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RESUMO

A injecao de um satélite em orbita normalmente é feita por um veiculo lancador de
multiplos estdgios. A fim de obter o melhor desempenho que ele possa oferecer e,
consequentemente, tornar manobras espaciais menos dispendiosas, técnicas de oti-
mizacao de trajetoria tem sido um assunto de intensa pesquisa nas ultimas décadas.
Atualmente o mercado espacial demonstra uma forte tendéncia para o aprimora-
mento de satélites cada vez menores devido a miniaturizagao e aumento da eficiéncia
dos componentes embarcados. Este trabalho tem por objetivo fazer um mapeamento
inicial do dominio das érbitas possiveis de serem alcangadas por um veiculo lancador
de trés estagios, levando em consideracao apenas o seu movimento de translagao nos
trés eixos. Inclui-se no equacionamento para o potencial gravitacional até o sexto
harmonico zonal (Jg) além da presenca do arrasto atmosférico e o efeito das forgas
de Coriolis e centrifuga. Expressoes para calculo dos versores de empuxo de cada
estagio sao obtidas para direcionar o foguete no plano de voo desejado. Em virtude
do longo tempo de operagdao a qual se encontram os satélites SCD-1 e SCD-2 é
realizado um estudo de caso, a fim de, avaliar a capacidade do Veiculo Lancador
de Microssatélites (VLM-1) em langar um pequeno satélite substituto a partir do
Centro de Lancamento de Alcdntara (CLA). Varias simulagoes sdo realizadas vari-
ando a carga util transportada. Em alguns casos, devido as limitagées do VLM-1, é
visto que as érbitas de injecao acabam por ser elipticas com perigeu baixo e sujeito
a decaimento orbital por influéncia do arrasto. A fim de solucionar este problema
trés configuragoes de voo do segundo estagio do veiculo sao analisadas. Além disso,
procura-se determinar a duragao da fase de voo balistica do langador que minimiza o
consumo de combustivel gasto pelo satélite para realizar manobras de transferéncia
de um ou dois impulsos para correcao do semi-eixo maior e excentricidade.

Palavras-chave: Vefculo lancador. Voo balistico. Orbitas de injecdo. Manobras de
transferéncia.
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STUDY OF THE ORBITAL MANEUVERS TO PLACE A
SATELLITE IN A NOMINAL ORBIT

ABSTRACT

The injection of a satellite into orbit is usually done by a multi-stage launch vehicle.
In order to obtain the best performance it can offer, and therefore to make orbital
maneuvers less expensive, trajectory optimization techniques has been a subject of
intense research in recent decades. Nowadays the space market demonstrates a strong
tendency towards the improvement of smaller satellites due to the miniaturization
and increased efficiency of embedded components. This work aims to make an initial
mapping of the possible orbits to be achieved by a three-stage launch vehicle, taking
into account only its movement of translation in the three axes. It is included in
the set of equations of motion the gravitational potential up to the sixth zonal
harmonic (Jg), the presence of the atmospheric drag and the effect of the Coriolis
and centrifugal forces. Expressions for calculating the thrust versor of each stage
are obtained to orientate the rocket into the desired flight plane. Considering the
long operating time of the satellites SCD-1 and SCD-2, a case study is performed
in order to evaluate the ability of the Brazilian Microsatellite Launcher (VLM-1)
to launch a small substitute satellite from the Alcantara Launch Center (CLA) in
Brazil. Several simulations are performed by varying the payload transported. In
some cases, due to the limitations of VLM-1, it is seen that the injection orbits end
up to be elliptic with low perigee and face orbital decay due to drag. In order to
solve this problem three flight configurations of the second stage of the vehicle are
analyzed. In addition, it is sought to determine the duration of the ballistic flight
phase of the launcher which minimizes the fuel consumption used by the satellite
to perform one or two-pulse transfer maneuvers for the correction of the semi-major
axis and eccentricity.

Keywords: Launch vehicle. Ballistic flight. Injection orbits. Transfers maneuvers.
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1 INTRODUCAO

O movimento de translacao de um veiculo lancador pode ser tratado como uma par-
ticula, ou seja, ignora-se as dimensoes e sua distribuicao de massa. Na modelagem
rotacional, o veiculo é considerado como um corpo rigido, reduzindo-se os graus de
liberdade do infinito, como é para o caso de flexibilidade, para apenas seis (TEWARI,
2007). Porém, rigorosamente falando, um veiculo langador esté longe de ser conside-
rado um corpo rigido, pois sua massa é continuamente expelida devido a combustao
dos propelentes. Além disso, em motores movidos a combustivel liquido, ha o movi-
mento de fluidos dentro de tanques e tubulagoes (MOTA, 2015). Especialmente para
grandes veiculos langadores a deflexao estrutural também deve ser levada em consi-
deragdo (CORNELISSE et al., 1979; KHARISOV et al., 2008). A Figura 1.1 apresenta os

principais subsistemas envolvidos no desenvolvimento de um veiculo lancador.

Figura 1.1 - Projeto de um veiculo langador.
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Fonte: Balesdent (2012).

No estudo de transferéncias orbitais, considera-se que os satélites sdo particulas
(ponto material), ao passo que, suas dimensoes sdo despreziveis quando comparadas
as distancias orbitais estudadas (KUGA et al., 2008).



A otimizacao de trajetoria de foguetes e satélites pode ser classificada basicamente
em métodos indiretos e diretos. Os métodos indiretos caracterizam-se por converter
um problema de controle 6timo em um problema de valor de contorno. Entretanto,
nos métodos diretos, tém-se um tipico Problema de Programacao Nao-Linear com-
posto por um conjunto de parametros que definem uma lei de controle e que pode
ser resolvido utilizando métodos deterministicos ou heuristicos (PRADO; RIOS-NETO,
1993; BETTS, 1999; RAO, 2009).

1.1 O Programa Espacial Brasileiro

No ano de 1979 deu-se inicio a execucao do programa espacial brasileiro com a
criagdo da Missao Espacial Completa Brasileira (MECB). No inicio, este programa
federal ambicioso contemplava o desenvolvimento e concepc¢ao de pequenos satélites
pelo Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais (INPE) e de um veiculo langador
de 4 estagios pelo Instituto de Aerondutica e Espago (IAE). O esfor¢o envolvido
neste periodo resultou nos dois triunfos mais importantes das atividades espaciais
brasileiras, os satélites de coleta de dados ambientais SCD-1 e SCD-2. A missao de
ambos consistia na retransmissao de dados ambientais coletados por plataformas
espalhadas em todo o territério brasileiro a estagoes receptoras (ORLANDO; KUGA,

2007). Os brasdes de suas respectivas missoes constam na Figura 1.2.

Figura 1.2 - Logo das missoes dos satélites da série SCD.

NASA
S$37nou3Y

Fonte: (a) Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais (INPE) (2016a), (b) Instituto Naci-
onal de Pesquisas Espaciais (INPE) (2013).



Contudo, como todo programa espacial, houveram alguns insucessos. Em 02 de
novembro de 1997, na primeira tentativa de langamento do Veiculo Lancador de
Satélites (VLS-1 v01), um dos 4 motores que compunham o primeiro estdgio nao
foi acionado desviando o foguete de sua trajetéria nominal. Dois anos depois, na
segunda tentativa, o segundo estdgio do VLS-1 v02 nao ignitou apos sua separagao
com o primeiro estagio. No ano de 2003, trés dias antes do langamento, a ignicao ines-
perada do segundo estagio levou a 6bito 21 servidores do IAE enquanto trabalhavam
no VLS-1 v03 ainda fixado a plataforma de langamento (ROCHA, 2004). A Figura
1.3 ilustra as principais fases e alguns parametros de voo deste foguete. Em meados
do primeiro semestre de 2016 foi comunicado a comunidade cientifica a proposta de
revisdo do projeto do VLS-1. Atualmente um foguete de menor porte denominado
Veiculo Lancador de Microssatélites (VLM-1), composto por trés estagios e com me-
nor capacidade de satelizacao que o VLS-1, encontra-se em fase de desenvolvimento
no IAE em parceria com a Avibras Industria Aeroespacial S/A (AGENCIA ESPACIAL
BRASILEIRA (AEB), 2016a; AVIBRAS INDUSTRIA AEROESPACIAL, 2016).

Figura 1.3 - Perfil da missao do VLS-1.
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1.2 Motivacao
e Cenario Mundial

A miniaturizacdo dos componentes espaciais vem possibilitando a construgao de
micro e nanossatélites de baixo custo e complexidade. Com isso universidades de
todo o mundo avistam a oportunidade de exercer préaticas de exploragao cientifica
do espaco. As principais agéncias espaciais ja observaram o interesse que existe neste
novo mercado promissor. E o caso da Agéncia Espacial Japonesa (JAXA) que, no
inicio de 2017, efetuara o lancamento do nanossatélite TRICOM-1 a bordo de uma
variante inovadora do foguete SS-520 (JAPAN AEROSPACE EXPLORATION AGENCY
(JAXA), 2016). A Tabela 1.1 possui as principais informagoes do veiculo langador.

Tabela 1.1 - Especificagbes do langador SS-520 (JAPAN AEROSPACE EXPLORATION
AGENCY (JAXA), 2016).

Parametro SS-520
Comprimento 9,54 m
Diametro 0,52 cm
Estagios 3

Capacidade (LEO) 4 kg

Os canadenses estao entre os maiores adeptos deste segmento e ja obtiveram éxito
em missoes, tais como, para estudo do brilho de estrelas, rastreamento maritimo,
demonstracao de voo de formacado em o6rbita e, também, decaimento orbital ativo
por meio de sistemas propulsivos, velas solares e velas de arrasto (UNIVERSITY OF
TORONTO INSTITUTE FOR AEROSPACE STUDIES (UTIAS), 2016). Em 2004, os chi-
neses inseriram em érbita seu primeiro nanossatélite (SEEDHOUSE, 2010). Quatro
anos mais tarde, os indianos anunciaram o microssatélite IMS-1 para observagao da
Terra (INDIAN SPACE RESEARCH ORGANISATION (ISRO), 2008). Em 2010, a conste-
lacao italiana de pequenos satélites para observacao do mar Mediterraneo COSMO-
SkyMed entrou em plena operagdo (ITALIAN SPACE AGENCY (ASI), 2009). Recente-
mente oS russos anunciaram o seu primeiro nanossatélite construido por uma impres-
sora 3D (TOMSK POLYTECHNIC UNIVERSITY (TPU), 2016) e, os norte-americanos,
comecaram a operar a constelagdo de oito microssatélites CYGNSS para medigoes

de ventos na superficie de oceanos a fim de prever e monitorar furacoes (NATIONAL



AERONAUTICS AND SPACE ADMINISTRATION (NASA), 2016). Contudo, as empresas
e agéncias espacias nomeiam e especificam pequenos satélites de acordo com seus
produtos e programas. A TAA foi responsdvel por definir um padrdo mundial. A

Figura 1.4 apresenta resumidamente a classificacdo dos satélites.

Figura 1.4 - Classificagdo dos satélites.
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Fonte: Adaptada de Li et al. (2008).

e Cendrio Brasileiro

Os dois primeiros satélites de coleta de dados brasileiros foram lancados nas pro-
ximidades da base norte americana de Cabo Canaveral (MARTIN, 2000; SANTANA;
FERNANDEZ, 1993). Estes satélites foram projetados para possuirem no maximo
dois anos de vida ttil (SCD-2), porém, ainda se encontram em operagdo demons-
trando a elevada competéncia da engenharia espacial do INPE. Até o momento,
em decorréncia da parceria de institutos e universidades brasileiras, foram concebi-
dos os nanossatélites NanoSatC-BR1, AESP-14 ¢ SERPENS-1 (AGENCIA ESPACIAL
BRASILEIRA (AEB), 2015; INSTITUTO NACIONAL DE PESQUISAS ESPACIAIS (INPE),
2014; INSTITUTO TECNOLOGICO DE AERONAUTICA (ITA), 2015). Dentre as futu-
ras missoes pode-se citar a construgao do nanossatélite SPORT juntamente com a
NASA para estudos de bolhas de plasma na ionesfera (INSTITUTO NACIONAL DE
PESQUISAS ESPACIAIS (INPE), 2016b), o envio de uma sonda em cooperagdo com os
russos para estudo do sistema de asterdide triplo 2001SN263 (SARLI et al., 2012) e
a construcao do SERPENS-2. Todos estes engenhos citados anteriormente foram ou
serao inseridos no espaco através de foguetes estrangeiros. Em conformidade com as

necessidades e os projetos nacionais vigentes este trabalho motiva-se em fazer um



estudo preliminar sobre a possibilidade de renovacao da frota de satélites nacionais
de pequeno porte (MAIOLINO, 2011). Para isto, propoem-se o emprego do Veiculo
Lancador de Microssatélites (VLM) e do Centro de Lancamento de Alcantara (CLA).

