacdo DVa/DVi. Com um gréfico como esse € possivel

determinar o custo/beneficio relacionado com cada manobra atmosférica.

Ao passar pela atmosfera para redlizar uma manobra de mudanga de plano orbital,
invariavelmente a orbita do satélite sofre um decaimento do semi-eixo maior nem
sempre desgjado. Como esta conseqiéncia € inevitével, a relagdo DVa/DVi tenta
mostrar se realizar a mudanca de plano dentro da atmosfera € vantajoso em comparacéo
com uma Unica manobra de mudanca de plano na érbita inicia circular caracterizada
pelo DVi.

DVa € a expressdo para 0 incremento em velocidade necess&rio para corrigir o
decaimento do semi-eixo maior devido a passagem pela atmosfera. Este incremento €
dado por (Chobotov, 1991):

0 & 0
DVJH?LJ 2 1 ¢
M Qg r, a,-Dag (6.41)
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emque r, € o raio do perigeu da orbita que atravessa a atmosferae a, 0 semi-eixo

maior desta Orbita antes da passagem pela atmosfera.

DVi é aexpressdo para a variacéo em velocidade necessaria para obter-se uma variacéo

em inclinagdo Di utilizando-se um incremento impulsivo na Orbita inicia circular. Sua

expressao, de acordo com o Capitulo 3, € dada por:

DVi = 2 %sen 7; (6.42)
esg

emque R. éoraiodaorbitainicia circular.

As Figuras 6.2 a 6.5 mostram os gréficos encontrados para a relagdo DVa/DVi para

diferentes valores de semi-eixo maior da orbita inicial, em funcéo do raio do perigeu.
Do lado esquerdo encontram-se os graficos relativos as simulagdes numéricas, enquanto
que, do lado direito, encontram-se os resultados da formulacdo analitica. Esses
resultados foram encontrados utilizando-se as Equagdes (6.41) e (6.42), entretanto 0s
valores de Da e Di foram calculados analiticamente com as expressdes (6.20) e (6.37),
respectivamente, considerando, assim, o efeito aerodindmico. A solugdo numérica é

obtida integrando-se as Equacdes de movimento (4.1) a (4.3).
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Fig. 6.2 - DVa/DVi como uma fungéo de r,(km) para R, = 7.000 km. Numeérico vs.

Analitico.
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Fig. 6.3 - DVa/DVi como uma fungéo de r,(km) para R, = 8.000 km. Numerico vs.

Analitico.
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Fig. 6.4 - DVa/DVi como uma fungéo de r,(km) para R, = 9.000 km. Numerico vs.
Andlitico.
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Fig. 6.5 - DVa/DVi como uma funcéo de r,(km) para R.= 10.000 km. Numérico vs.
Andlitico.

Nessas figuras, € importante notar que o valor 1 para arelacéo DVa/DVi € o limite entre
uma manobra economicamente viavel e outra ndo. Em outras palavras, quando DVa/DVi
for maior do que 1, a variagdo em velocidade necessaria para corrigir o efeito da
atmosfera sobre 0 semi-eixo maior ira superar a variagdo em velocidade necessaria para
realizar a mudanca de plano orbital fora da atmosfera e, desta forma, a manobra ndo é
desgjavel. Por outro lado, quando DVa/DVi < 1, como nos casos das Figuras (6.2), (6.3),
(6.4) e em parte da (6.5), a manobra é indicada, pois a aimosfera provocard a mudanga

de plano sem grandes perdas de semi-eixo maior.

Outro parémetro importante é a influéncia do raio da orbita inicial R.. Pode-se

perceber que, para valores pequenos de R., a manobra atmosférica € vantgjosa. 1sto

acontece porgue a manobra de mudanca de plano fora da atmosfera € t&o mais barata

quanto mais distante do centro de massa ela for executada.

A variacdo em funcdo do raio do perigeu mostra um comportamento quase parabdlico,
decrescendo nos 50 km superiores da atmosfera e aumentando de 100 a 150 km de
dtitude. Isto significa que, se a manobra for realizada nos primeiros 50 km de
profundidade da atmosfera, sua eficiéncia aumentara com o aumento no nimero de

passagens pela atmosfera. Por outro lado, se os vinculos (tais como os relacionados com
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as variagbes térmicas suportadas) permitirem que a passagem se redize mas
profundamente, a eficiéncia aumenta quando se reduz 0 nimero de passagens. Assim,
para responder a questdo sobre 0 nimero 6timo de passagens, € necessario considerar

outros vincul os.

Pode-se notar também nestas figuras que todas apresentam um valor maximo em torno
do raio do perigeu igual a 6500 km. Este valor corresponde a uma altitude de,
aproximadamente, 120 km. Segundo Martin (1966) e Regan e Anandakrishnan (1993),
nessa atitude a atmosfera terrestre passa por mudancgas criticas em suas caracteristicas.
Essa variacdo, que se da principamente sobre a temperatura e o0 peso molecular,
provoca um fenémeno conhecido como limite de inversdo de velocidade. O

comportamento quase parabdlico das Figs. 6.2 a 6.5 esté associado a esse fendbmeno.

O modelo andlitico é limitado a pequenos angulos dentro da atmosfera, ou sga,
passagens rapidas e ndo muito profundas. Assim, esperava-se que 0s resultados se
mostrassem de acordo apenas nos pontos mais altos da atmosfera (canto superior direito
dos graficos, correspondente a valores atos de perigeu da Orbita que atravessa a
atmosfera). A reproducéo do comportamento das curvas mostra que o modelo analitico
€ vdlido nestas camadas mais atas. Para valores de perigeu mais profundos os
resultados sdo discrepantes. Os pontos que correspondem a estes valores de perigeu
foram retirados dos graficos para garantir a escala e tornar possivels as comparacoes.

Nesta andlise esta sendo considerada apenas a variagcdo em semi-eixo maior decorrente
da passagem pela atmosfera. Os gastos de combustivel necess&rios para transferir o
satélite da drbita inicial circular para a trgjetéria atmosférica e trazé-lo de volta ndo
foram calculados nesta etapa. Esta € uma andlise para saber apenas se valeria a pena
realizar a manobra sabendo-se que a atmosfera vai causar mudangas orbitais ndo

desgjadas, sendo a mais séria destas sobre 0 semi-eixo maior.
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No Capitulo 4, encontram-se os resultados das simulagBes numéricas das manobras
necessarias para transferir o satélite para uma orbita que atravesse a atmosfera terrestre.
Através dos graficos mostrados naquele capitulo é possivel avaliar se uma manobra
completa de mudanca de plano orbital utilizando a atmosfera € economicamente viavel
e atinge os objetivos desgjados €.g. variagdo em inclinagdo de 15°). Juntando-se as
solucdes analiticas agqui apresentadas, pode-se avaliar se uma passagem mais profunda
pela atmosfera é vantajosa em comparacdo com véarias passagens rasas. Além disso, de
acordo com os gréficos das Figuras 6.2 a 6.5, espera-se que uma passagem mais rasa
sgja mais econbmica que uma mais profunda, aumentando-se assim as expectativas de

que multiplas passagens pela alta atmosfera seja 0 melhor caso.

