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Resumo. Manobra aeroassistida usa criteriosamente a forca atmosférica de um corpo
primdrio com atmosfera aprecidvel, de modo a reduzir o gasto de combustivel com trans-
feréncia orbital. Embora o conceito ndo seja recente, tem sido subutilizado e possui aplica¢oes
promissoras. Para a Terra, por exemplo, um conceito a ser explorado é o veiculo de trans-
feréncia orbital aeroassistida, projetado para transportar cargas entre as orbitas baixa e alta
da Terra, permanecendo estacionado em orbita entre missoes. O propdosito deste estudo foi
investigar um caso de aplicagcdo semelhante de transferéncia orbital aeroassistida, situando o
perigeu da orbita de transferéncia na atmosfera profunda e, através de miiltiplas passagens,
reduzir o semi-eixo maior (aerofrenagem). Em cada passagem, utilizou-se a modalidade que
€ conhecida por aeroglide, i.e., a ndo utilizacdo de propulsdo sinergética ao longo da fase
atmosférica. Neste trabalho, utilizou-se o ambiente de simulacdo Spacecraft Trajectory Simu-
lator; para a modelagem atmosférica adotou-se o modelo empirico NRLMSISE-00 que, em con-
junto com um modelo proposto simplificado de veiculo, estimou-se a perturbagcdo atmosférica.
Observou-se uma reducdo de excentricidade de 0.8 para 0.04 em aproximadamente 8.5 dias
para um semi-eixo maior inicial de 32440.68 km. Comparativamente a uma manobra total-
mente propulsiva, este estudo analisa a economia potencial de combustivel para aerofrenagem.
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1. Introducao

Manobras aeroassistidas utilizam as forcas atmosféricas para facilitar uma manobra orbital em
corpos celestes com atmosfera suficientemente robusta. Vénus, Marte, Titd, Netuno e Urano
sdo candidatos, além da Terra, dentro do sistema solar, para este tipo de manobra considerando
uma atmosfera aprecidvel ao mesmo tempo em que as condi¢cdes de entrada atmosférica ndo sao
severamente hostis [Beauchamp et al. 2016]. Devido a economia de combustivel, implicando
em maior capacidade operacional, a exemplo da manobra da sonda Magellan em Vénus, ou com
aumento potencial de carga util cientifica em missoes interplanetarias [Tolson and Prince 2011],
manobras aeroassistidas possuem um enorme potencial a ser explorado.

A manobra aeroassistida denominada aerofrenagem busca fazer a reducdo do semi-eixo maior
orbital através de multiplas passagens atmosféricas. A cada volta, duas fases s@o caracteristicas,
a fase kepleariana e a fase atmosférica; esta diferenciada da primeira pelo fato de a perturbagao
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dominante decorrer da densidade da atmosfera superior [Naidu 1994]. Os desafios reais da
aerofrenagem sdo conhecidos devido a li¢des aprendidas de missdes anteriores realizadas em
Vénus, Terra e Marte. O tempo de execu¢ao da manobra pode levar meses, e, em especial para
as missdoes em Marte, o qual possui uma atmosfera ténue, além de uma alta variabilidade de
densidade oOrbita a drbita, pode exigir custos elevados de equipe técnica de apoio em solo e
banda de comunicacdes da Deep Space Network (DSN) [Tolson and Prince 2011].

Assim, uma questao central é a modelagem atmosférica. Na fase atmosférica, o veiculo precisa
trafegar dentro do denominado corredor de aerofrenagem, um intervalo de altitude que garanta
a execu¢do da manobra aeroassistida, a0 mesmo tempo em que opera dentro da carga térmica
e aerodinamica suportados por seus componentes. Na prética, entretanto, verifica-se que a
estimacdo atmosférica dificilmente é correta [Gladden 2008].

Para a Terra, um conceito a ser explorado € o veiculo de transferéncia orbital aeroassistida,
projetado para transportar cargas entre as Orbitas baixa (low earth orbit (LEO)) e alta (high
earth orbit (HEQ)) da Terra, fazendo uso da aerofrenagem e permanecendo estacionado em
orbita entre missoes [Naidu 1994]. O presente trabalho enfoca a simulag¢do dessa aplicagao.