1.3 Objetivos

Este trabalho tem por objetivo principal fazer um mapeamento preliminar sobre
a influéncia exercida pela variagao dos parametros de voo do VLM-1 no consumo
de combustivel para manobrar um microssatélite substituto até as proximidades da

6rbita nominal a qual se encontram os satélites da série SCD.
1.4 Organizacao do trabalho
Este trabalho encontra-se dividido nos seguinte capitulos:

No Capitulo 1, como visto, d4 uma introdugdo sobre os subsistemas de estudo de
trajetoria de foguetes, faz um breve historico sobre os principais marcos do Programa

Espacial Brasileiro e mostra a motivacao e os objetivos deste trabalho.

No Capitulo 2 cita-se os principais personagens e suas contribui¢coes na area de
foguetes e ¢é realizado a devida revisao da literatura onde sao discutidos alguns

tépicos que serviram de apoio para elaboragao deste trabalho.

No Capitulo 3 sistematiza-se os modelos e procedimentos utilizados nas simulagoes

numéricas.

No Capitulo 4 discute-se as limitagoes do centro de lancamento, as caracteristicas do
veiculo langador considerado, a fundamentacao tedrica necessaria para formulagao

do modelo matematico e as restricoes impostas no célculo da trajetéria do lancador.

No Capitulo 5 menciona-se as especificagoes de projeto e algumas informagoes sobre
a missao de langcamento dos satélites SCD-1 e SCD-2. Além disso, é feito o equaci-
onamento de duas manobras de transferéncia sugeridas para correcao de semi-eixo

maior e excentricidade.

No Capitulo 6 mostra-se os resultados nas diferentes simulagoes de langamento,
tanto para evidenciar o efeito de rotagao da Terra, como para avaliar a possibilidade

de injecao de cargas tteis em planos orbitais com 25° de inclinacao.

No Capitulo 7 apresenta-se as conclusoes finais do estudo e as perspectivas de tra-

balhos futuros.



2 BREVE HISTORICO E REVISAO BIBLIOGRAFICA

Nesta primeira se¢ao realiza-se uma revisao sobre os principais personagens e suas

contribui¢oes no desenvolvimento de veiculos lancadores em seus paises de origem.
2.1 Historial: principais marcos

Muitos pesquisadores concentraram seus esforcos no desenvolvimento de métodos
para nao somente determinar, mas também otimizar a trajetoria de foguetes. God-
dard (1919) foi um dos precursores na tentativa de desenvolver um método analitico
(aproximado) para solucionar o problema de envio de um foguete a grandes altitudes
da maneira mais economica possivel. Para isto, realizou diversos experimentos com

foguetes idealizados e construidos por ele.

Em 1944, durante a 2* Guerra Mundial, os alemaes surpreenderam os paises aliados
com o langamento do primeiro missil balistico guiado do mundo, o A-4 (também
conhecido como V-2). A expertise alema era liderada pelo engenheiro Wernher von
Braun. Com o fim da guerra este atuou no projeto dos foguetes americanos Redstone
e Jupiter que culminaram no veiculo langador Saturn V. Em 1969 este foguete inseriu
em 6rbita a nave Apollo 11 a qual levou o homem pela primeira vez & Lua (BITZER;
WOERNER, 1957).

No fim da década de 1940 os cientistas russos liderados pelo engenheiro Sergei Koro-
lev conceberam o foguete R1, precursor dos misseis da familia SCUD e equivalente
ao missil alemao V-2. Em 1957 com a conclusdao do primeiro missil balistico inter-
continental do mundo, o R-7 Semyorka, Korolev e sua equipe inseriram em orbita o
primeiro satélite do mundo, denominado Sputnik-1. Depois de mais de 50 anos da
morte de seu inventor o foguete Soyuz (nave de mesmo nome) ainda continua ativo e
apto a operar por mais algumas décadas (EUROPEAN SPACE AGENCY (ESA), 2007).

Ja no Brasil, no fim da década de quarenta, o marechal-do-ar Casimiro Monte-
negro Filho idealizou a criagio do CTA e do ITA (INSTITUTO TECNOLOGICO DE
AERONAUTICA (ITA), 2016). Em 1969, com a criagdo do TAE, cientistas brasileiros
se dedicaram a desenvolver os primeiros veiculos de sondagem!. Um década depois
com a aprovacao da MECB ficou explicito a necessidade do desenvolvimento de um

veiculo satelizador, o VLS.

10s foguetes da familia SONDA foram os primeiros foguetes fabricados no Brasil. Sao utilizados
em missoes suborbitais para realizacdo de experimentos cientificos e tecnolégicos.
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2.2 Revisao da Literatura

A seguir é apresentado os principais trabalhos encontrados na literatura que serviram

de apoio na elaboragao desta dissertacao.
2.2.1 Trajetoria de veiculos langcadores

Segundo Bate et al. (1971) para o problema de ascensao direta em 6rbita baixa a
injecdo acontece geralmente no perigeu com angulo de trajetéria nulo. Além disso,
para injecao acima de 270 km, a técnica da queima dos motores do foguete separada

por um voo balistico também é parcialmente discutida.

Smania (1988) apresenta um procedimento para determinacdo de trajetérias que
maximizam a massa de um satélite a ser transportado pelo VLS sujeito a restrigdes
dindmicas e geométricas. A abordagem aplicada é subdétima e utiliza-se de progra-
macao linear para implementar um procedimento de busca direta baseado em um

método de parametrizagao da funcao de controle.

Silva (1994) fez um estudo do Método das Corregoes Repetidas para a guiagem 6tima
em malha fechada do VLS. Uma vez observado um desvio com relacao a trajetéria
nominal de referéncia, o algoritmo corrige os comandos de guiagem otimizando o

indice de desempenho escolhido.

Madeira (1996) propoe uma nova técnica de programagao nao-linear baseada no
método da projecao estocastica do gradiente para guiagem e controle nao-linear em
trés dimensoes de veiculos langadores, utilizando um modelo massa-ponto para o
veiculo. A validade obtida pelo procedimento foi comparavel a solucao 6tima deter-
minada por procedimentos indiretos. Além disso, foi testada a operacao de mudanca
de objetivo durante o voo e a utilizacdo de tempo de queima livre para o ultimo
estagio. Mostrou-se também a viabilidade da operagao em tempo quase-real para

implementacao da técnica de processamento paralelo.

Um estudo sobre sistemas de defesa para interceptacdo de alvos aéreos levando em
consideracao modelos para os sensores de guiagem (radar e infravermelho) é realizado
por (UZUN, 2004). O interceptador é um missil multi-estagiado que recebe dados de
localiza¢ao do alvo a partir de dois sensores de radar instalados em terra e, também,
de dois sensores infravermelhos localizados em érbita baixa. Além disso, é incluida
a presenca de ruidos nos dados a fim de representar a situacao de interferéncia

eletronica.



Benavoli et al. (2007) estima os pontos de lancamento e impacto de um alvo ba-
listico a partir de medidas fornecidas por radar. A abordagem proposta combina
um estimador nao-linear com um filtro de particulas a fim de atingir a estimagao

desejada.

Através da técnica de enxame de particulas (PSO), Pagano (2010) faz a otimizagao
mono e multiobjetivo de varias missoes de lancamento que envolvem os principais
veiculos cargueiros da atualidade. Dentre elas, pode-se destacar a injecao de satélites
de comunicagdo em 6rbitas circulares de 185 km de altitude com inclinac¢oes de 5,5°,
28,5° e 51,6°, o lancamento de cargas teis para missoes lunares e, de modo especial,
a otimizagao do trajeto do cargueiro Delta IV para posteriores transferéncias de

Hohmann lunares.

Balesdent (2012) propoe uma nova alternativa para solu¢ao do problema de otimiza-
¢ao multidisciplinar de um veiculo lancador. O método SWORD apresenta-se mais
eficiente em relacao ao método classico MDO por ter maior velocidade de busca e
de nao requerer qualquer conhecimento a priori sobre a inicializacao e o espaco de

busca da solucao.

Uma investigacao preliminar sobre a otimizacao da trajetéria dos veiculos lancadores
de multiplos estagios nacionais VLS e VLM é realizada por (MIRANDA, 2012). O pro-
blema de controle 6timo original foi discretizado pelo método peseudo-espectral de
Legendre de forma a converté-lo em um Problema de Programacao Nao-Linear (EL-
GANAR et al., 1995). Para isto, foi utilizado o pacote computacional aberto PSOPT,
uma vez que este software é adequado para problemas de controle de multiplos es-
tagios (alteragao da estrutura das equagoes com o tempo) e com grandes nimeros

de restrigoes.

Pineros (2012) dedicou-se ao estudo do equacionamento do movimento de um foguete
com o proposito de estudar a trajetoria de voo para colocagao de satélites em orbitas
heliossincronas e, também, com 45° de inclinacao. Investigou-se a zona de injecao

orbital e o comportamento dos elementos orbitais no inicio da érbita.

Silveira (2014) desenvolveu a ferramenta denominada RTS para simulagdo em seis
graus de liberdade da dindmica de voo de veiculos lancadores. Os resultados obtidos
sao comparados e validados com os softwares ROSI® e ASTOS® ambos utilizados
pelos TAE. Souza (2015) analisa os tipos de perturbagoes existentes na dindmica de

separagao do primeiro estagio do VLM-1.



Mota (2015) apresentou uma ferramenta versatil capaz de explorar diversas confi-
guracoes de motores foguetes a propelente liquido, bem como efetuar o calculo do
desempenho de veiculos lancadores de satélites. E descrito dois métodos de otimi-
zacdo, um direto e outro hibrido. No primeiro, uma funcao polinomial modela a
lei de controle, enquanto que, no segundo, divide a trajetoria em fase atmosférica
e exo-atmosférica, de modo a utilizar o método direto na primeira fase e o0 método

indireto na fase de voo, onde os efeitos atmosféricos sao negligenciados.
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2.2.2 Manobras de transferéncia orbital

Hohmann (1925) obteve a solugao étima do problema de transferéncia de um vei-
culo espacial entre duas orbitas circulares e coplanares em um campo gravitacional
Newtoniano. Esta solugao foi considerada como a soluc¢ao terminal do problema até
1959.

Hoelker e Silber (1961) mostraram que a solugdo de Hohmann era 6tima somente
para certas relagoes entre os raios das érbitas inicial e final e que, em outros casos,

a transferéncia bi-eliptica tri-impulsiva era a mais econdmica (combustivel).

Rider (1961) e Hiller (1965) propuseram o equacionamento para transferéncias entre
drbitas circulares ndo congruentes (diferentes tamanhos) e nao coplanares (diferentes

planos orbitais).

Baker (1966) discute a transferéncia bi-eliptica com mudanga de plano, a Trans-
feréncia de Hohmann com mudancga de plano e, também, uma Transferéncia de
Hohmann modificada a qual consiste em uma Transferéncia de Hohmann seguida

de um terceiro impulso na linha dos nodos para alterar o plano orbital.

Ball e Osborne (1967) equacionam em termos de velocidade o impulso para efetuar
a Transferéncia de Hohmann entre orbitas circulares, elipticas, coplanares e nao
coplanares. O problema de interceptacao por trajetorias étimas entre o pericentro
da 6rbita inicial e um ponto pré-determinado na orbita de destino é abordado por
(SRIVASTAVA, 1968). A trajetéria 6tima é baseada na Transferéncia de Hohmann e

um exemplo numérico entre a Terra e Marte é feito.

Marec (1979) define o conceito de transferéncias étimas e aborda o desempenho
e sistemas propulsivos classicos e elétricos, a técnica de otimizagao paramétrica
d t 1 1 1ét ,at de ot t
para Transferéncia de Hohmann, os principais conceitos da teoria de Contensou-
Pontryagin, o problema geral de transferéncias 6timas em uma campo gravitacional
(qualquer, constante e central), o estudo de linearizagao de transferéncias 6timas de
pequena amplitude (corregoes orbitais), casos de transferéncias orbitais com tempo

livre e fixo e, por fim, manobras de rendezvous.

Vinh e Hanson (1985) usam a teoria do méximo e minimo de uma fungdo para
o problema de transferéncias bi-impulsivas com restricio de tempo para orbitas
elipticas nao-coplanares. Os parametros da manobra sao expressos explicitamente em
termos do semi-lactus retum da érbita de transferéncia e das anomalias verdadeiras

que definem os locais onde os impulsos nas érbitas inicial e final acontecem. Em
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termos destas variavéis condigOes necessarias otimas sao obtidas para resolver o
problema de combustivel minimo e, também, de transferéncias com tempo fixo ou

minimo com combustivel estabelecido.

Prado (1989) realiza o estudo do problema de transferéncia de 6rbita de um veiculo
espacial considerando os tipos de manobras, sistemas de propulsao, estratégias de
atuacao dos propulsores e procedimentos numéricos para resolucao do problema de
otimizacao. O consumo de combustivel e o tempo de acionamento dos propulsores
sao obtidos nas simulacdes de manobras previstas para o entao futuro primeiro

satélite brasileiro de sensoriamento remoto da MECB.