Segundo Ma et al. (1997), para uma mesma variagdo de velocidade, uma manobra
atmosférica com multiplas passagens produz exatamente a mesma mudanca de plano
que uma passagem Unica. A vantagem das mulitiplas passagens recai sobre o
aquecimento e a desaceleracdo sofridos pelo veiculo ao encontrar a alta atmosfera.

Entretanto, o tempo de duragdo da manobra aumenta consideravel mente.

A possibilidade de se avaiar a realizagdo da manobra no que concerne aos vinculos

térmicos do problema sera considerada no proximo capitulo.
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CAPITULO 7

VINCULOSTERMICOS

O problema de transferir veiculos espaciais de uma Orbita a outra com mudanca de
plano pode ter diversas solucfes. O caso mais especifico de mudancgas sinergéticas de
plano (utilizando-se a atmosfera) pode diminuir o nimero de solugdes, mas ainda assim,
ndo se obtém, na maioria dos casos, uma Unica solucdo. Mais indicado do que procurar
pela solucdo Unica, é determinar a solucdo que apresente um desempenho melhor e/ou

mai s seguranca do que as outras.

O indice de desempenho mais interessante € o que tem sido discutido até o momento: a
massafina m que reflete o consumo de combustivel. Maximizando my (ou minimizando
a velocidade caracteristica), a quantidade de combustivel consumida durante a
transferéncia € minimizada. A massa de combustivel necessaria para redizar uma

manobra orbital esta diretamente relacionada com o custo da missdo.

Em se tratando de manobras atmosféricas a massa total do veiculo pode ser calculada

por (em gue m representa massa):

mtotal = m de combustivel + mda carga Util + m da estrutura com protecéo térmica

Assim, para que a manobra aeroassistida sgja vantgjosa, a economia em combustivel
(massa de combustivel) deve ser maior do que o aumento em material para protecéo

térmica necessario para a realizacéo de voo trans-atmosférico.

Infelizmente, ndo € uma tarefa trivial encontrar uma relacéo entre as propriedades de
uma trajetoria trans-atmosférica e a massa necess&ria para uma protecdo estrutural e

térmica. Entretanto, alguns parametros que determinam a capacidade de controle
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aerodin@mico e a influéncia de aceleracBes e aquecimento sobre o veiculo podem ser

determinados.

Os aumentos das taxas de aguecimento e de desaceleracdo sdo alguns dos principais
efeitos sofridos pelo satélite a0 atravessar uma atmosfera planetaria. Ambos sdo mais
severos quando ocorre uma combinagdo de densidades atmosféricas atas com grandes
velocidades e sdo extremamente dependentes das condi¢des iniciais da entrada e das
caracteristicas fisicas do veiculo.

Em se tratando de vinculos térmicos, uma introducéo ao estudo do comportamento de
um veiculo deslocando-se em um gés rarefeito se faz necessaria para a andlise da

transferéncia de calor nas camadas mais altas da atmosfera.

7.1 Meio Rarefeito

O voo de satélites nas camadas exteriores da atmosfera terrestre introduz uma série de
novas consideragdes a problemas enfrentados pelos projetistas de uma missdo. Um dos
problemas mais importantes é devido as temperaturas enfrentadas pela superficie
externa do satélite ao entrar em contato com uma atmosfera rarefeita, uma vez que 0s
modelos de aquecimento normamente utilizados ndo se aplicam naguele meio. Este
problema ndo deve ser negligenciado e um bom exemplo do por qué € a desintegracdo

de meteoros que entram na nossa atmosfera com velocidades atas.

Em torno da década de 1950, muitos estudos foram realizados sobre o comportamento
do fluxo termocinético em gases rarefeitos e suas consideracGes foram aplicadas a
Astronautica. Bons exemplos séo os trabahos realizados por Stalder e Jukoff (1949),
Stalder et al. (1951), Tabot (1957) e Schaaf e Chambré (1961). Entretanto, naquela
época praticamente nenhum resultado experimental existia para comprovar as teorias

gue estavam sendo desenvolvidas.
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Esses estudos tiveram, entre outros méritos, a importancia de classificar os trés
principais regimes de voo e suas linhas divisorias foram determinadas em funcdo da
raz&o entre o caminho molecular livre médio e a dimensdo do corpo em consideracéo.
Esta razéo ficou entdo estabelecida como o nimero de Knudsen (Kn). Este parametro
pode ser considerado como uma medida do grau de rarefacdo de um gés. Quando o
nimero de Knudsen é pequeno (menor do que 0,001), o efeito dos movimentos
moleculares no fluxo pode ser desconsiderado e, nesse regime, 0 gas pode ser tratado
como um meio continuo. Por outro lado, para grandes valores de Kn (da ordem de 10), o
efeito dos movimentos das moléculas é tdo importante que o fenémeno resultante pode
ser totalmente descrito através do movimento individual dessas moléculas de um ponto
de vista estatistico.

Os varios fenbmenos encontrados em um regime de atas velocidades em um
escoamento de gases sdo freglentemente descritos utilizando-se 0s numeros de
Reynolds (Re) e de Mach M). O primeiro parémetro € uma medida do efeito da
viscosidade e o ultimo, uma medida do efeito da compressibilidade do meio. O nimero

de Knudsen pode ser relacionado com estes parametros através de

Kn=C— (7.1)

em que C é uma constante adimensional .

Os trés regimes aerodinamicos mais importantes podem ser descritos de forma resumida

COMo:

i) Regido aerodindmica convencional, onde o caminho livre médio pode ser
desconsiderado em comparagdo com as dimensdes do corpo;

i) Regido de fendbmenos de moléculas livres, onde o caminho livre médio é

grande em comparacgéo com o tamanho do corpo;
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lif) Regido conhecida como regime de dip flow, intermediaria da convencional e

do regime de moléculas livres.