2. Metodologia

A perturbagdo atmosférica ocorre pela interacdo do gas em regime molecular livre, com nimero
de Knudsen K, > 1, com as superficies do veiculo, isto €, da combinacdo dos efeitos de
pressdo de superficie e tensdo de cisalhamento do gés rarefeito ao longo da geometria do
veiculo. Para este estudo, adotou-se uma geometria simplificada de um corpo central esférico
e duas placas solares laterais com angulo de ataque () ajustavel (figura 2). Como o interesse,
nesta manobra, ¢ maximizar a drea de arrasto, a configuracdo de aerofrenagem do veiculo €
resolvida com o = 90 graus. Em uma manobra aeroassistida de inclinacio orbital, entretanto,
uma combinacao de o menor que 90 graus, com modulagao do angulo de rolamento e propulsao
sinergética ao longo da fase atmosférica poderia ser aplicada para fazer uso da componente la-
teral da forca de sustentagdo para obtengdo de As.

Figura 1. Visao frontal do veiculo com « = 90 graus

Para fins de computacao das forgas aerodinamicas nesta geometria, assumiu-se a hipotese hiper-
termal - considerando o movimento térmico aleatério molecular como marginal, 0 movimento
relativo do gas pode ser considerado como um raio colimado [Storch 2002].

Neste modelo, seguem as equacdes de interesse da geometria. Para uma esfera, a forca de
sustentacdo € nula e a forga de arrasto € dada por:
1 4V,

Fp=-md®pV*(2+ 0, — 0p + —0p— 1
em que a, p, V, o e 0, sdo, respectivamente, raio da esfera, densidade atmosférica, velo-
cidade molecular incidente e coeficientes de acomodacdo de momentos tangencial e normal.
O parametro V,, representa a velocidade média normal para as moléculas que, estando em
equilibrio térmico com a superficie do veiculo, sofrem reflexdo difusa [Storch 2002]; sendo
equacionado por:
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T RT,
- 2)
2M
em que R, T,, e M sdo, respectivamente, a constante universal dos gases, temperatura de su-
perficie e o peso molecular do gas.

Vi =

Para determinacdo da velocidade relativa, considerou-se a atmosfera com auséncia de ventos,
tal que a formulacao [Storch 2002] é dada por:

V=Vo+&xT 3)
em que &, Vp e T representam, respectivamente, a rotagdo da Terra, velocidade e posic¢do iner-
ciais do veiculo.

Finalizando a geometria, para cada uma das placas planas solares, segue o equacionamento:

1
Fp = §pSVQ(JD (4a)

Vi . : .
Cp = 2oy + Tnyr sin(a) + (2 — o, — 0y) sin*(a)] sin(a) (4b)
em que S e Cp sdo a drea projetada e o coeficiente de arrasto.

A magnitude da forca atmosférica apresenta comportamento crescente desde a entrada at-
mosférica até o perigeu, quando, a partir de entdo, passa a declinar. Isso significa que o veiculo
ira sofrer uma taxa de transferéncia de calor (Q) e uma pressdo dinamica (q), cujos compor-
tamentos precisam ser conhecidos para a avaliacdo da margem de seguranca de operagcao do
veiculo:

1
q= §pV2 (5a)
. 1 3
Q= SaepV (5)

Para modelo atmosférico, utilizou-se o modelo empirico NRLMSISE-00, capaz de informar a
densidade atmosférica para condicdes diversas de clima espacial, bem como as contribui¢des
parciais das principais espécies moleculares na atmosfera superior.

A simulagdo foi completamente elaborada dentro do ambiente de simulacdo Spacecraft Tra-
jectory Simulator (STRS)[Rocco 2008a, Rocco 2008b, Rocco 2013]. Embora o STRS tenha a
capacidade de controle em malha fechada a cada ponto da trajetdria, este estudo objetivou o
desempenho da drbita de transferéncia aeroassistida sem jatos corretivos. Para uma simulagdo
com jatos corretivos, em [Santos et al. 2014], apresenta-se uma analise de aerofrenagem com
controle de perigeu, com uma distinta modelagem de perturbacdo atmosférica, e partindo de
uma Orbita de transferéncia com excentricidade inicial de 0.7332.