Rocco et al. (1999) consideram o problema de transferéncia orbital com dois im-
pulsos entre orbitais elipticas ndo coplanares com tempo minimo para consumo de
combustivel estabelecido. Adiciona-se, juntamente as equagdes propostas por Ec-
kel e Vinh (1984), novas equagoes para considerar casos com diferentes geometrias.
A principal contribuicao foi o desenvolvimento de um software para simulacao de

manobras orbitais.

Santos (2005) faz a andlise de manobras espaciais no problema de multiplos encontros

a fim de minimizar o combustivel de uma nave espacial.

Uma 6rbita de transferéncia geoestaciondria (Geoestationary Transfer Orbit -
GTO) é basicamente uma Orbita de transferéncia de Hohmann usada por uma espa-
gonave para atingir uma érbita geoestacionéria (Geosynchronous Equatorial Orbit
- GEO) a partir de uma 6rbita baixa (Low Farth Orbit - LEO). Por diversos proble-
mas a espacgonave pode nao chegar na GEO permanecendo em uma orbita eliptica
de alta inclinagdo. Sucarrat (2008) compara o consumo de combustivel gasto por
diferentes formas de transferéncia para corrigir este problema utilizando o Problema
Restrito de Trés Corpos (PR3C).

Um estudo sobre transferéncias espaciais 6timas realizadas através de sistemas pro-
pulsivos a baixo empuxo e poténcia limitada é feito por (FERNANDES, 1992; CARVA-
LHO, 2004). O primeiro considera um campo gravitacional central Newtoniano entre
drbitas coplanares e coaxiais (e ndo coaxiais) diretas e entre érbitas nao-coplanares
coaxiais diretas, ja o segundo, leva em consideragdo um campo gravitacional nao-
central (elipséide) para problema do arco balistico e, também, para transferéncias en-
tre érbitas quasi-circulares-equatoriais préximas. Filho (2011) seguindo estd mesma
linha de pesquisa concluiu que o segundo harmonico zonal é importante neste tipo

de problema.
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3 METODOLOGIA
A metodologia adotada neste trabalho é descrita em detalhes a seguir.
e Escolha do integrador numérico

Realizacao de um estudo preliminar para escolha do integrador numeérico a ser uti-
lizado nas simulagoes de trajetoria do foguete. Dentre os implementados pode-se ci-
tar o RK4, RK5(4)7TM, RK6(7) e RK7(8) (FEHLBERG, 1968; DORMAND; PRINCE,
1980). E desejavel atingir um consenso entre a escolha do passo de integracéo, o erro
por iteracao e o tempo de processamento. O Apéndice A é dedicado especialmente
ao integrador escolhido. Além disso, a integracao é realizada em blocos, isto €, cada
fase de voo possui seu algoritmo de calculo. As condigbes de inicializacao sao repas-
sadas sucessivamente para as rotinas posteriores. Todas as linhas de comando sao
feitas em ambiente MATLAB® (The MathWorks, Inc., Natick, Massachusetts, U.
S. A).

e Modelagem do sistema propulsivo

Esta etapa empenha-se em direcionar o langamento do VLM-1 para o plano de voo
requerido. A alternativa proposta é a de determinar o apontamento do vetor empuxo
para cada estagio propulsivo através de seus versores. Para isto, sao especificados
os intervalos na qual os parametros de voo (latitude, longitude, alcance, altitude
e velocidade) devem estar inseridos no fim da queima de cada estidgio de forma
a atender um conjunto de restricoes pré-estabelecidas. Nenhuma lei de controle
é utilizada a fim de garantir a guiagem do veiculo. A meta é apenas determinar
o dominio de érbitas possiveis de serem alcancadas pelo VLM-1. Sao realizados
langamentos para o norte, nordeste, lés-nordeste (satélites da série SCD) e a leste

do CLA respeitando as limitagoes geograficas.
e Modelagem do potencial gravitacional

A aceleracao gravitacional é influenciada pela distribuicao de massa irregular da
Terra (gedide) devido ao movimento de rotagdo e a atragdo provocada por outros
corpos celestes. A fim de considerar estes efeitos é incluido no equacionamento apenas
os seis primeiros harmonicos zonais uma vez que o tempo de voo total do veiculo é da
ordem de minutos. O desenvolvimento matematico dos polinémios de Legendre bem

como as derivadas parciais requeridas pelo gradiente do potencial sao detalhados no
Apéndice B.
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e Modelagem atmosférica

Esta é uma das etapas mais complexas para se modelar e que mais influenciam
no perfil da trajetoria de foguetes. O uso de softwares especificos ou ainda de
experimentos praticos para estimacao de parametros como densidade atmosférica
(p), coeficiente de arrasto (Cp), diregao e intensidade dos ventos sdo imprescindiveis
em analises de alta fidelidade. Para viabilizar o desenvolvimento deste trabalho, o
Cp é mantido constante e p é aproximado segundo o U. S. Standard Atmosphere
1976. Além disso, os ventos zonais e meridionais, quando estimados, nao levam em
consideragao o fluxo solar didrio. Maiores detalhes sobre estas considerac¢oes acham-

se nas secoes 4.6 e 4.7.
e Implementagao de manobras espaciais bi-impulsivas

O principal objetivo deste trabalho é averiguar, preliminarmente, a capacidade de
satelizagdo do VLM-1 em 6rbitas de baixa excentricidade e inclinagao de 25°. Porém,
em alguns casos, a 6rbita de inje¢do pode ser eliptica ou ainda possuir perigeu abaixo
de 300 km. A fim de corrigir estes parametros é proposto o uso da Transferéncia de

Hohmann coplanar e de tempo livre.
e Investigagdo do consumo de combustivel na transferéncia

Todas as simulagoes de lancamento do VLM-1 consideram a fase balistica como
sendo livre, isto é, os parametros da orbita de injecao sao mapeados em funcao de
sua duracao. Assim, é possivel especificar o tempo de voo livre do VLM-1 necessario

para que o consumo de combustivel da manobra de transferéncia seja minimo.

A Figura 3.1 apresenta uma breve esquematizacao dos passos implementados com-

putacionalmente.
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Figura 3.1 - Esquematizacao do projeto.

PARAMETROS DE ENTRADA
CLA-MA:
507
A ()
= alt (m)
VLM (cada estagio):
= mcg, (kg)
" o (s)
" Isp (8)
* Srer (M?)
SATELITE:
* Mgqe (kg)

MODELO PROPULSIVO
= Direcionamento do veiculo langador

= Dinamica de 3 estagios

MODELO GEOPOTENCIAL
= Gedide terrestre
= Harmonicos zonais (NIMA 1998)

MODELO ATMOSFERICO
= Densidade atmosférica (USSA 1976)

= Ventos horizontais

Circularizagéo

Transferéncia

MODELO ROTACIONAL
= Forga de coriolis

= Forga centrifuga

RESTRIGOES
= Geograficas

= Dindmicas

i INTEGRAGAO NUMERICA
= Runge-Kutta 7(8) (NASA,1967)
. = Passo de integragéo fixo (10~%)

= Sistema de coordenadas (ECEF)

perigeu/apogeu de Hohmann coplanar
com Unico impulso bi-impulsiva
FASE BALISTICA
" tpal (5)
SOFTWARE DE SIMULAGAO DE
_ TRAJETORIA
DO VEICULO LANCADOR DE
MICROSSATELITES
(SSTVLM)
SOFTWARE DE
°RDB|;TA SIMULAGAO DE
INJEGAO MANOBRAS DE
TRANSFERENCIA

ﬂ SAIDA
VLM

= Posigao (ECI)
= Velocidade (ECI)

ORIBITA DE INJEGAO
a (km)

e

i)

(%)

Q(©

v ()

Fonte: Producao do autor.

15

VLM

@ SAIDA
- tbal (S)

MANOBRA ORBITAL

v (3)

" Meomp (kg)







4 FUNDAMENTACAO TEORICA I: VEICULO LANCADOR

Estuda-se aqui trés abordagens principais. A primeira delas refere-se ao posiciona-
mento do CLA e suas limitacoes geograficas. Em seguida, é apresentado as carac-
teristicas do VLM-1 e sua configuracao de voo. Por fim, discute-se cada um dos
modelos fisicos separadamente para que, entdo, se apresente o modelo dindmico

translacional utilizado no calculo da trajetoria do foguete.
4.1 Centro de Lancamento de Alcantara - CLA

As principais missoes do CLA concernem-se a execucao de atividades de langamento,
rastreio, coleta e processamento de dados de cargas tteis, como também a realizagao
de testes e experimentos de interesse do Comando da Aerondutica, associados com a
Politica Nacional de Desenvolvimento das Atividades Espaciais (PNDAE) (FORCA
AEREA BRASILEIRA (FAB), 2016).

A regiao foi escolhida por estar préxima a linha do Equador, o que permite efetuar
lancamentos espaciais com grande economia de combustivel em comparacao a outras
bases de lancamento localizadas pelo mundo. Isto se deve ao fato de que na linha
do Equador, a velocidade de rotacao da Terra é maior do que em qualquer outra
parte do planeta permitindo que os foguetes satelizadores ganhem um impulso extra,
economizando combustivel. Este efeito, em particular, é tratado especificamente na

secao 4.8.

Situado no estado brasileiro do Maranhao - MA as coordenadas geodéticas do CLA
sdo 2°22’39,52” S e 44°23’57,71” O ao nivel do mar (MIRANDA, 2012). O lan¢amento
de um satélite em uma 6rbita com inclinagdo 7 requer azimutes de lancamento [

definidos pela equacao a seguir (PRADO; KUGA, 2001; CHOBOTOV, 2002).

cos(7)

cos(dcra) (4.1)

sen(Beora) =
A velocidade de rotagao da Terra para qualquer ponto situado sobre o equador é

. 27TRT

Ve
I Prot ’

(4.2)

sendo Rt é o raio equatorial médio e P,,; é o periodo de rotacao sideral.
A trigonometria esférica permite determinar a velocidade de rotagao da Terra para

17



qualquer localidade do globo terrestre em fun¢ao do azimute de lancamento conforme

a equacao 4.3.

Vyot = WeyRpcos(dora)cos(Bera), (4.3)

sendo wg, a velocidade angular, Rg o raio esférico e v,.,; a velocidade de rotagao para

uma determinada localidade situada na superficie da Terra.

A Figura 4.1 ilustra as inclinac¢oes possiveis de serem atingidas e a velocidade devido

a rotacao da Terra para quatro bases de langamento.

Figura 4.1 - Inclinagao orbital e velocidade de rotagdo da Terra versus angulo de azimute
para quatro localidades no instante do langamento.
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Fonte: Producao do autor.

4.1.1 Limitagoes geograficas do CLA

Por razdes de seguranca o azimute de lancamento deve ser restrito entre limites es-
pecificos. Limitagoes geograficas também devem ser levadas em consideracao a fim
de garantir a seguranca de areas territoriais apés o alijamento dos estagios propul-
sivos do VLM-1. A Figura 4.2 apresenta as regides que possibilitam a realizagao dos

lancamentos. Todas as simulacoes foram efetuadas para azimutes entre 0° e 90° a
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fim de atender esta restricao.

Figura 4.2 - Restri¢oes geograficas do CLA.
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Fonte: Adaptada de Google Maps®.

4.2 Veiculos lancadores de pequenos satélites em 6rbita baixa

Segundo Sucarrat (2008) e Schwomeyer (2011) uma 6rbita terrestre baixa (LEO)
pode ser circular, eliptica e, equatorial ou polar, de acordo com sua inclinacao. No
caso de uma Orbita eliptica geralmente o perigeu é limitado em 160 km e o apogeu em
1600 km com periodos de aproximadamente 100 min ao redor da Terra (EBERHARDT;
YOUNG, 2009). Devido a influéncia do arrasto atmosférico 6rbitas com perigeu de
200 km ocasionam o rapido decaimento do apogeu e, consequentemente, a reentrada

do satélite alguns dias apds sua injegdo (KUGA et al., 2011).

Nos dias atuais os principais veiculos langadores empregados para efetuar lancamen-
tos de pequenos satélites em 6rbita baixa sdo os russos Dnepr!, Start-1 e Cosmos
3-M, os norte-americanos Pegasus e Falcon, o indiano PSLV e o europeu Vega (MAI-
OLINO, 2011; ROLLEMBERG, 2010), conforme mostrado na Tabela 4.1.

1 Missil balistico intercontinental adaptado.
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Tabela 4.1 - Principais veiculos lancadores de pequenos satélites da atualidade.

Veiculo Lancador Pais

Pegasus Estados Unidos
Falcon 1 Estados Unidos
Dnepr Rissia
Cosmos 3-M Russia
Start-1 Russia
Vega Unido Européia (ESA)
PSLV India

Long March 6 China

SS-520 42 Japao

4.2.1 O Veiculo Langador de Microssatélites (VLM-1).

O VLM-1 tem cerca de 19 m de comprimento e 1,5 m de didmetro, com uma
massa total aproximada de 28 t (DAITX; KIENITZ, 2014). Segundo Miranda (2012) o
veiculo possui trés estagios na configuragao tandem (em série), com propulsao sdlida,

conforme se pode ver na Figura 4.3.

2Até o presente momento foi realizado apenas um lancamento sem sucesso.
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Figura 4.3 - Configuracdo do VLM-1.
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Fonte: Adaptada de Miranda (2012).