O termo dlip flow é apropriado para escoamentos cujos nimeros de Knudsen sdo
pequenos, mas que ndo podem ser ignorados. A mudancga entre uma regido e outra €,
obviamente, gradual. Uma sugest&o para os limites entre 0s regimes pode ser encontrada
em Schaaf e Chambré (1961).

Na teoria aerodindmica convencional, a primeira consideracéo a ser feita € a de que o
fluido onde o corpo se encontra deve ser tratado como um meio homogéneo continuo.
Esta suposicdo certamente se torna invalida nas camadas mais atas da atmosfera
terrestre devido a extrema rarefacdo desta. Uma medida da densidade atmosférica é
fornecida através do caminho livre médio que uma molécula atravessa entre colisdes
sucessivas. A existéncia de um caminho livre médio grande ndo deve ser considerada
como um indicativo de gque o himero de moléculas por unidade de volume é pequeno,
apenas de que é menor do que em um meio continuo. Por exemplo, em um meio
atmosférico de densidade muito baixa (altitude em torno de 120 km), onde o caminho
molecular livre médio é igual a 0,3 m, ainda existem 10** moléculas em um centimetro
cubico (Shaaf e Chambré, 1961).

Em um regime de transicdo entre o dlip flow e a regido de moléculas livres, o caminho
molecular livre médio é da mesma ordem de grandeza da dimensdo de um corpo tipico.
Colisdes com a superficie e colisdes intermoleculares tém mais ou menos a mesma

importancia e a analise desses fendmenos se torna extremamente complicada.

O regime de fluxo de moléculas livres acontece em uma regido de rarefacdo extrema. O
caminho molecular livre médio é, por definicdo, muitas vezes maior que qualquer
dimensdo caracteristica do corpo. As moléculas que atingem a superficie do corpo e que
sdo, entdo, re-emitidas para 0 meio vigjam muito antes de colidir com outras moléculas.

Assim, torna-se valido desconsiderar o efeito de particulas re-emitidas sobre o fluxo
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incidente, pelo menos enquanto os efeitos sobre o préprio corpo estiverem sendo
considerados. Considera-se que o fluxo incidente ndo é perturbado pela presenca do
corpo. Esta é a suposi¢éo basica da teoria de fluxo molecular livre. Como consequiéncia

desta afirmacdo, nenhuma onda de choque é esperada nas vizinhancas do corpo.

7.2 Aquecimento Cinético

A reducdo de energia provocada por uma passagem atmosférica é acompanhada pelo
aumento da energia térmica do gas ao redor do veiculo. Uma parte dessa energia
térmica é transferida para a superficie do corpo e é esta fracdo de energia que mais
preocupa o projetista da missdo. Essa fracdo depende de um mecanismo de transferéncia
de calor entre 0 gas quente e a superficie e dos formato, dimensdo, velocidade e altitude

do veiculo.

Célculos tedricos da taxa de aguecimento e das caracteristicas aerodinamicas de
veiculos imersos em regimes de fluxo molecular livre podem ser desenvolvidos
considerando-se os fluxos moleculares incidentes e refletidos ou re-emitidos
separadamente. Para calcular 0 momento ou a energia incidente sobre a superficie é
preciso considerar que o gas encontra-se em equilibrio maxweliano. Os resultados
devem ser aplicados em grandes atitudes com cuidado, pois o conhecimento sobre o

estado e a composi¢do da atmosfera superior € limitado.

De forma a determinar a temperatura superficial de um corpo em movimento com

velocidade constante através de um gés rarefeito, é necessario, fundamentalmente, fazer
0 balanco de energia em uma parte da superficie. Energia pode ser adicionada (E; ) ou
subtraida ( E, ) de uma superficie por processos distintos. O balanco de energia para um

elemento de superficie dS pode ser escrito como (Schaaf e Chambré, 1961)

dQ =dE, - dE, (7.2

143



em que dQ é aquantidade total de calor removidade dS por unidade de tempo. Schaaf
e Chambré (1961) demonstram que:

e FL i T
dQ=a.rA TFU/ gesM =8 2(9. 1)TFL§ pl- (Su sena)?] +

#p(S, sa)li+erf (S, Sena)]}' Sl (S, sna)’ s

(7.3)

naqual a, € o coeficiente térmico de acomodacdo, r € adensidade do gés, A, é a

constante especifica do gés, Tr. € a temperatura absoluta do fluxo livre, Sy € a razdo de

velocidade molecular que pode ser expressa em funcdo do nimero de Mach M e do

expoente isotropico g, Tw € a temperatura absoluta da superficie e a € o angulo de

ataque, neste caso, entre o elemento de superficie dS e adirecdo do fluxo.

Como o elemento de superficie dS &, em gera, umafuncdo de a , aexpressdo para dQ

pode ser integrada para qualquer forma de um corpo especifico a fim de determinar a

transferénciade calor total Q. SupBe-se, em seguida, que a superficie € sempre convexa

através do fluxo de gés, o que exclui a possibilidade de inter-reflexdo molecular. Se a
contribuico das moléculas refletidas puder ser desconsiderada em comparagdo com a

das mol éculas incidentes, integracéo reduz-se a:

Q:%aTrUSSsena (7.4)

em que U € avelocidade do fluxo de gés e Ssena € a secgdo de choque projetada do
corpo perpendicular a dire¢cdo do movimento.
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Um passo na direcdo do acoplamento entre a massa de sistemas de protegdo térmica e o
perfil da trgjetéria vem sendo dado em diversos estudos. Na maior parte dos casos, as
consideragOes séo feitas de forma indireta, em termos de taxa de transferéncia de calor
Q¢ e/ou calor total imposto (a integral da taxa de transferéncia de calor sobre toda a
trajetoria atmosférica) Q. Admite-se, de uma forma geral, que a taxa de aquecimento
por unidade de &rea pode ser escrita da forma (Mease, 1988; Miele, 1996; Vinh e Kuo,
1997):

Qe=Cr My N2 (7.5)

naqua C, N1 e N2 sdo constantes. A taxa de aquecimento varia ao longo da superficie
do veiculo. Na maioria dos estudos, 0 ponto de estagnacdo da taxa de aquecimento é

utilizado como local de medida do aquecimento do veiculo.

Durante uma manobra de aerobraking, por exemplo, o fluxo termocinético Q¢ recebido

pelo veiculo a0 passar pelo perigeu pode ser expresso como um produto entre a
densidade da atmosferalocal r e avelocidade do satélite V (Vlassov, 2000).

Q¢=Cr (hv® (7.6)

A Equacdo (7.6) refere-se a0 fluxo termocinético calculado para o satélite Franco-
Brasileiro na época em que seu projeto incluia manobras de aerobraking. O valor da

constante C pode ser deduzido dos perfis fornecidos pela agencia francesa CNES.