3. Resultados e Discussao

Em caso tipico de transferéncia orbital aeroassistida, o veiculo inicia uma manobra impulsiva
para sair da Orbita inicial e entrar na Orbita de transferéncia excéntrica. Nosso objetivo foi
avaliar as diferentes cargas exigidas para diferentes altitudes de perigeu, e o desempenho em
tempo e AV para uma 6rbita final aproximadamente circular com altitude de aproximadamente
600 km. A tabela 1 mostra os elementos keplerianos iniciais de transferéncia para uma altitude
objetivo de 110 km de perigeu.
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Tabela 1. Elementos keplerianos iniciais

parametro valor
semi-eixo maior 32440.685 [km]
inclinacao 51.6 [graus]
excentricidade 0.8
ARNA 35.75 [graus]
argumento do perigeu 0 [grau]
anomalia média 180 [graus]

O semi-eixo maior (figura 2) atingiu 6761.78 km na excentricidade 0.04 (figura 3), com altitude
orbital de 666.1 km. A manobra necessitou 8.5 dias e 38 passagens atmosféricas para completar.

semi-eixo maior [km]

w63
tempo [dias]

Figura 2. Semi-eixo maior

excentricidade
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w63
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Figura 3. Excentricidade

A figura 4 ilustra a dinamica da perturbacdo atmosférica ao longo da aerofrenagem; na fase
kepleariana a forca cai a zero, e atinge picos nos pontos criticos da fase aerodinamica. Para
a geometria e altitude de perigeu escolhidos, a for¢a de arrasto atinge normalmente 200 N a
intervalos cada vez menores.
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Figura 4. Forca de arrasto

A avaliagdo da pressao dinamica e fluxo de calor por unidade de drea sdo mostradas nas figuras
5 e 6, respectivamente. Em missdes reais, uma maior variabilidade atmosférica 6rbita a drbita
pode ser observada pelo veiculo, a depender do corpo celeste em cujas redondezas se realiza
a manobra. Assim, um controle de trajetdria deve ser requisito para garantir que o veiculo
trafegue dentro dos requisitos de seguranga pelo corredor aeroassistido.
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Figura 5. Pressao dinamica

fluxo de calor por unidade de area [W/m?]
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Figura 6. Fluxo de calor por unidade de area
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A evolugdo do estado € mostrada nos graficos posicao inercial (fig. 7) e velocidade inercial (fig.
8).
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Figura 7. Posic¢ao inercial
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Figura 8. Velocidade inercial

Adicionalmente a altitude inicial de perigeu em 110 km, foram analisadas aerofrenagens com
altitudes de 115, 120, 125 e 130 km. Os resultados de gasto em tempo foram compilados
na tabela 2. Para avaliagdo da economia em AV, foram levantadas as manobras equivalentes
de Hohmann, para cada um dos casos. O tempo médio da transferéncia de Hohmann custou
aproximadamente 3.79 h, com o método de aerofrenagem possibilitando uma economia média
de 28.8% em AV
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Tabela 2. Custo em tempo de transferéncia orbital para diferentes valores iniciais de
altitude de perigeu
altitude [km] tempo [dias] tempo [voltas]
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110 8.53 38.0
115 19.71 84.9
120 38.78 162.0
125 61.69 261.9
130 84.95 366.0

4. Conclusao

Este estudo avaliou o desempenho da manobra aeroassistida para redu¢do do semi-eixo maior
através do uso planejado da for¢a atmosférica. Demonstrou-se a possibilidade de executar uma
manobra aeroassistida sem a necessidade de controle de trajetéria ao longo da trajetéria de
transferéncia. Com a economia potencial de combustivel envolvida e um tempo de execugdao
na ordem de 10 dias, a simulacdo ilustra o conceito de transporte de carga orbital que possa
permanecer estacionado em uma estacdo espacial durante o intervalo entre operacdes.

Diferentes altitudes planejadas de perigeu resultam em uma maior eficicia da forca atmosférica,
porém também aumentam a pressao dindmica e a transferéncia de calor. Para uma escolha arro-
jada, como 110 km de altitude de perigeu, o tempo de execucdo da manobra pode ser surpreen-
dentemente baixo, mas a custo aerotermodinamico potencialmente proibitivo, quando o veiculo
ndo tiver as protecoes adequadas.

Para trabalhos futuros, esta avaliacdo serve de base para andlise de controle em atitude ne-
cessario para lidar com os aerotorques envolvidos que perturbam os requisitos de atitude de
uma missao aeroassistida.
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