A trajetoria de referéncia para cumprimento da missao é determinada previamente
em solo e carregada em seu computador de bordo. Apds o acionamento do primeiro
estagio o veiculo sobe verticalmente por alguns segundos a fim de evitar qualquer
tipo de contato com a plataforma de langamento. Logo em seguida, o sistema de
empuxo vetorizado garante que o foguete persiga a trajetoria de referéncia. Com o
fim da queima desse motor, sua estrutura é alijada e o motor do segundo estagio
¢ acionado. Novamente o veiculo é controlado de forma a seguir a trajetoria pre-
viamente determinada. Ao término da queima, a estrutura do segundo estagio é
alijada. Em seguida, o veiculo realiza um voo balistico durante a qual o sistema de
basculamento corrige arfagem e guinada do foguete. Esta fase pode durar na ordem
de alguns minutos. Motores de inducao de rolamento garantem rigidez giroscopica
e apontamento antes do acionamento do terceiro estdgio. A queima efetuada pelo
motor do terceiro estagio (nao controlavel) oferece ao veiculo a velocidade horizontal
necessaria. Com o fim da queima desse motor a carga ttil é separada podendo ser
colocada em érbita ou seguir trajetoria de reentrada de acordo com a missao (SIL-
VEIRA, 2014; SOUZA, 2015). Na Tabela 4.2 sao apresentados os principais pardmetros
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de massa e de desempenho utilizados nas simulacoes.

Tabela 4.2 - Especificacdbes VLM-1 (MIRANDA, 2012).

Parametros Unidades VLM
Didmetro cm 120
Coifa
Massa total kg 110
Diametro cm 101
Massa na decolagem kg 1004
3° Estagio Massa de propelente kg 814
Impulso especifico S 289
Tempo de queima S 71
Didmetro cm 135
Massa na decolagem kg 13100
2° Estagio Massa de propelente kg 11500
Impulso especifico S 275
Tempo de queima S 85
Didmetro cm 135
Massa na decolagem kg 12900
1° Estagio Massa de propelente kg 11500
Impulso especifico S 275
Tempo de queima S 85

4.3 Sistemas de coordenadas e transformacgoes

Neste trabalho necessita-se determinar a posicdo do centro de massa do veiculo

lancador em relagao a superficie terrestre quanto a coordenadas geograficas. Desta

forma, os seguintes sistemas de coordenadas sao empregados.

e Sistema de coordenadas inercial (ECI)

Recebe este nome por permanecer fixo em relagdo a rotagao da Terra. Contudo,
a rigor, ele nao é estritamente inercial ao passo que sua origem rotaciona junto
com a Terra ao redor do Sol. Além disso, para conservar o seu momento angular
devido a agao de torques gravitacionais da Lua e do Sol, o eixo de rotagao da Terra
desenvolve os movimentos de precessdo e nutacao fazendo com que o equindcio

vernal se mova vagarosamente. De qualquer formar, o sistema ECI ¢é utilizado para

fins de navegacao e é definido como:

o Origem: Centro de massa da Terra

o Eixo Z;: paralelo ao eixo de rotagao da Terra

o Eixo X;: apontando para o equindcio vernal
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o Eixo Y;: ortogonal aos eixos Z; e X; de acordo com a regra da mao direita

e Sistema de coordenadas centrado e fixado na Terra (ECEF)

Também ¢é conhecido como sistema terrestre. Optou-se em escrever as equagoes de
movimento do veiculo langador para serem integradas neste sistema. Sua diferenca
em relacdo ao ECI reside no fato em que Xpg aponta para a interseccao entre o
Equador e o Meridiano de Greenwich. E definido como

o Origem: centro de massa da Terra

o Fixo Zg: paralelo ao eixo de rotacao da Terra

o Eixo Xg: no plano equatorial apontando para o Meridiano de Greenwich

o Eixo Yg: ortogonal aos eixos Z; e X de acordo com a regra da mao direita

e Sistema de coordenadas de navegagao

O mais utilizado é o sistema geografico local como o NED ou ENU. Esta ultima
convencao foi a utilizada neste trabalho e encontra-se definida abaixo. Em geral,
sdo sistemas cuja origem coincide com o sistema de coordenadas fixo ao veiculo (ou
plataforma quando ¢ = 0s), preferencialmente no seu centro de gravidade.

o Origem: centro de gravidade do veiculo

o Eixo z,: apontando para cima ao longo da normal ao elipsoide terrestre

o Eixo x,: no plano horizontal apontando em direcao ao leste geodésico

o FEixo y,: no plano horizontal apontando em dire¢ao ao norte geodésico

A Figura 4.4 ilustra estes sistemas de coordenadas em um elipsoide de referéncia.
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Figura 4.4 - Sistemas ECI, ECEF e ENU.
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Fonte: Adaptada de Angrisano (2010).

As matrizes de transformacao de coordenadas entre os sistemas terrestre e local sao

—sen(A) —cos(A)sen(d;) cos(A)cos(y)
cos(N)  —sen(A)sen(dy) sen(Ay)cos(dy)
0 cos(0) sen(dy)

Mgenv/EcEF = (4.4)

—sen(A)
—cos(\)sen(dy)
| cos(A¢)cos(dr)

cos(\¢) 0
—sen(A)sen(d;) cos(dy)
sen(A¢)cos(dr)  sen(dy)|

Mgcer/Enu = (4.5)

As velocidades inerciais do foguete e da plataforma antes do langamento sao,

respectivamente

Upim = Wo X Tpla,t + Vylm (46)
Uplat = We X 7,plat + Uplat (47)
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A plataforma ¢ fixa, ou seja, Uy = 0. Além disso, no instante t = 0 s, o foguete
encontra-se em repouso, 10go Uy, = 0. Assim conclui-se das equacgoes 4.6 e 4.7 que

UI

im = Ulqe- Um resultado prético desta tltima andlise foi mostrado anteriormente

na Figura 4.1. No instante em que os motores do primeiro estagio sao acionados
o foguete ja possui uma componente de velocidade leste devido estar solidario a

plataforma de lancamento. Esta velocidade ¢ méxima sobre a linha do Equador.

Durante o voo, ou seja, para t > 0 s, a velocidade do foguete em relacao a plataforma

sera:

constante =0

sendo a posi¢do do VLM (no tempo) e da plataforma sao expressas, respectivamente,

como sendo

Tvlm = RT((S;) + altvlm (49)
Tplat = RT((Splat) + Clltplat (410)
constante =0

Na equacao 4.9, a rigor, temos que o raio da Terra varia em fun¢do da latitude

geodésica, 5,;lm, sua variagao pode ser desconsiderada a medida em que a compara-
mos com a altitude alcancada pelo foguete alt,;,,, (PAGANO, 2010). Além disso, pela
equagao 4.10, temos que a posicao da plataforma nao varia, ou seja, encontra-se fixa

a superficie terrestre (CLA).

Segundo Tewari (2007) a longitude (\) e a latitude geocéntrica (0) sdo determinadas
no sistema terrestre (ECEF). No entanto, o dngulo de azimute (f) e o angulo de
trajetéria (¢) sao determinados no sistema local (ENU) conforme ilustra a Figura
4.5.
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Figura 4.5 - Principais angulos de referéncia.
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Fonte: Adaptada de Tewari (2007).

O vetor posicao 7 é definido entre o centro de massa da Terra e o centro de massa
do veiculo langador. Assim, a longitude é obtida a partir das projecoes desse vetor

no plano formado por Xg e Yz.

A=tg? {“’] (4.11)

A outra componente de 7, definida no eixo Zg, é usada para determinar a latitude

geocéntrica.

§ = sen? [ i (4.12)

N e A

Com a projecao do vetor velocidade do centro de massa no plano -y, especifica-se

E

o angulo de azimute, ou seja, a direcao de lancamento.

B=tg™ [Ux] (4.13)
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A componente de ¢ definida no eixo z, possibilita o calculo do angulo de trajetéria.

Uy

[2,2 2 2
vy + vy g

1

¢ = sen” (4.14)

n

A integragdo numérica é realizada no sistema terrestre girante (ECEF). Ainda é
preciso rotacionar as coordenadas de posi¢ao do centro de massa do veiculo para o
sistema inercial. A Figura 4.6 mostra que esta transformacao é feita através de uma

simples rotacdo sobre o eixo coincidente Z. Este rotaciona com velocidade angular
constante we = 7,2921159.107° rad/s.

Figura 4.6 - Sistemas ECEF e ECI.
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Vernal ECEF
we(t—ty)

Fonte: Adaptada de Grewal et al. (2007).

De acordo com Kristiansen (2000), Grewal et al. (2007) e Angrisano (2010) as ma-
trizes que transformam a posicao e a velocidade do sistema ECEF para o ECI sao,

respectivamente

Py cos(wet) —sen(wet) 0| |Px
Py| = [sen(wet) cos(wet) 0] [Py (4.15)
Py ; 0 0 1| | Py 5
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Vx cos(wpt) —sen(wet) 0| [Vx —wesen(wet) —wecos(wet) 0 [Px

W | = |sen(wet) cos(wat) O |W| +| wecos(wat) —wesen(wet) 0f | Py
Vz|, 0 0 |Vz] 0 0 0] [Pz],
(4.16)

Ao utilizar as componentes inercias de velocidade e posicdo no momento da injegao
torna-se possivel estimar os elementos orbitais que definem a 6rbita inicial do satélite,

conforme ilustrado na Figura 4.7.

Figura 4.7 - Sistema ECI e elementos orbitais.
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w
~ Plano Equatorial
N Y
i Y
Nodo Ascendente
Q Linha
dos nodos
X —
N N

Fonte: Adaptada de Curtis (2010).

O Anexo A apresenta o equacionamento destes seis elementos os quais, resumida-

mente, sao:

o e : excentricidade (e > 0)

o a : semi-eixo maior (a > Rr)

o 7 : inclinagao (0° <1 < 180°)

o w : argumento do perigeu (0° < w < 360°)

o ) : longitude do nodo ascendente (0° < Q < 360°)

o v : anomalia verdadeira (0° < v < 360°)
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4.4 Modelo de direcionamento propulsivo

O impulso especifico é um dos principais parametros para estimar o desempenho de
um motor foguete (MOTA, 2015). Para foguetes quimicos seu valor varia tipicamente
entre 200 e 300 s para combustivel sélido e de 250 a 450 s para combustivel liquido
(CURTIS, 2010). Conforme visto na secao 4.2.1, na versao utilizada para estudo neste
trabalho, todos os estagios do VLM sao movidos a combustivel sélido. Uma vez que
o estagio é ignitado o grao de propelente é consumido a taxa constante. Em outras
palavras, a forca de empuxo é constante e pode ser determinada através do produto

entre o impulso especifico [,,, gravidade ao nivel do mar gy e a taxa de queima 7.

T = I,gorin (4.17)

O direcionamento da trajetoria é realizado através do apontamento do vetor empuxo
de cada estagio propulsivo. Para isto, deve-se definir um conjunto de versores os quais
restringem o voo ao plano formado pelo azimute de langamento. Eles se relacionam

conforme a equacao 4.18.

VT2 + (T2 + (T7)2 =1 (4.18)

A seguir apresenta-se uma abordagem detalhada contendo o equacionamento para
langamentos nas diregdes norte, nordeste, lés-nordeste (SCD1) e leste do CLA, res-

pectivamente.
e Direcao Norte

Para efetuar langamentos ao norte do CLA (8 = 0°) é necessério referenciar o vetor
empuxo apenas no plano formado pelas coordenadas y,, e z, do sistema ENU. Isto
garante que a trajetéria serd para o norte da base de lancamento conforme visto na
Figura 4.8.
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Figura 4.8 - Esquematizagao de direcionamento de trajetéria para o norte do CLA.
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Fonte: Rotina grafica adaptada de Miranda (2012).

Como T} é nulo ainda ¢ preciso relacionar as componentes 7;' e T7". De acordo com

a equagao 4.18, temos que:

(Ty) = 1= (12)? (4.19)

Como a integragdo numérica é realizada no sistema terrestre girante (ECEF)
deve-se entao realizar uma transferéncia de coordenadas levando em consideragao a

posi¢ao do veiculo a cada instante de tempo conforme a equacao 4.20.

Ty 0
Ty | =Mgnv/pcer |1 —T.2 (4.20)
TZ E Tz

e Direcao Nordeste

Para efetuar lancamentos a nordeste do CLA (f = 45°) é necessério referenciar o
vetor empuxo no plano formado pelas coordenadas x,, y, e z, do sistema ENU

conforme visto na Figura 4.9.
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Figura 4.9 - Esquematizacao de direcionamento de trajetéria para o nordeste do CLA.
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Fonte: Rotina grafica adaptada de Miranda (2012).

Neste caso, deve-se fazer T' = T)". Ao substituir esta relagdo na equacao 4.18, temos

que:

1— (T7)?
o _pn_ [I (P

o S (4.21)

Desta forma, a equagao 4.22 relaciona os sistemas girante e local em funcao da

posicao instantanea do VLM.