O calor é transferido do gés quente para 0 corpo que atravessa a atmosfera, entre outras

formas, por conveccdo. Radiacdo emitida pelo gas também pode contribuir no
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aquecimento da superficie; entretanto, esta contribuicdo é muito pequena e pode ser

ignorada na maioria dos casos.

O fluxo de calor convectivo Q¢, em regime hipersdnico, pode ser expresso por (Loh,

1960; Duncan, 1962; Goester, 1994):

2

Y 7.7)

nl
C. oer &V

Cangr 9
FERE L SR

-0

S|

naqual C,, € uma constante dependente da atmosfera planetéria; A € raio de
curvatura do nariz ou do limite principal do corpo de encontro com a atmosfera —
segundo Guedes (1997), A =r =0,252m — representa a distancia do foco da linha de
escoamento até um ponto na superficie de ataque; nl e n2 sdo constantes que dependem
do meio e seus valores sdo determinados teoricamente — Loh (1960), Duncan (1962) e
Goester (1994) utilizam nl = Y2 e n2 = 3 — embora possam ser estimados
experimentalmente sem grandes variagdes, r e r , sdo, respectivamente, as densidades
atmosféricas medidas na atitude de v6o e ao nivel do mar; V é a velocidade relativa a
Terra; g é aaceleracdo loca da gravidade; R é a distancia do satélite ao centro atrator; e
Y é uma constante gue depende das caracteristicas do veiculo ao entrar na atmosfera.
Normalmente, toma-se 0 valor de Yigua a1 (Loh, 1960; Duncan, 1962; Goester, 1994;
Guedes, 1997).

Para a atmosfera terrestre, calcula-se que C_ . pode variar entre 16.000 e 20.000

atm

Btupés 2! e o valor recomendado por Loh (1960) e Guedes (1997) é igual a 17.000

232

Btupés¥?s, que corresponde a, aproximadamente, 106,6 kW/nt2.
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O fluxo de cdlor irradiado do gés quente para a superficie do veiculo, Q¢, pode ser

expresso por (Duncan, 1962)

Qg = K g KBoItth (78)

em que K, é a emissividade de radiacdo do gas;, K, € a constante de Stefan-
Boltzmann que é igual a 4,81 10 Btupés?sRR* T, é a temperatura de estagnacio

do gés.

O cdor total imposto a um elemento de superficie de um veiculo atravessando a
atmosfera é a soma das Expressdes (7.7) e (7.8). Na maioria dos estudos redlizados, a
contribuicdo térmica da radiacdo para a superficie é ignorada, pois a radiacdo emitida

por um gés contribui com uma porcentagem muito pequena para o calor total imposto.

O fluxo de caor irradiado (ou re-irradiado) pela superficie do veiculo, Qg¢,,, pode ser

expresso por (Duncan, 1962)

and = KRad K BoltzT;up (79)

emque K., € aemissividade de radiacdo da superficie e Ty, € a temperatura de

estagnacdo da superficie. K,, é da ordem de 0,8 para superficies a altas temperaturas

para determinados tipos de metais que revestem a estrutura de um veiculo espacial.

Desconsiderando-se a contribuicdo do calor imposto por radiagdo gasosa, uma missao
pode ser projetada para que o veiculo opere em situacdo de equilibrio térmico durante a

passagem pela atmosfera. Nesse caso:
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Q¢ = QL (7.10)

= K g K T (7.11)

Boltz

Qllo-w

naqual Ty éatemperatura no ponto de estagnacao.

A Equacdo (7.11) expressa os vinculos sobre uma trajetoria resultantes de aguecimento
cinético. A temperatura nas vizinhangas do ponto de estagnacéo pode ser importante do

ponto de vista de controle.

O histérico de temperatura de um veiculo particular entrando na atmosfera terrestre
pode, agora, ser previsto.

Para um dado sistema de protecdo térmica, existe um limite superior da taxa de
transferéncia de calor que pode ser tolerado. Mesmo para vOos que apenas tangenciam a
atmosfera (nearly-grazing) e que, assim, exibem baixa taxa de aquecimento, a violacéo
desse limite tende a acontecer conforme a variagdo de plano orbital € maior. Uma
alternativa para contornar esse limite imposto pelos vinculos térmicos € a utilizagéo de
empuxos durante a passagem atmosférica para compensar o arrasto aerodinamico, que é
0 maior responsavel pelo aquecimento.

7.3 Resultados das Simulacdes

Véarias simulacdes de passagens atmosféricas foram realizadas para avaliar as condicdes
térmicas enfrentadas por um veiculo espacial. Essas condicdes sdo chamadas de

vinculos térmicos neste trabal ho.
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Um vinculo térmico importante se refere a energia cinética do veiculo. Ao passar pela
atmosfera, 0 satélite perde, para esta, energia de sua Orbita. A variacdo em energia
cinética sofrida pela passagem através da atmosfera pode ser visualizada na Figura 7.1
para um caso especifico de transferéncia. Esta figura apresenta o mesmo tipo de
representacdo que ja foi mostrada nos Capitulos 4 e 5. No eixo horizontal, sdo
encontrados diferentes valores de angulo de atague a, engquanto, no eixo vertical, estéo
os valores de angulo de rolamento s. Ambos estdo medidos em graus. Com um grafico
como este é possivel avaliar as condicdes térmicas enfrentadas por diferentes

configuracfes aerodinamicas (conjuntos de angul os de ataque e rolamento).
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Fig. 7.1 — Variag8o em energia cinética (kgkn/s?). Angulos de atague (a) e rolamento

(s) em graus.

Uma transferéncia orbital que utiliza a atmosfera para realizar uma manobra pressupde
um determinado valor para 0 perigeu da Orbita inicial. A Figura 7.2 apresenta uma
simulacdo da variagdo de energia cinética esperada para diferentes valores de raio de
perigeu, ou sgja, para transferéncias distintas. Os gréficos foram separados em dois por

guestdo de escala.
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Fig. 7.2 — Variacdo em energia cinética (kgkn?/s”) em funcdo do raio do perigeu (km).

Outro vinculo térmico importante € o fluxo de calor convectivo. As Figuras 7.3 e 7.4

apresentam resultados de simulactes numeéricas para este parametro.
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Fig. 7.3 — Fluxo de calor convectivo (kW/ntf). Angulos de ataque @) e rolamento (s)

em graus.
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Fig. 7.4 — Fluxo de calor convectivo (kW/nf) em funcéo do raio do perigeu (km).

Nas simulagbes realizadas, com apenas uma passagem pela atmosfera, os valores
encontrados tanto para a variagdo de energia cinética, quanto para o fluxo de calor
convectivo sdo muito pequenos. Mesmo para 0s valores mais baixos de perigeu testados
(trajetéria de penetragdo profunda na atmosfera), o fluxo de calor convectivo é
praticamente insignificante. Esses pequenos valores estdo relacionados com as

caracteristicas dimensionais e aerodinamicas do veiculo utilizadas para os calcul os.

No préximo capitulo serd smulada a realizacdo de uma manobra orbital completa. Na
andlise dessa ssimulagdo, o tipo de resultado deste capitulo sera importante para avaliar
se atransferéncia € possivel no que concerne aos vinculos envolvidos.
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CAPITULO 8

UMA MANOBRA COMPLETA COM ERROSASSOCIADOS

O propésito deste capitulo € reunir as ferramentas e os resultados apresentados nos
capitul os anteriores em uma Unica manobra atmosférica e realizar uma andlise dos erros
associados. Com isso espera-se obter uma visdo mais geral do problema complexo de
efetuar transferéncias utilizando-se a atmosfera terrestre como redutor do consumo de

combustivel relacionado com uma manobra orbital.

A transferéncia a ser redlizada pretende modificar o plano orbital de um veiculo em
Orbita circular ao redor da Terra. Para tal, dois tipos de manobras atmosféricas sdo
avaliados. O primeiro é uma passagem profunda pela atmosfera, na qual o satélite pode
estar sujeito a sérios vinculos térmicos. O segundo trata de multiplas passagens rasantes,

para se evitar, justamente, 0 perigo de superaqueci mento.

As Orbitas iniciais e finais em ambas manobras s80 iguais, ou sgja, desgja-se redizar a
mesma transferéncia orbital. O desenvolvimento de cada uma, assm como os vinculos
associados, define a manobra mais adequada para este caso especifico. Uma andlise dos

erros associados é apresentada na parte final deste capitulo.

8.1 Manaobra Profunda

Nesta manobra, a oOrbita inicial é circular e desgase redizar uma mudanca de
inclinacdo de . Com uma andlise do tipo da apresentada no Capitulo 4, pode-se
estabelecer que a solugdo mais econdmica para este caso ndo é uma manobra impulsiva
fora da atmosfera. Por sua proximidade com o centro de forgas, uma manobra
atmosférica, para a qual utilizam-se jatos continuos para transferir o veiculo da érbita
inicial circular para uma Orbita excéntrica com perigeu dentro da atmosfera, € mais
econdmica. O gasto de combustivel relacionado com cada uma das manobras esta
indicado na Tabela 8.1.
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TABELA 8.1 — CONSUMO DE COMBUSTIVEL (kg) —a = 7.500 km (PROFUNDA)

Manobra sem atmosfera Manobra com atmosfera
Tipo de Empuxo Impulsiva Continua
IDA VOLTA
Consumo 77 11,1
Consumo Total 314 18,8

A Tabela 8.2 apresenta os valores dos elementos keplerianos das édrbitas iniciad,

intermediarias e final da transferéncia com passagem profunda pela atmosfera.

TABELA 8.2 —ELEMENTOS ORBITAIS DO VEICULO (PROFUNDA)

Elementos Orbitais  Orbitalnicia 12 Orbitade 22Orbitade  OrbitaFind

Transf. Transf.
Semi-eixo maior (km) 7500,000 6990,377 6748,198  7500,000
Excentricidade 0,0 0,0728 0,0392 0,0
Inclinacéo (graus) 0,0 0,0 50 50

A primeira orbita de transferéncia foi escolhida de forma a provocar uma passagem de
aproximadamente 100 quilOmetros de profundidade na atmosfera terrestre. Uma vez
nesta orbita, o veiculo sofre a acdo do arrasto e da sustentacdo de acordo com suas
caracteristicas aerodindmicas. Através da Figura 8.1, pode-se observar o par de &ngulos
de atagque e rolamento que corresponde a mudanca de inclinacdo desgjada de 5. Uma
vez escolhido este conjunto, o veiculo entra na atmosfera e sofre seus efeitos, saindo
desta com uma nova Orbita: a segunda érbita de transferéncia.
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Fig. 8.1 — Variacdo em inclinacdo (graus) induzida pela manobra aeroassistida para
orbitainicial com a = 7.500 km e r = 6.481 km. Angulos de atague @) e

rolamento (s) em graus.

A Figura 8.2 mostra a diferenca entre o consumo de combustivel da manobra
atmosférica e daimpulsiva fora da atmosfera.
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Fig. 8.2 — Economia em massa de combustivel (kg) entre a manobra fora da atmosfera e

amanobra aeroassistida para orbitainicia com a = 7.500 km e r, = 6.481 km.

Angulos de atague (a) e rolamento (s) em graus.
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Observando-se as Figuras 8.1 e 8.2 em conjunto pode-se perceber que para valores de
angulos de ataque e de rolamento mais proximos de zero a economia é maior, no
entanto, a variagdo em inclinacdo é nula. Conforme se aumentam os efeitos da manobra
aeroassistida, supondo valores maiores para esses pares de angulos, a variagcdo sobre a
inclinagdo orbital cresce e a economia diminui porque mais combustivel tem que ser
gasto para corrigir os efeitos da manobra atmosférica sobre o0s outros elementos orbitais.
Os valores positivos na Figura 8.2 provam gque a manobra aeroassistida € mais vantagjosa

gue a ndo-aeroassistida nesse caso.

A desaceleracdo e 0 aguecimento enfrentados pelo veiculo dentro da atmosfera sdo os
efeitos mais importantes da passagem. As trocas de energia entre o satélite e a atmosfera
s80 examinadas aqui do ponto de vista de restrigdes impostas a trgjetorias possiveis. As
conseqguiéncias térmicas de uma passagem atmosférica se tornam mais importantes a
medida que ha um aumento da densidade atmosférica e da velocidade envolvida.

Altitudes baixas apresentam uma combinagao perigosa desses fatores.

Para esta manobra atmosférica especifica, a variacdo em energia cinética foi de 153,65
kgkn?/s* e o fluxo de calor convectivo éigual a5,3 ~ 10" ® kW/nf. Sdo valores muito
pequenos e que ndo comprometem a estrutura do veiculo. No item seguinte, é
demonstrada uma manobra atmosférica multipla com passagens rasantes. Os resultados

desta simulagéo e da seguinte sGo comparados.