1 -T2
Ty 9
Ty | =Mgnv/ecer | |1 -T2 (4.22)
Ty 2
E
T,

e Direcao a orbita do satélite SCD1

Conforme mostrado na Figura 4.10 o plano orbital do SCD-1 ¢é inclinado em 25° com
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relacdo ao equador. Para atingir este valor de inclinagdo o VLM-1 deve ser langado

com 3 = 65° (sistema inercial).

Figura 4.10 - Esquematizagdo de direcionamento de trajetéria para o lés-nordeste do CLA.
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Fonte: Rotina grafica adaptada de Miranda (2012).

Para que o VLM percorra a trajetoria desejada a relagao necesséria entre T," e TV
pode ser obtida através da equacao de uma reta com coeficiente angular igual a
tg(25°).

T = tg(25°)T" (4.23)

Y

Ao substituir a equagao 4.23 na equagao 4.18

1— (1)

R Rt LV
1+ tg(25°)?

(4.24)

Logo, os versores de empuxo expressos no sistema local sao transformados para o
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sistema girante conforme a equacao 4.25.

Tx
Ty
Ty

e Direcao Leste

E

= MEgnvy/ECEF

tg(25°)

(4.25)

Considera-se o caso em que consiste lancar o VLM a leste do CLA (8 = 90°). Neste

caso, o vetor empuxo deve ser referenciado no plano formado pelas coordenadas x,, e

z, do sistema local. Desta forma a trajetéria seguird para o leste conforme mostrado

na Figura 4.11.

Figura 4.11 - Esquematizacdo de direcionamento de trajetéria para o leste do CLA.
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Fonte: Rotina grafica adaptada de Miranda (2012).

-15

E preciso relacionar as componentes T, e 77" ao passo que 1" deve ser feito nulo.

Assim, recorrendo a 4.18, temos que:
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T = /1 (Tn)? (4.26)

x

Por fim, transforma-se essa trinca de versores para o sistema de coordenadas a qual

a integracao esta sendo realizada através da equacao 4.27.

Ty 1- T2
Ty | = MgNv/EcEF 0 (4.27)
TZ E TZ n

4.5 Perturbacao do geopotencial

A Terra nao é uma esfera perfeita. Devido ao seu movimento de rotacao e a atra-
¢ao gravitacional exercida por outros corpos celestes (principalmente da Lua e Sol)
sua distribuicao de massa é irregular fazendo com que sua forma seja geoidal. Para
solucionar este problema foi desenvolvida a Teoria do Potencial a qual se faz uso de
fungdes harmonicas. Conforme mostrado na Figura 4.12 os harmonicos sao classifi-

cados em tesserais, zonais e setoriais.

Figura 4.12 - Classificacdo dos harmonicos.

zonal tesseral setorial

Fonte: Kuga et al. (2011).

A influéncia dos seis primeiros harmonicos zonais na geometria do planeta pode ser

constatada na Figura 4.13.
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Figura 4.13 - Efeito dos seis primeiros harmdnicos zonais na forma geométrica da Terra.
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Fonte: Kuga et al. (2011).

A funcao potencial em coordenadas polares para qualquer ponto do espago é mos-
trada na Figura 4.14. Segundo Blitzer (1965) e Chobotov (2002) esta fungdo é ex-

pressada como sendo:

V(Z, T) =
- 1— Z:QJ,L (—) P,(send) + ZQ 2—31 T (T) Pon(send)cosm(A — Ay |

(4.28)

sendo r é a distancia geocéntrica, ¢ a latitude geocéntrica, A\ a longitude, p = GMrp
é o parametro gravitacional terrestre, Ry é o raio equatorial médio da Terra, P,,, o
polinémio de Legendre de grau n e ordem m, J,,,,, os coeficientes harmonicos, A, é
a longitude de equilibrio para J,,,, P, o polinomio de Legendre de grau n e ordem

zero e J, = Jpo.

Figura 4.14 - Fung¢ao geopotencial para um dado ponto P em coordenadas esféricas.
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Fonte: Adaptada de Chobotov (2002).
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Pela Figura 4.14 notas-se ainda que send = rz/r. Devido a proximidade do CLA com
a regiao equatorial foi considerada em todas as simulagoes deste trabalho a expansao
até o sexto harmonico zonal, Js (BATE et al., 1971). Contudo, na maioria dos estudos
de trajetéria de veiculos lancadores é suficiente considerar apenas os harmonicos
zonais (m = 0) expandidos até o Jy (MOOLJ, 1994; PAGANO, 2010; SILVEIRA, 2014;
MOTA, 2015). A partir destas consideragoes a equagao 4.28 se torna

e () ()
e () n () 120
() (%)
ra(f)'n ()]

No fim da década de 50, a partir de observacoes realizadas pelos primeiros satélites
artificiais, tornou-se possivel estimar os harmoénicos que compoe o modelo do geoidal
terrestre. Com o passar dos anos varios outros satélites foram inseridos em érbitas de
diferentes inclinagoes. Além disso, a gradual sofisticagdo da instrumentacao embar-
cada permitiu o refinamento dos calculos destes coeficientes. A Tabela 4.3 apresenta
os valores utilizados nas simulacées. No Apéndice B sao detalhados os passos para

obtencao da acelera¢ao da gravidade no sistema de coordenadas girante (ECEF).

Tabela 4.3 - Seis primeiros harmoémicos zonais do geopotencial (LEIMOINE et al., 1998).

Coeficiente Valor (1079)

Ja 1,082516
J3 —2,532656026
Jy —1,655470
Js —2,272959251
Je 9,406524138
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4.6 Modelo de vento horizontal

O vetor vento pode ser decomposto em duas componentes, uma zonal e outra me-
ridional. Para determina-las é necessario conhecer a latitude, longitude, altitude do
foguete bem como o dia do ano e hora do lancamento. Na pratica sdo realizados
lancamentos simultaneos de radiossondagens minutos antes do lancamento a fim
de obter a intensidade e dire¢do do vento (REUTER et al., 2004). Estes dados sao
incluidos no software de trajetéria para que, entdo, se determine em solo a traje-
toria nominal a ser perseguida pelo sistema de controle do foguete. A Figura 4.15

apresenta um esquema no sistema de coordenadas local (ENU).

Figura 4.15 - Decomposigao do vento horizontal nas componentes zonal e meridional.
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Fonte: Producao do autor.

4.7 Modelo atmosférico

A atmosfera possui muitas propriedades importantes como densidade, temperatura
e pressao que afetam a trajetéria de um veiculo espacial. A densidade determina as
forcas e momentos aerodinamicos, a temperatura estd associada com a velocidade
do som e, a pressao, modula o impulso de um motor foguete. Na década de 1950
muitas medigoes da atmosfera foram efetuadas por foguetes de sondagem para gerar
os primeiros modelos padroes (ZIPFEL, 2007). A Figura 4.16 apresenta a evolugao

cronolégica destes modelos. A rigor, o arrasto total é a soma de varias contribuigoes,
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tais como: arrasto viscoso, de base e de onda (FLEEMAN, 2006). Os coeficientes
aerodindmicos muitas vezes sao calculados em softwares de andlise aerodinamica ou
obtidos em testes em ttinel de vento (SILVEIRA, 2014; MOTA, 2015).

Figura 4.16 - Modelos atmosféricos.
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Fonte: Adaptado de Vallado e Finkleman (2014).

A Figura 4.17 apresenta uma tipica variacao do coeficiente de arrasto em fungao do
ntimero de Mach obtida pelo software ASTOS® (PAGANO, 2010). Este mesmo perfil
de curva também pode ser encontrado em (BALL; OSBORNE, 1967). Nota-se que o
valor maximo do Cp acontece em regioes de voo transonicas devido a formagao de
onda de choque. Em altitudes mais elevadas o ar é rarefeito e o escoamento adere
a superficie do veiculo devido a velocidade hipersonica o que torna o coeficiente
praticamente constante. Em primeira andlise é razoavel considera-lo constante a
fim de facilitar os calculos. Conforme recomendacgao da equipe de dinamica de voo
do TAE, foi utilizado Cp = 0,5 (MIRANDA, 2012). Foi realizada uma aproximagao
por minimos quadrados baseado nas tabelas de (NASA, 1976) para aproximacao da
densidade p até 110 km de altitude.
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Figura 4.17 - Coeficiente de arrasto do foguete Ariane 5.
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Fonte: Pagano (2010).

4.7.1 A forca de arrasto

A forga de arrasto atua no centro de massa do veiculo e em sentido contrario ao seu
movimento. Além dos pardmetros discutidos anteriormente (Cp e p) ela depende
da drea de segdo transversal de cada estigio, S,.r. Benavoli et al. (2007) defini a

aceleragao provocada por esta forca como sendo

1
= —p?S,.;Cp, (4.30)

Qarrasto 2m

sendo m e v a massa e velocidade do foguete para um dado instante de tempo e o

termo pv?/2 a pressio dindmica.

4.8 A rotagao da Terra

As leis de Newton do movimento sao validas somente para sistemas de referéncia
inerciais. Porém, na transformacao do sistema inercial para o sistema girante duas

parcelas oriundas das derivadas de posi¢ao surgem naturalmente (PRADO, 2001).
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A primeira delas é denominada de aceleracao de Coriolis e, o segunda, aceleragao

centrifuga, expressas vetorialmente nas equagoes 4.31 e 4.32, respectivamente.

—2we X U (4.31)

—/LU_)Q X (w_’@ X F) (432)

sendo wg, € a velocidade angular da Terra, ¥ o vetor velocidade do veiculo e 7 o vetor

posicao do centro da Terra ao centro de massa do veiculo.
4.8.1 A compensacao do dngulo de azimute de lancamento

Foi visto na secao 4.1 como se realiza o calculo do angulo de azimute, porém, de-
vido a rotagao da Terra (equacionamento descrito no sistema ECEF), deve-se ainda
compensa-lo no instante do langamento a fim de atingir a inclinacao da érbita de-

sejada. Para isto, serd considerado um exemplo.

e Considere que o VLM-1 se encontra no CLA (§ = 2,3776°S) prestes a ser langado
para uma 6rbita semelhante a que se encontra os satélites da série SCD (i; = 25°,
e; =~ 0 e h =750 km). Ao assumir a érbita como circular, a velocidade é v,, =
7,48 km/s. A Figura 4.18 ilustra a decomposigao do vetor velocidade bem como o
calculo do angulo de azimute corrigido devido a rotagao. Para facilitar a andlise a

Terra é considerada perfeitamente esférica.
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Figura 4.18 - Tlustracao das componentes do vetor velocidade e equacionamento de corre-
¢ao do angulo de azimute.

e ... ;

vyrat
Y

i =25°

CLA [ cpa|= 464m/s

Angulo de azimute inercial:

cos(25°) ] 65110

— cpp-1
Br = sen [cos(—2,3776°)

Componentes e magnitude de v,.,; observadas no esquema acima.

Vrot, = Vorp Sen(Br) — vera = (7480 m/s) sen(65,11°) — 464 m/s = 6320,6893 m/s

Vrot, = Vorb cos(B;) = 7480 m/s cos(65,11°) = 3149,3480 m/s

Vyor = /vﬁotx + vfoty =7061,83m/s

Angulo de azimute para compensar o movimento de rotagdo da Terra:

8, = tg1 [Urotx] — g1 [6320,6893 m/s

3149,3480 m/s] =03°

Fonte: Producao do autor.

Portanto, para alcancar orbitas com inclinagoes de 25°, o angulo de azimute do
VLM-1 no langamento deve ser corrigido em aproximadamente 1,5° ao norte a fim

de compensar a rotagao da Terra.
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4.9 Equacionamento da dindmica de veiculos langadores

Na década de 1950 as primeiras linguagens de programacao modernas foram concebi-
das. Este avango cientifico possibilitou o desenvolvimento de programas (softwares)
especificos para simulacao de trajetérias de veiculos langadores e, também, de naves
espaciais. A Tabela 4.4 mostra algumas caracteristicas de ferramentas computacio-

nais encontradas na literatura.

Tabela 4.4 - Comparacgao entre diferentes simuladores. Adaptada de (SILVEIRA, 2014).

Ferramenta Flexibilidade Graus de Adicao de Disponibilidade Pais
liberdade  modelos no TAE fabricante
PERFO Baixa 2 Nao Sim Franca
DAB Ascent Alta 3 Néo Sim EUA
ROSI Média 1,30u6 Nao Sim Alemanha
STVLS Baixa 6 Nao Sim Brasil
ASTOS® Alta 3oub Nao Sim Alemanha
POST Alta 3oub Sim Nao EUA
OTIS Alta 3 oub Sim Nao EUA
Sim. ESA Alta 6 ou mais Sim Nao Paises (ESA)

4.9.1 O modelo translacional

Sabe-se que a velocidade maxima atingida pelo foguete é baixa quando comparada a
velocidade da luz e, portanto, os efeitos relativisticos podem ser desprezados (COR-
NELISSE et al., 1979). A formulacdo das equagoes dindmicas com 3 ou 6 graus de
liberdade para determinagao da trajetoria destes veiculos pode ser encontrada em
(BALL; OSBORNE, 1967; ETKIN, 1972; CORNELISSE et al., 1979; TEWARI, 2007; BE-
NAVOLI et al., 2007). No entanto, nas simulagbes deste trabalho, é levado em conta
apenas os 3 graus de liberdade associados a translacao do centro de massa do VLM-1.