8.2 Manobra Rasante

Nesta manobra, assim como na anterior, a orbita inicial € circular e desgja-se redlizar
uma mudanca de inclinagdo de 5°. Entretanto, optou-se por realizar multiplas passagens
rasantes para obter este resultado. O consumo de combustivel desta manobra e da

manobra ndo-aeroassi stida equival ente pode ser visto da Tabela 8.3.

156



TABELA 8.3 — CONSUMO DE COMBUSTIVEL (kg) —a = 7.500 km (RASANTE)

Manobra sem atmosfera Manobra com atmosfera
Tipo de Empuxo Impulsiva Continua
IDA VOLTA
Consumo 7,2 6,9
Consumo Total 31,4 141

A Tabela 8.4 apresenta os valores dos elementos keplerianos das Orbitas inicial,
intermediarias e final da transferéncia com passagem rasa pela atmosfera. Apenas

algumas drbitas intermediérias estdo demonstradas, pois sdo muitas.

TABELA 8.4 —ELEMENTOS ORBITAIS DO VEICULO (RASANTE)

Elementos Orbitais Orbita 12 Orbitade 90% Orbitade  OrbitaFinal
Inicial Transf. Transf.
Semi-eixo malor 75000 70280 70190 75000
(km)
Excentricidade 0,0 0,067 0,066 0,0
Inclinago (graus) 0,0 0,0 5,0 5,0

As variagOes sobre 0s elementos orbitais sofridas por uma passagem atmosférica téo
superficial como esta sdo muito pequenas. Como os efeitos sdo cumulativos, € possivel
realizar muitas passagens para encontrar a mudanca de plano desgjada de 5°. Esta
manobra foi realizada com aproximadamente 90 passagens pela atmosfera. E importante
ressaltar que, para uma manobra de duracdo tdo longa, os efeitos sobre elementos
orbitais, tais como argumento do perigeu e nodo ascendente, devem ser seriamente

investigados ao analisar a sua viabilidade.
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Neste caso, a variagdo méaxima, por passagem, em energia cinética é da ordem de 10" *
kgkn?/s* e o maior fluxo de calor convectivo encontrado éigua a1,7 = 10"’ kw/nt.

Os valores sdo t&o baixos que ndo impdem qualquer condicionante.

Assim, pode-se perceber que, dependendo das caracteristicas do veiculo relativas a
protecdo térmica, uma ou outra manobra deve ser preterida. Dependendo das
caracteristicas do veiculo, uma manobra profunda pode leva-lo a enfrentar situactes
extremas do ponto de vista dos vincul os térmicos, enquanto a manobra rasa ndo sugere a
necessidade de protecdo térmica muito significativa. Por outro lado, a manobra rasa
pode ter de ser descartada por limitages de tempo. Todos esses fatores devem ser
analisados pelo projetista da missdo. O que se demonstra aqui, € a ferramenta para

realizar essa andlise.

8.3 Andlise dos Erros Associados

As simulagles realizadas até agora ndo levaram em conta a possibilidade de haver erro.
Uma das dificuldades encontradas em qualquer estudo préatico da dinamica de satélites
dentro de uma atmosfera vem da incerteza na determinagdo de parametros que
influenciam a trgjetdria. Os coeficientes de arrasto e de sustentagdo de veiculos com
velocidades muito altas podem diferir consideravelmente dos seus valores esperados,
uma vez que esses parametros sdo estimados teoricamente. As propriedades da
atmosfera, em particular a densidade desta em altitudes superiores, estédo sujeitas a

muita incerteza

O efeito das incertezas nos parametros, como 0s coeficientes aerodinamicos, sobre a
trajetéria de um veiculo aeroespacia € extremamente dependente de outras
caracteristicas orbitais. Para realizar uma andlise dos erros associados ao problema de
manobras aeroassistidas é preciso antes de tudo especificar a missdo a ser estudada. Foi
escolhida a manobra profunda descrita no Item 8.1, por sujeitar o satélite a uma

influéncia maior da atmosfera.
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Como método para avaliar o efeito da indeterminagdo dos parémetros, foi escolhida a
matriz de sensibilidade sugerida por Broucke (1979). Esse método consiste em
determinar as derivadas parciais dos parametros finais em funcéo das condigoes iniciais.

Essas derivadas sdo encontradas numericamente utilizando expressdes do tipo

ﬂfi — fi(gh +X)' fi(gh)
]S X

(8.1)

nas quais f, sd0 os elementos orbitais da Orbita final resultante da passagem pela
atmosfera, g, S0 os pardmetros iniciais (densidade atmosférica e coeficientes de

arrasto e de sustentagdo) e x € uma pequena variagdo sobreos g,,.

Uma vez escolhido o valor de x, é possivel calcular a matriz de sensibilidade para os
trés principais elementos orbitais, a saber, semi-eixo maior a, excentricidade e e

inclinacdo i. Os elementos dessa matriz sGo normalizados para que se possam realizar
comparagoes entre eles.

€fa fa Tau

& 1C, fC. g

m=ele Te  Teg (8.2)
&r fc, 1C. Y
gl W W 4

& 9C, 1C. 4

Para a manobra profunda definida pel os elementos orbitais da Tabela 8.2 e para x =1%,

esta matriz € dada por:
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€546°10° 139 - 0540
M, =& 514" 10° 128 -049; 83
& 4,00°10° -093 0394

Uma vez que os elementos desta matriz ndo possuem unidades de medida diferentes, ou
sga, eles foram normalizados, torna-se possivel comparar os efeitos dos diferentes
parametros de entrada (densidade da atmosfera e coeficientes aerodindmicos) sobre os
elementos orbitais considerados. Pode-se notar que o efeito absoluto da densidade
atmosférica sobre 0 semi-eixo maior, a excentricidade e a inclinagdo € duas ordens de
grandeza menor do que os efeitos induzidos pelos coeficientes de arrasto e de
sustentacdo. Também se nota que a variagdo absoluta sobre o semi-eixo maior

decorrente de qualquer parémetro € maior gue sobre 0s outros elementos.

A utilidade deste procedimento € tornar possivel a previsdo do impacto que um

determinado erroem r , C, €/ou C, pode provocar nas condigoes finais da orbita.