A Figura 4.19 mostra a configuracao de voo utilizada.
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Figura 4.19 - Fases de voo do VLM.

COIFA‘l
3° ESTAGlo«[ i
y

J» 2° ESTAGIO

CARGA UTIL

1° ESTAGIO
IGNICAO INJECAO
DO 3° ESTAGIO EM ORBITA a
s VOO PROPULSADO )&‘
’ DO 3° ESTAGIO

b
.~ VOO BALISTICO
SEPARACAO ,»
DO 2° ESTAGIO
./*

/
/" VOO PROPULSADO DO 2° ESTAGIO
SEPARACAO /
DO 1° ESTAGIO *

VOO PROPULSADO DO 1° ESTAGIO

ASCENSAO VERTICAL

:
.E.

Fonte: Adaptada de Agéncia Espacial Brasileira (AEB) (2016b).

De acordo com Benavoli et al. (2007), as equagbes que governam o movimento
translacional do centro de massa do veiculo durante a queima de cada estagio

propulsivo podem ser escritas como sendo
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Na fase balistica o voo é livre (sem empuxo). Desta forma as equacoes tornam-se

’UX:’I'“X
Uy:’l.“y
’I)Z:f“z
rx JQ RT T% J3 (RT)3 rz\ Tz
vx 'ur3 32( )( 57“2 +52 r 3 77"2 r

4 2 4 5 4 2
_ 3528 (RT) (—6T§ 13y 9%) Lo (RT) (—5 — 3372 4 307”Z> 'z
T T

8\ r 7 8 \r r4 r2) r
Jo RT>6 r% r$ ry

- 35— (— 27—= — 1+ 3003—=% —99—=
16 ( r r? + r6 r4

p(h)
— 0 C’DSTef\/mW( + 2we vy + wéZTX
2 2 3 2
1432 (RT) 1-5'2) 455 (RT> 3_7'2)"2
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4.9.2 Restricoes dinamicas e hip6teses simplificadoras do problema

Nenhum método de otimizagao especifico foi implementado. O intuito deste trabalho
nao é achar uma solugdo pontual mas, sim, analisar a influéncia dos parametros de
voo do foguete nos elementos orbitais da o6rbita de injecao. A alternativa encontrada
foi a de incluir restri¢oes no algoritmo de calculo da trajetoria a fim de definir uma
métrica para efetuar estudos comparativos entre algumas condig¢oes de voo. A Figura
4.20 ilustra os trés casos de estudo. No primeiro deles o fim da queima do segundo
estagio acontece entre 85 e 90 km. No segundo, entre 110 e 115 km e, no terceiro,
na faixa de altitude de 130 e 135 km. Outras restri¢coes foram aplicadas em todos

eles e estao listadas abaixo.
e A integracgdo é feita em blocos, isto é, cada fase de voo é simulada separa-
damente e de modo sequencial conforme a configuragdo do VLM-1.

e O tempo de queima do primeiro estagio totaliza 85 s na qual os cinco

primeiros correspondem a fase de ascensao vertical;

e A trajetoria do primeiro estagio é sempre a de maxima altitude entre 9 e

12 km de alcance;
e O tempo de queima do segundo estagio também totaliza 85 s;
e O tempo de queima do terceiro estagio totaliza 71 s;
e A massa da coifa é sempre descontada a 105 km de altitude;

e A trajetoria do terceiro estagio é sempre a de méaximo alcance independen-

temente do tempo de voo balistico considerado;

e No momento da injegdo em Orbita a velocidade de ascensao vertical (eixo

2, - ENU) do centro de massa do veiculo é sempre inferior a 2 m/s;

e O angulo de trajetoria no momento da inje¢do em érbita é mantido inferior
a 0,01° (BATE et al., 1971; ZHANG, 2006);

e Coeficiente de arrasto é considerado constante e igual a 0,5 (MIRANDA,
2012);

e A aceleracao da gravidade é calculada levando em consideracdo os seis

primeiros harmoénicos zonais;

46



Figura 4.20 - Restrigoes dinamicas impostas na altitude do segundo estagio para determi-
nacao da trajetéria do VLM-1.

i - ‘
Q *‘ 71s —— * = CASO 3
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= — - — CASO 2
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a .
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g ,z' 71s
] ,,I ) P *= m — 2‘
s N
| 7 7
’ O‘Q o

85s I / VOO b_a\@O_ »* . " —
" 85s . 71s
” /
*, / 8s ~ *\1\\

ALCANCE

Fonte: Producgao do autor.

O modelo de vento apresentado na se¢ao 4.6 foi desconsiderado nas simulagoes por
trés motivos. O primeiro deles refere-se ao uso de apenas trés graus de liberdade na
modelagem do veiculo, ou seja, o estudo resume-se no movimento de translagao de
seu centro de massa. Caso também fosse levado em conta seu movimento de rotagao
haveria a necessidade de se modelar outras forcas tal como a sustentacao (E) eo

—

arrasto (D). A primeira delas depende do coeficiente de sustentacao (Cp) o qual varia
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em func¢ao do angulo formado entre o eixo longitudinal do veiculo e o vento relativo,
denominado dngulo de ataque («). J4 o arrasto estd associado principalmente a
geometria do veiculo e a velocidade a qual se encontra o escoamento (TEWARI,
2007; FLEEMAN, 2006). A Figura 4.21 apresenta um diagrama destas forgas agindo
no centro aerodinamico do foguete ao percorrer sua trajetoria.

A néao inclusdao dos ventos horizontais nos calculos também esté associada ao fato
de que para o modelo considerado (trés graus de liberdade) a variagao no alcance e

altitude se manteve abaixo de 1 %.

Figura 4.21 - Forcas Aerodindmicas.

Eixo central
do foguete

Fonte: Adaptada de Pineros (2012).

A queima ininterrupta dos estagios é uma restrigdo muito forte para o VLM-1 e VLS
v01. Desta forma, a fase de voo balistica tem duragao na ordem de minutos e possui
papel relevante no problema de otimizagao (MIRANDA, 2012; SILVEIRA, 2014; SOUZA,
2015; MOTA, 2015). Além disso, a manobra de mudanca de guinada (dog-leg) pode
ser utilizada pelo ultimo estagio do langador nao somente para imprimir velocidade
orbital, mas também, fazer a devida correcao para a latitude 0° da 6rbita equatorial.
Contudo, esta manobra demanda alto gasto energético penalizando a méxima carga
util transportada (MIRANDA, 2012). Portanto, ela nao foi abordada neste trabalho.
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5 FUNDAMENTACAO TEORICA II: TRANSFERENCIA ORBITAL

Este capitulo é dividido basicamente em duas se¢oes. A secao 5.1 faz uma breve
apresentacao dos satélites SCD-1 e SCD-2 citando suas principais caracteristicas de
projeto, os parametros da missao de lancamento e os elementos orbitais na injegao.
Na se¢ao 5.2 é exposto o equacionamento das manobras bi-impulsivas para uma
eventual correcao de semi-eixo maior e excentricidade da orbita a qual o microssa-

télite foi inserido.
5.1 Sistema brasileiro de coleta de dados ambientais (SBCDA)

O Sistema Brasileiro de Coleta de Dados Ambientais (SBCDA) ¢ constituido nao
somente pela constelacao de satélites SCD-1 e SCD-2, mas como também, pelas
Estacoes de Recepcao de Cuiaba e de Alcantara, pelo centro de Missao de Coleta
de Dados (SINDA) em Natal - RN e pelas diversas Plataformas de Coleta de Dados
(PCDs) espalhadas pelo territério nacional. Este sistema de coleta de dados vem

oferecendo servicos para diversas organizagoes usudarias no Brasil e no exterior desde
1993 (SILVA et al., 2013).

5.1.1 Especificagoes dos satélites da série SCD

O satélite SCD-2 tinha a mesma geometria do SCD-1, ou seja, um prisma ortogonal
de 0,7 m de altura cuja base se encaixa dentro de um circulo de 1 m de didmetro.
Ambos possuem as faces laterais recobertas por painéis solares (SCD-1 também
havia em uma face superior). Na Figura 5.1 é possivel observar algumas destas

caracteristicas.

Figura 5.1 - Satélites de coleta de dados.

(a) SCD-1 (b) SCD-2

Fonte: Orlando e Kuga (2007).
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Porém, as principais diferengas encontram-se no sistema de controle de atitude.
Para satisfazer a precisao no alinhamento do eixo de rotagao do SCD-2 algoritmos
mais avancados tiveram que ser desenvolvidos. Além disso, para reduzir a rigidez
giroscopica as mudancas de atitude desse eixo foi adotado um valor nominal de
rota¢ao baixo (£32 rpm) (ORLANDO et al., 1998).

Tabela 5.1 - Principais especifica¢des dos satélites SCD-1 e SCD-2.

Parametros SCD-1 SCD-2
Massa 115 kg 117 kg
Diametro da base: 100 cm Diametro da base: 100 cm
Dimensoes
Altura: 80 cm Altura: 80 cm
Estabilizacao 0 rpm a 120 rpm (sem crontrole) 34 rpm (controle ativo)
Circular: 750 km Circular: 750 km
Orbita Inclinagao: 25° Inclinacdo: 25°
Revolugoes/dia: 14 Revolugoes/dia: 14
Telemetria,
Banda S, padrao ESA Banda S, padrao ESA
rastreio e controle
2 sensores solares 2 sensores solares
Sensores de atitude
1 magnetometro 1 magnetometro
Vida 1til nominal 1 ano 2 anos
Computador de Bordo Roda de Reacao
Carga 1til experimental e e
Experimento célula solar Experimento célula solar

5.1.2 O sistema de langamento

Em meados de 1992, o INPE contratou a empresa americana Orbital Sciences Cor-
poration (OSC) para langar o SCD-1 por meio do foguete Pegasus. Seu lancamento
foi efetuado em 9 de fevereiro de 1993. A Tabela 5.2 contém os parametros nominais
e reais da orbita de inje¢ao (e final). O segundo satélite da série (SCD2) é similar
ao SCD-2A perdido devido uma falha ocorrida no VLS-v01.
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Tabela 5.2 - Pardmetros da érbita de injegdo do SCD-1 (KUGA; KONDAPALLI, 1993).

Parametros Nominal Determinado

a (km) 7132,06 7138,80
e (km) 0,0018 0,0039
i(°) 25 24,96
Q (%) 185,42 186,17
w (°) 284,76 351,51
M (°) 191,72 125,02
A (° E) 303,81 305,04
¢ (° N) 22,34 22,21
H (° km) 769,24 779,76

Este sistema de lancamento é muito peculiar pois o foguete é inicialmente fixado sob
a asa de um aviao B-52 adaptado especialmente para este fim. Quando a aeronave
atinge o ponto de liberagdo do Pegasus, este cai livremente por um periodo de 5 s.
Em seguida, ¢ acionado o primeiro estagio o qual controla o veiculo através de um
sistema de aletas. J& o segundo e terceiro estagios sao controlados por um sistema
de vetoragao de empuxo (TVC). De acordo com a Figura 5.2, ha uma fase de voo
livre de mais de 350 s entre o fim da queima do segundo estagio e acionamento do

terceiro estagio.
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Figura 5.2 - Perfil da missao de lancamento do SCD-2.

Fim da queima do 3° Estagio
= t=597s
= h=756km

Fim da queima do 2° Estagio Separagdo do SCD-2
= t=173s Acionamento " t=657s
= h=196 km = h=752km

do 3° Estagio
= t=534s
Separagdo da Coifa = h=737km
L-1011 Drop (Langamento) = t=127s
= t=0s = H=107 km
= h=11,89 km

.~

I 2:1‘ N Acionamento do 2° Estagio
— " t=96s
= h=71km

Fim da queima do 1° Estagio
Acionamento do 1° Estagio = t=81s
= t=5s = h=54km

Fonte: Adaptada de Orlando e Kuga (2007).

5.2 Visao geral: tipos de manobras

Sao necessarios trés tipos basicos de manobras para colocagdo e manutencao de um
satélite em sua oOrbita nominal uma vez que, geralmente, o veiculo lancador insere o
satélite em uma 6rbita inicial de estacionamento (baixa altitude). A partir dai, para

se elevar até sua Orbita final, o satélite deve utilizar recursos proprios.

Figura 5.3 - Etapas para colocar um satélite em 6rbita.