Como exemplo de aplicagdo dessa matriz, calcula-se 0 efeito nos elementos orbitais
finais de uma érbita quando os erros nas condi¢des iniciais sdo iguais a 0,5 %, ou sgja,

X, = 1,42; X, = 0,002; X =-0,014. A matriz de erros previstos € entéo dada por:

éay €546 10° 139 - 0540 éx, 0 €00181 U
Dell=8514"10° 128 - 0495 K o= £0,0167 ! (8.4
gDig & 400°10° -093 039{ @x, H & 00130§

Os resultados simulados para essas variagdes sdo:
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éay 60,016 |
& 0_6 (
&= 0014 ¢ (85)

gD @ 00114

Assim, pode-se notar que, com um afastamento da matriz de sensibilidade inicia, que
foi encontrada para erros da ordem de 1%, os resultados simulados e os calculados

diferem de, aproximadamente, 10 %.

Com a matriz de sensibilidade € possivel realizar uma previsdo de impactos sobre 0s
elementos da orbita encontrada apds a passagem atmosférica. Cada elemento dessa
matriz demonstra uma relacdo entre caracteristicas iniciais e finais do problema
proposto. A primeira coluna mostra o0 quanto a orbita final pode ser afetada por uma
medida errdnea da densidade atmosférica, enquanto as outras colunas estdo relacionadas
com as caracteristicas aerodinamicas do veiculo.

Outras matrizes de sensibilidade podem ser calculadas. Por exemplo, uma matriz de
cinco linhas que inclua o argumento do perigeu e o nodo ascendente. O mais importante
€ avaliar a relacéo de causa e efeito entre os parametros envolvidos em uma trajetéria

transatmosf érica através dos termos dessa matriz.
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CAPITULO 9

COMENTARIOS E CONCLUSOES

9.1 Comentérios

O objetivo de um desenvolvimento tedrico sobre transferéncias orbitais aeroassistidas
Gtimas é estabelecer as bases mateméticas para se determinar a melhor estratégia. Além
disso, ao se considerar a possibilidade de realizacdo dessas transferéncias em conjunto
com manobras propulsivas, procura-se descobrir os fundamentos principas que

caracterizam o melhor desempenho.

O presente trabaho realizou uma andlise de missdes espaciais através do
desenvolvimento de softwares (Capitulos 3 e 4) para o clculo de manobras
aeroassi stidas e das manobras propulsivas necessarias para sua implementacdo. Além do
desenvolvimento numérico, um estudo analitico (Capitulo 6) contemplou a realizaco
desse tipo de manobra.

Nas transferéncias orbitais aeroassistidas, existe um forte acoplamento entre o tracado
da trgjetéria e as caracteristicas fisicas do veiculo. Uma trgjetoria que minimiza o
consumo de combustivel, sem dar atencdo ao aguecimento, pode necessitar um sistema
de protecdo térmica td8o pesado que inviabilize a missGo. Se uma transferéncia
aeroassistida for escolhida em detrimento de uma transferéncia totalmente propulsiva,
ela deve propiciar uma reducdo em massa de combustivel que compense a quantidade
de massa de material termoprotetor necessaria. Medidas do limite de massa desse
material podem ser transformadas em indices de desempenho ou vinculos de
desigualdade relacionados com a taxa de aguecimento (Capitulo 7). Se um vinculo de
desigualdade for imposto sobre a taxa de aquecimento de forma a impedir uma descida
mais profunda na atmosfera, onde a eficiéncia da manobra aerodinamica € maior, uma

aternativa é a utilizacdo de propulsdo dentro da atmosfera para compensar 0 arrasto e
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diminuir o aguecimento sofrido. Esta aternativa ndo foi testada neste trabalho, mas sua

realizacdo € uma sugestéo para trabal hos futuros.

Neste trabalho, iniciamente, admite-se que o0 veiculo espacial tem formato conico e
coifa arredondada (Figura 2.3). Os valores escolhidos para determinar o tamanho e a
forma desse satélite estédo baseados no trabalho de Guedes (1997), que simula uma
reentrada atmosférica. Entretanto, em determinados casos esse formato ndo produz a
variagdo em inclinagdo desglada pela manobra por diminuir os efeitos atmosféricos
induzidos. Nesses casos, substituiu-se a escolha do formato do veiculo pela
determinacdo tedrica de que a razéo entre os coeficientes de sustentacdo e de arrasto
sgja da ordem de um fator igual a 3.

A fase propulsiva das simulactes foi realizada de duas formas distintas. Uma hipotese
impulsiva foi considerada, na qual o motor do satélite € suposto capaz de aplicar uma
propulsdo de grande magnitude durante um intervalo de tempo infinitesimal. A outra
hipotese estudada foi a de propulsdo finita, na qual o motor do veiculo aplica uma
propulsdo de menor magnitude por um intervalo de tempo finito. O objetivo era
encontrar 0 melhor perfil quanto ao consumo de combustivel fora da atmosfera, uma

vez gque dentro desta ndo sdo disparados jatos.

Os gréficos do tipo “curva de nivel” apresentados nos Capitulos 4 e 5 sdo importantes
subprodutos do programa de simulacBes de manobras orbitais. Com esses, € possivel
avaiar as consequéncias de uma determinada passagem atmosférica sobre 0s elementos
orbitais do satélite individualmente e fungdes destes, tais como economia em massa de
combustivel. Nenhum resultado desse tipo foi encontrado na literatura, podendo esse
tipo de gréfico e consequentes andlises serem considerados como uma nova

contribui¢&o.

Neste trabalho sdo apresentadas novas relagdes analiticas entre as variagcbes sobre os

elementos orbitais resultantes de uma passagem pela atmosfera. Sao equacdes baseadas
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na teoria de King-Hele (1987) e cujo desenvolvimento foi realizado de forma diferente
do dele. A consideracdo da sustentacdo atmosférica nessas equagdes realizada neste
trabalho € um passo necessario para o estudo de manobras com mudanga de plano. Uma
comparacdo entre os resultados analiticos e as simulagBes numéricas mostrou-se de
acordo com o esperado. Ou sga, os resultados sdo coincidentes em manobras cujas

passagens pela atmosfera sdo rapidas (condicdo do modelo proposto por King-Hele).

Outro resultado importante da comparacéo entre a formulacdo analitica e a solucéo
numérica é o grafico da razéo entre a variagdo em velocidade devida ao decaimento do
semi-eixo maior PVa) e a variagdo em velocidade devida a mudanca de inclinagéo
(DVi), como uma funggo do raio do perigeu (r,, ). Esse grafico tem como objetivo prever

o custo/beneficio relacionado com cada manobra atmosférica e também se mostra como

uma contribui¢cdo deste trabalho.

Em se tratando de vinculos térmicos, para que a manobra atmosférica sgja vantajosa, a
economia em quantidade de combustivel deve ser maior do que o aumento em material
para protecdo térmica necessario para a realizacdo de voo atmosférico. Uma andlise das
consequiéncias da consideracdo de vinculos térmicos sobre uma manobra atmosférica é
apresentada no Capitulo 7. Gréficos do tipo “curva de nivel” podem ser gerados para
avaliar tanto a variagdo em energia cinética quanto o fluxo de calor convectivo

enfrentados por uma missdo atmosférica.

Por ultimo, apresenta-se uma comparacdo simulada entre uma manobra aeroassistida
com passagem profunda Unica e outra rasante com multiplas passagens. Nessa
simulacdo, todas as ferramentas desenvolvidas ao longo do trabalho sdo utilizadas e
acrescenta-se uma andlise de erros associados ao problema proposto. Essa andlise de
erros € desenvolvida utilizando-se a Matriz de Sensitividade proposta por Broucke
(1979). Com ela é possivel avaliar a relacdo de causa e efeito entre os parémetros

envolvidos no problema, realizando-se, assm, uma previsdo de impactos de uma
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passagem atmosférica. Uma sugestdo para comparacdo seria considerar a possibilidade

de implementar uma matriz de covariancia para analisar erros de entrada.

Entre os futuros tépicos a serem investigados inclui-se a consideracdo de outros
modelos atmosféricos. Por se tratar de uma rotina computacional, a adaptagdo de um

novo modelo é um processo facil e rapido.

Um estudo mais aprofundado das caracteristicas do material necessario para a protecdo
térmica do satélite é recomendado, assim como a comparagao dos resultados atuais com
os relativos a outros tipos de veiculos espaciais. Pode-se considerar, em uma etapa
posterior, diferentes formatos, dimensdes, massas e, consequentemente, diferentes

coeficientes aerodindmicos. Outras 6rbitas também devem ser investigadas.

No que se refere a fase andlitica do trabalho, uma sugestdo para estudos futuros € uma
expansdo em ordens superiores, seguida de comparagdo com os resultados apresentados
aqui. As se realizarem expansOes até a 6° e até a 8 ordem, neste trabalho, percebeu-se
gue em aguns casos houve um aumento de precisdo, em outros ndo. Um estudo de
ordens superiores poderia mapear 0 comportamento das expansdes para 0s elementos

orbitais distintos.

Um passo mais sofisticado e de relativamente facil implementacdo € a aplicacéo do
desenvolvimento apresentado neste trabalho na realizagdo de manobras aeroassistidas

em outros planetas.

Nas manobras realizadas aqui, ndo houve interesse em estudar as consequéncias do
acionamento de jatos dentro dos limites da atmosfera. Mas esse € um problema previsto

na literatura e que pode ter grande utilidade no futuro. Sua investigacdo é recomendada.

166



9.2 Conclusdes

A dternativa mais econémica encontrada entre as simulagdes realizadas foi a da
utilizacdo de jatos continuos para trazer o veiculo até a atmosfera e, apds a manobra
aerodindmica, leva-lo de volta a orbita circular. A economia de combustivel encontrada
entre a realizagdo de manobras dentro e fora da atmosfera apresenta uma tendéncia a

diminuir com o aumento do semi-eixo maior da orbitainicial.

Este comportamento se justifica porque, em uma manobra de mudanca de plano
realizada sem passagem atmosférica, quanto mais afastado do planeta, menor a
influéncia deste sobre o satélite e menos dispendiosa se torna a manobra. Por outro lado,
na manobra aeroassistida o consumo de combustivel é decorrente da mudanga sobre o
raio da Orbita inicia. Quanto mais afastado do planeta, maior sera a variacdo a ser

realizada, tanto parair quanto para voltar.

As vé&ias smulagbes realizadas mostraram que o problema de redizar manobras
atmosféricas, quaisquer que sgam o0s seus objetivos, é atamente dependente de
condicBes iniciais, tais como massa e caracteristicas fisicas do veiculo, elementos
orbitais das orbitas inicia e fina e condi¢bes atmosféricas a serem enfrentadas. Desta
forma, cabe ao projetista de cada missdo realizar as andlises necessérias para viabilizar a
realizacdo de uma ou mais manobras desse tipo. O materia aqui apresentado pretende

ser uma ferramenta para esse projetista.
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APENDICE A

O METODO DA PROJECAO DO GRADIENTE

Apresenta-se a seguir a formulagdo do Método da Projecdo do Gradiente de Rosen

descrito em Luemberger (1973).

Considere o seguinte problema:

minimizar f(X) (A1)
sujeitoa A" X£Db (A.2)
E' x=@ (A.3)

emque A éumamatriz m” n, E éumamatriz |” n, b éum vetor de m linhas, e é
um vetor de | linhas, e f € uma funcdo diferenciavel. Dado um X que satisfaca os

vinculos, a diregéo de descida mais répida é - Nf (X). Entretanto, o movimento ao longo
de - Nf () pode acabar com a satisfagio dos vinculos. De forma amanté-la, - Nf () é
projetada e, assim, 0 movimento é ao longo de d = - PNf (), em que P é uma matriz
de projecéo adequada. O lema seguinte garante a forma da matriz dessa projecéo e
mostraque d é realmente amelhor diregéo possivel, desde que - PNf (%)t 0.

Lema: Considerando o problema de minimizar f (X), sujeitoa A" X£b e E” X =8,
X étd que A” x=b e A~ x<b, emque At=(AtAg) e be=(bgby).
Admite-se que f é diferenciavel em X. Se P é uma matriz de projecio tal que

PNf (x)1 0, entdo d =- PNf(x) é uma diregiio melhorada de f em X. Além
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G;E) tem linhas independentes e se P tem a forma

P=1-M ((MM (I)'ll\ﬁ ,entdo d éamelhor direcéo possivel.

Nota-se que amatriz P do lema acima € de fato uma matriz de projegdo que satisfaz
P=Pte P" P=P.Alémdisso, M P=0,ousda, A P=0e E"P=0. Em
outras palavras, amatriz P projeta cadalinhade A e cadalinhade E no vetor zero.

Mas, uma vez que as linhas de A e E s3o gradientes dos vinculos, P € a matriz que

projeta os gradientes dos vinculos no vetor zero.

A Figura A.1 demonstra o processo de projecéo do gradiente para um problema de

vinculos de desigualdade. Em X, existe apenas um vinculo com gradiente A . Nota-se

queamatriz P projeta qualquer vetor no espago vazio de A eque d =- PNf (X) é uma

contornos
dafuncdo

objetivo

melhoria de direcéo.

Fig. A.1 — Projegdo do gradiente.

FONTE: Luemberger (1973, p.391).
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