Transferéncia

Orbita de estacionamento

Orbita final

Fonte: Prado (1989).
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Segundo Prado (1989), a rigor, a primeira manobra consiste em inserir o satélite em
uma orbita proxima da nominal. Para isto, deve-se alterar alguns ou todos os elemen-
tos orbitais. A segunda parte da missao consiste em aplicar pequenos impulsos para
alteracao de semi-eixo maior, excentricidade ou mesmo inclinagao até que a orbita
nominal seja satisfatoriamente atingida. Por fim, devido a acao de forgas e torques
perturbadores provenientes principalmente do arrasto atmosférico, nao-esfericidade
da Terra, influéncias gravitacionais de outros corpos (Lua e Sol) e pressao de ra-
diacao solar a oOrbita se desvia lentamente da nominal e de, tempos em tempos, se
faz necessdria a execugdo de manobras de corre¢do (NETO, 2016). Esta ultima fase

durara enquanto o satélite ainda dispoe de combustivel.
5.2.1 A equagao vis-viva

Em mecanica celeste a equagao 5.1 é denominada vis — viva e pode ser encontrada
em (CHOBOTOV, 2002; CURTIS, 2010). No problema dos dois corpos ela relaciona
para um dado instante a distancia do corpo ao foco e a sua velocidade. Além disso,
em Orbitas keplerianas, esta equagao se escreve quando o corpo orbitante tem massa

desprezivel em relagao ao corpo central.

Vorp —L:Q (51)
2 Torb

em que v, € a velocidade, .., a distdncia ao foco, p o pardmetro gravitacional e €

a energia especifica da orbita.

A Tabela 5.3 apresenta o tipo de coOnica, sua excentricidade e energia mecanica

especifica correspondentes.

Tabela 5.3 - Energia mecénica especifica (CURTIS, 2010).

Orbita Excentricidade Energia Mecanica Especifica
Circular 0 —2L
Tc
’ . _ﬂ
Eliptica 0<exl1 %
Parabdlica 1 0
Hiperbdlica >1 %
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O raio do apogeu e do perigeu pode ser obtido em coordenadas polares a partir da

equacao das conicas. Para o caso circular r, = 1, = 7.
re = (14 ¢€)a (5.2)

r,=(1—e)a (5.3)

Ao considerar as equagoes 5.1, 5.2 e 5.3 pode-se determinar a norma da velocidade

no perigeu e apogeu da érbita. No caso circular, v, = /ur;!.

= o0

=5 (15) (5.5)

a 1+e

Com as equacoes 5.5 e 5.4 determina-se os impulsos das manobras. Este procedi-

mento é mostrado com mais detalhes nas secoes 5.2.3 e 5.2.5.
5.2.2 A equacgao do foguete

O motor foguete é uma maquina que expele gas em um bocal a alta velocidade
fazendo com que o veiculo ligado a ele se mova na direcdo oposta. Isaac Newton
definiu matematicamente essa troca de “momentum” em 1687. Contudo, a conser-
vacao da quantidade de movimento aplicado a um foguete sé foi realizada em 1903
pelo visionario e cientista russo Konstantin Tsiolkovsky. A equagao determinada por

ele contém trés varidveis e é definida como sendo

—AV
A'Incomb = Mysat [1 —€ ISng

. (5.6)

Deve-se definir um ponto de partida e outro de chegada. No caso deste trabalho, o
inicio e o fim da oOrbita de transferéncia, respectivamente. A variacdo de velocidade
necessaria (AV) para efetuar a manobra é obtida através das equagbes 5.4 e 5.5.
A Tabela 5.4 lista o custo energético aproximado dado em termos de velocidade. E

assumido condic¢oes ideais, isto ¢, sem perdas devido ao arrasto ou na combustao.
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Tabela 5.4 - Variagoes de velocidade para cumprimento de algumas missoes (NATIONAL
AGENCY SPACE ADMINISTRATION (NASA), 2012).

Destino

Custo
energético (km/s)

Superficie da Terra
para
orbita da Terra

Orbita da Terra para:
pontos lagrangianos
orbita lunar baixa

>~ Qo

Orbita da Terra
para
asterdides préximos a Terra

>4

Orbita da Terra
para
superficie da Lua

Orbita da Terra
para
superficie de Marte

Em seguida, escolhe-se o tipo de propulsor disponivel especificando a energia dispo-

nivel. Atualmente, todos os motores foguetes empregaveis usam reac¢oes quimicas, ou

seja, realizam a combustao entre um combustivel e um oxidante. Porém, estas rea-

¢Oes possuem um limite energético que esta associado ao parametro de desempenho

I,,. A Tabela 5.5 especifica este parametro para alguns tipos de propelentes.
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Tabela 5.5 - Alguns impulsos especificos tipicos (CURTIS, 2010).

Propelente Ip(s)
Gas frio 50
Hidrazina 230
Propelente sélido 290
Acido nitrico/monometilhidrazina 310

Oxigénio liquido / Hidrogénio liquido 455

Propulsao idnica > 3000

5.2.3 Manobra de Gnico impulso no apogeu

Este é o tipo de manobra mais simples cujo objetivo é elevar o perigeu da érbita de
injecao. Para isto um impulso tangencial é dado no apogeu uma vez que este é o

ponto de menor velocidade de uma 6rbita eliptica.

Figura 5.4 - Manobra de tinico impulso no apogeu.

Av apogeu

perigeu

Fonte: Producao do autor.
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Pelas equagoes 5.7 e 5.8 calcula-se as velocidades no apogeu da orbita de injecao e

da érbita final (circular), nesta ordem.

Vg, = 1] (1 - ‘“’@i) (5.7)

Ao \1 + eq;

1
Veo; = (5.8)

TC@ f

Desta forma, o acréscimo de velocidade pode ser obtido através da equacao 5.9.

AVTOTQHZ' - UC@f - UG@Z’

[ u(l—e@i> (5.9)
N 1+€®i

Teoy Ao
5.2.4 Transferéncia de Hohmann

Obtida por Hohmann (1925) é encontrada na literatura como 'Transferéncia de
Hohmann'. Ela estuda o caso de uma transferéncia bi-impulsiva entre duas érbitas
circulares, coplanares e confocais de tempo livre. A elipse de transferéncia possui
perigeu coincidente com a érbita inicial e apogeu coincidente com a orbita final. Os
impulsos sao tangencias a estes pontos e aplicados na direcao do movimento. Marec
(1979) discute algumas particularidades e Barrar (1963) faz a demonstragao analitica
comprovando que esta transferéncia é 6tima. Um esquema geral é apresentado na
Figura 5.5.

A velocidade da 6rbita inicial (circular) pode ser escrita conforme a equagao 5.10.

Voo, = |- (5.10)

Teos

As equagodes 5.11, 5.12, 5.13 e 5.14 fazem referéncia ao semi-eixo maior, excentrici-

dade, velocidade no perigeu e apogeu da orbita de transferéncia, nesta ordem.

TCQi + TC@f

Aot = # (511)
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Te — T i
eor = _fof fei (5.12)
Teos + Tewi

o1+ e@t>
=|—|— 5.13
Up@t \/CL@t (1 — €ot ( )

1 —
Vagy = ”< 6®t> (514)
act \1 + eqr

A velocidade da 6rbita final (circular) pode ser obtida conforme equagao 5.8. Assim,

o incremento de velocidade total para realizar a transferéncia é

AVTOTQC = |,Up®t — Ucg, + |UC®f — Ua®t|

_ \/u(1+e@t) [
apt \1 — eqy Teos (5.15)

]. — e@t

Tc®f CL@t 1 -+ €®t

Além disso, o tempo de transferéncia é dado por

(e, + Tc@f)3/2

2V2\/1i

thoh = (516)
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Figura 5.5 - Transferéncia classica de Hohmann.

AV, apogeu
—

Fonte: Producgao do autor.

5.2.5 Transferéncia entre orbitas elipticas coplanares confocais

As orbitas de injecao podem possuir perigeu e apogeu distintos da condi¢do nominal
dependendo da carga 1til transportada. Isto se deve principalmente as limitagoes
do VLM-1 e as restri¢des impostas no calculo de trajetéria. Na se¢ao 5.1.2 foi visto
que o satélite SCD-1 foi inserido pelo foguete Pegasus em uma érbita levemente
eliptica. Devido a estes fatores foi implementado computacionalmente a classica
Transferéncia de Hohmann, porém, considerando que as orbitas de injecao e a o6rbita

final sao elipticas, conforme ilustrado na Figura 5.6.
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Figura 5.6 - Transferéncia entre érbitas concéntricas elipticas coplanares.

AV,

apogeu
inicial

Fonte: Producao do autor.

Em particular, sdo estudadas duas manobras as quais foram denominadas Manobra
1 e Manobra 2. O consumo de combustivel de ambas deve ser comparado a fim de
definir qual delas ¢ a mais econémica. Na Manobra 1 o ponto de partida é o perigeu
da érbita inicial e o ponto de chegada é o apogeu da érbita final. As velocidades

nestes dois pontos sao obtidas pelas equagoes 5.17 e 5.18.

w1+ e@,->

P 5.17

o Aoi <1 — €oi ( )
po(l—eof

g = [ (= 20) 6.18)
CL@f ]. + e@f

O semi-eixo maior e a excentricidade da oérbita de transferéncia sao determinados
conforme as equagoes 5.19 e 5.20. Além disso, ao substituir estes valores nas equagoes

5.13 e 5.14, calcula-se as velocidades no perigeu e apogeu.

Taos T Tpei

Aot = f (519)
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Tagy = Tpoi
Cot = — (520)
Tag + Tpos

Assim, o incremento total de velocidade requerido para realizar a Manobra 1 é

AVTonl = ’Uth - va)i + ‘/Ua@f - vﬂ@tl

_ \/u(He@t)_\/u (1+e@z~>

a@t 1_€®t CL@Z' ]-_6@1' (52]_)
o (e - [ e

CL@f 1 + €®f Aot 1 + Cot ’

e seu tempo de transferéncia é dado por

o ’/T(ra@f + rp@i)3/2

tmy, =
1 2V2/1

(5.22)

A Manobra 2 consiste em partir do apogeu da ¢rbita inicial em direcdo ao perigeu

da érbita final. As equagoes 5.23 e 5.24 referem-se as velocidades nestes dois pontos.

po(1-= 6@1')
L= - Coi 5.23
Vao: A, (1 + ewi (5.23)
1
Upoy = ,u(—i—e@f> (5.24)
apf \1 —eof

Nesta ocasiao, o semi-eixo maior e a excentricidade da érbita de transferéncia sao
expressos conforme as equacoes 5.25 e 5.26. Novamente, ao recorrer as equagoes 5.13

e .14, determina-se as velocidades no perigeu e apogeu desta orbita.

Tam: + T
Aot = @fp@f (525)
Tao: — Tpoy
Cot = ———————— 2
ot Faon T Too;s (5.26)

Portanto, o incremento total de velocidade requerido para realizar a Manobra 2 é
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AVvTOTmQ = ’UGQi - Utl@t| + |UP®f - UP@tl
_ #(1—%) _ #(1—%)
Aot 1+ Eot Aoy 1+ €oi (527)
i \//L(l‘i‘@@f)_\/,u(l“‘e@t)
apf \1 —eay agi \1 —exy/ |’

e o seu tempo de transferéncia é dado por

b, = Moo+ 750y) (5.28)
mo 2\/5\/[7
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6 ANALISE E RESULTADOS

Neste capitulo, apresenta-se as simulacoes realizadas neste trabalho e os seus princi-
pais resultados. Analisa-se a influéncia da rotacdo da Terra na capacidade de sateli-
zacao a partir de langamentos efetuados com §; = 0° (N), gy = 45° (NE) e 57 = 90°
(L). Também é feito um estudo sobre a viabilidade de injegao de cargas tteis em
orbitas com inclinacao, semi-eixo e excentricidade préoximos aos valores aos quais os

satélites SCD-1 e SCD-2 foram inseridos pelo foguete americano Pegasus.
6.1 Efeito da rotacdao da Terra na capacidade de satelizagao

Inicialmente realizou-se alguns testes numéricos para definir o passo utilizado na
determinacdo das componentes do vetor empuxo no sistema ENU (7}, T, e T.).
Adotou-se 107* uma vez que valores inferiores a este surtiam na trajetéria desvios

na ordem de poucos metros para tempo de simulagao muito elevado.

Na secao 4.5 foi detalhado o equacionamento em funcao dos harmonicos zonais para
calculo da aceleragao da gravidade. Através da Tabela C.1 nota-se que a maior
diferenca provocada nos elementos orbitais estd relacionada com a inclusao do Js.
Pouco percebe-se numericamente o efeito do Jz pois o tempo de voo do foguete é
muito curto quando comparado, por exemplo, ao periodo orbital de um satélite em
érbita baixa. Mooij (1994) e Pagano (2010) também abordam a influéncia destes

parametros na trajetoria.

Tabela 6.1 - Variacdo do semi-eixo maior, excentricidade e inclinacdo da orbita de injecao
em fun¢do dos harmoémicos zonais para o caso 2 considerando mse; = 100 kg

e tpqr = 350 s.
Elemento orbital Terra esférica Jo Jo, J3,Jy, J5 € Jg
a 7155,034501 km  7145,490706 km  7145,042958 km
e 0,031328 0, 030004 0,029923
) 25,206399° 25,205105° 25,204950°

A seguir faz-se uma anélise da influéncia que a rotacao da Terra exerce na capacidade
de transporte da carga 1til pelo VLM-1 conforme discutido na secao 4.1. As variaveis

de interesse foram agrupadas de trés em trés para facilitar a comparagdo entre as
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diferentes dire¢oes de lancamento. Os graficos superiores, centrais e inferiores fazem
referéncia a lancamentos efetuados para o norte (N), nordeste (NE) e leste (L) do

CLA, nesta ordem, de acordo com a restrigao definida na se¢ao 4.9.2 como caso 1.

Restringiu-se no momento da inje¢ao em orbita o angulo de trajetoria e a velocidade
de ascensao vertical a valores muito préximos a zero uma vez que possibilitam o lan-
camento de cargas tteis muito proximas ao perigeu, ou seja, ao ponto mais proximo
para se atingir a érbita de inje¢do. Com isso, para uma dada configuracao de massa
fixa de seus estagios, o foguete tem seu tempo de voo reduzido e sua capacidade de

transporte de carga aumentada.

As altitudes atingidas pelo foguete para lancamentos efetuados a partir do CLA sao
visualizadas na Figura 6.1. Com as restri¢oes impostas na altitude em que se encerra
a queima do segundo estagio o efeito da rotagao da Terra pode ser evidenciado na
altitude atingida pelo foguete, na massa de carga 1til transportada e na duragao do

voo balistico a medida em que o angulo de azimute aumenta.

Observa-se da Figura 6.2(c) que a velocidade no momento da injegdo para langa-
mento com [ = 90° é superior aos demais casos devido a maior contribuicao da
componente de velocidade originada pela rotagdo da Terra. Em consequéncia disso,
o foguete consegue alongar a duracao do voo balistico e atingir altitudes um pouco

superiores conforme ¢ ilustrado nas Figuras 6.1(a), 6.1(b) e 6.1(c).
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Figura 6.1 - Altitude do VLM-1 na separagao do 3° estdgio versus tempo de voo balistico
para o caso 1.
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Figura 6.2 - Velocidade inercial na separacdo do 3° estagio versus tempo de voo balistico
para o caso 1.
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Uma outra maneira de abordar a causa da reducao de velocidade do foguete com o
aumento da carga ttil mostrada pelas Figuras 6.2(a), 6.2(b) e 6.2(c) é analisando a
equagao 4.33. O termo myg, representa a soma das massas estruturais e de propelente
bem como da carga util no instante em que os estagios sao acionados. Por estar no
denominador do termo propulsivo, quanto maior é a carga ttil transportada, menor

a aceleracao do foguete.

Na secao 4.2 define-se que 6rbitas com perigeu abaixo de 300 km tornam-se impra-
ticaveis devido ao encurtamento da missao provocado arrasto atmosférico. Através
da Figura 6.3 nota-se que hd um determinado valor de duragao do voo balistico que
oferece a maxima altitude no perigeu. Para a configuracdo de voo definida como
caso 1 este maximo é préoximo a 300 km. Independentemente do azimute adotado, a
medida que a carga tutil aumenta, o perigeu tende a diminuir. Em certas condigoes,
de acordo com a tendéncia das curvas geradas, ele poderia a vir estar inserido dentro

da superficie da Terra retratando trajetorias balisticas (parabdlicas).

Comparando-se as Figuras 6.3 e 6.1 conclui-se que o lancador esta inserindo a carga
muito préximo ao perigeu da oérbita. Para trajetorias com tempos de voo balistico
de menor duracao penalizam a altitude do perigeu a fim de atender as restrigoes

impostas no momento da injecao em Orbita, retratando a formacao de quinas.

Lancamentos ao norte do CLA sao praticaveis para cargas de até 120 kg conforme
ilustrado na Figura 6.3(a). Contudo, de acordo com as Figuras 6.3(b) e 6.3(c), o voo
a nordeste e a leste estendem esta capacidade, para 160 e 180 kg, respectivamente.
Na Figura 6.4 é verificado que o apogeu diminui a medida que a carga transportada
aumenta e ¢ mantido abaixo de 1000 km para cargas acima de 100 kg, 140 kg e 160

kg lancadas ao norte, nordeste e leste do CLA, nesta ordem.

Adicionalmente, no Apéndice C, estao os resultados que comparam as excentrici-
dades e semi-eixos maiores. Constata-se entao, que o aumento da massa tende a
circularizar a 6rbita de inje¢do. A limitacao imposta no angulo de trajetéria faz com
que o foguete insira a carga ttil somente em dois pontos da orbita, ou seja, ou no

perigeu ou no apogeu (BATE et al., 1971).

No Apéndice C, a Figura C.6 confirma este fato ao passo que o argumento do perigeu
encontra-se defasado em aproximadamente 180°. Em particular, massas superiores
a 120 kg e lancadas com 3 = (0° passam a ser inseridas somente no apogeu da érbita
conforme ilustrado na Figura 6.5(a). As Figuras 6.5(b) e 6.5(c) mostram que esse

mesmo efeito acontece com os demais angulos de azimute.
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Figura 6.3 - Altitude do perigeu versus tempo de voo balistico para o caso 1.
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Figura 6.4 - Altitude do apogeu versus tempo de voo balistico para o caso 1.
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Figura 6.5 - Anomalia verdadeira versus tempo de voo balistico para o caso 1.
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Apresentou-se na se¢ao 4.8 que o angulo de azimute no instante de lancamento deve
ser corrigido a fim de levar em consideragao o giro efetuado pela Terra enquanto o

foguete encontra-se em voo.

Nos resultados apresentados nesta secao, todos os lancamentos foram realizados
sem levar em compensagao este efeito. Desta forma, através da Figura 6.6(a) nota-
se que os planos orbitais atingidos estao compreendidos entre 86,55° e 87,1°, ou seja,
houve um desvio de aproximadamente 3,5° na inclinacao devido ao movimento de
rotacdo da Terra. Quando ; = 45° os planos determinados estdao entre 42,65° e
43,25° conforme ilustrado na Figura 6.6(b). Contudo, é para f; = 90° que se obtém
o resultado mais importante. Neste caso em especial a inclinagao atingida esteve
compreendida entre 2,33° e 2,373°. A Figura 6.6(c) mostra que este intervalo é muito
proximo da latitude do CLA. Esta foi a maneira disponivel para validar o modelo
propulsivo proposto. A causa deste pequeno desvio esta relacionada principalmente
a rotagao e achatamento da Terra (Jg) bem como a pequenos erros numéricos que

se acumulam durante a integracao.

Anteriormente analisou-se que quanto menor a carga til transportada maiores eram
o0s semi-eixos maiores e, como consequéncia disso, pela 3* Lei de Kepler, nota-se que
o periodo orbital também tende a aumentar. De acordo com a Figura 6.7(a), massas
superiores a 90 kg possuem periodo orbital abaixo de 100 min. O mesmo feito é
conseguido para 3; = 45° e B; = 90° para massas superiores a 130 e 150 kg, nesta

ordem, conforme ilustrado nas Figuras 6.7(b) e 6.7(c).
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Figura 6.6 - Inclinacdo versus tempo de voo balistico para o caso 1.
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Figura 6.7 - Periodo da orbita de injecao versus tempo de voo balistico para o caso 1.
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Quanto maior for a duracao da fase de voo balistica, maiores sao as altitudes atingi-
das pelo veiculo langador até atingir um valor maximo. A Figura 6.8 evidencia esta

diferenca para a carga tutil de 60 kg nas trés dire¢oes de lancamento adotadas.

Figura 6.8 - Altitude do VLM-1 versus tempo de voo balistico para missao de langamento
de 60 kg nas dire¢Ges norte, nordeste e leste do CLA de acordo com o caso 1.
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6.2 Missao: substituicao da série SCD

Nesta secao apresenta-se os resultados obtidos para lancamentos em 6rbitas com in-
clina¢oes muito préximas a 25°. O objetivo aqui é avaliar a possibilidade de se inserir
um satélite que possa substituir ao SCD-1 ou SCD-2. Para isto foram analisadas as
configuragoes de langamento denominadas de caso 2 e caso 3, apresentadas na se¢ao
4.9.2. A Figura 6.9 procura ilustrar o que foi dito até entao. Primeiramente é feita
uma breve andlise da variacao de algumas variaveis relacionadas ao voo do langa-
dor. Em seguida, é apresentado o mapeamento dos elementos orbitais e feita uma
investigacao do consumo de combustivel para efetuar as manobras de transferéncia
até a oOrbita final. Por fim, é estimado os pontos de impacto dos estagios alijados e

verificado se a carga 1til permanece em orbita ou reentra na atmosfera.
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Figura 6.9 - Trajetoria em trés dimensées do VLM-1.
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Fonte: Rotina grafica adaptada de (MIRANDA, 2012).

Os resultados apresentados a seguir referem-se a missao de lancamento mg,; = 60
kg para o caso 2. A altitude atingida pelo VLM-1 nos primeiros 5 s de voo vertical é
ilustrada na Figura 6.10. Esta configuracao de voo inicial é utilizada para diminuir os
riscos do foguete colidir em algum ponto dos 33,5 m de comprimento da plataforma
de langamento do CLA.

A Figura 6.11 representa a variacao da altitude em fungdo do alcance. Dois fatos
importantes sao observados. O primeiro deles refere-se ao ganho de altitude oferecido
pela fase de voo balistica e, o segundo, estd relacionado ao voo horizontal do terceiro

estagio.
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Figura 6.10 - Altitude atingida pelo VLM-1 em 5 s de ascensao vertical considerando mq+
= 60 kg para o caso 2.
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Fonte: Producao do autor.

Figura 6.11 - Altitude versus alcance do VLM-1 considerando mg,: = 60 kg e tpy = 350 s
para o caso 2.
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No caso do VLM-1 o terceiro estagio é responsavel por fornecer a velocidade horizon-
tal necessdria para inserir a carga 1til em dérbita (MIRANDA, 2012). A magnitude da
velocidade no sistema solidario ao centro de massa do veiculo e no sistema inercial
(fixo no centro da Terra) estao ilustradas na Figura 6.12(a). A diferenca entre ambas

¢ atribuida ao movimento de rotagao da Terra.
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A variagao no tempo da aceleragao pode ser vista na Figura 6.12(b). Miranda (2012)
apresenta resultados semelhantes para lancamento de 50 kg em orbita circular de
550 km de altitude. Os estagios do VLM-1 sao compostos por combustivel sélido,
ou seja, a taxa de queima é constante e ndo pode ser controlada durante o voo
como em foguetes movidos a combustivel liquido (MOTA, 2015). Este fato implica
no decaimento linear da massa conforme ilustrado na Figura 6.13. Além disso, os
dois primeiros estagios possuem o mesmo motor e, portanto, em primeira analise

oferecem empuxo idéntico ao foguete.

Figura 6.12 - Velocidade e aceleracdao versus tempo de voo do VLM-1 considerando mgg,
= 60 kg e tpq = 350 s para o caso 2.
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Figura 6.13 - Consumo de massa e empuxo versus tempo de voo do VLM-1 considerando

Msqr = 60 kg e tpqy = 350 s para o caso 2.
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O aumento da altitude, ou seja, com o distanciamento do centro da Terra a aceleracao

da gravidade é reduzida conforme ilustrado na Figura 6.14.

Figura 6.14 - Aceleracdo da gravidade e altitude versus tempo de voo do VLM-1 conside-

rando mge; = 60 kg e tp = 350 s para o caso 2.
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A variacao da densidade atmosférica e a pressao dindmica em funcao do tempo de
voo do foguete ¢é ilustrada na Figura 6.15. Apds 120 s de voo a densidade ja se
encontra muito préoxima de zero e, antes do término de queima do primeiro estagio,
por volta de 65 s, a pressao dindmica atinge seu maximo. Através da Figura 6.12(a)
nota-se que a velocidade do veiculo é de aproximadamente 400 m/s neste ponto.
Vale salientar que efeitos de compressibilidade do escoamento nao foram levados em
considera¢ao. Um resultado semelhante a este é obtido por (HANSON; HALL, 2008;
PINEROS, 2012).

Figura 6.15 - Densidade atmosférica e pressao dindmica versus tempo de voo do VLM-1
considerando mgq = 60 kg e tp,; = 350 s para o caso 2.
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Na Figura 6.16 observa-se que o angulo de azimute é mantido praticamente constante
ao longo do voo em virtude das restrigoes impostas aos versores de empuxo de cada
estagio. Além disso, o angulo de trajetéria é de 90° na ascensao vertical e muito
proximo de zero no momento da injecao conforme ilustrado na Figura 6.17. Em
particular, devido ao consumo de massa de propelente que resulta no aumento de
velocidade do veiculo, as restrigoes impostas no fim do primeiro estagio e a auséncia
de um sistema de controle ativo fazem com que este angulo possua um pequeno
aumento no fim do primeiro estdgio. E considerado também que o acionamento do
segundo estagio acontece instantaneamente com o descarte da massa estrutural do
primeiro estagio. Estd mudanga abrupta de massa faz com que o veiculo ganhe muita

velocidade alterando o angulo de trajetoria.
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Figura 6.16 - Angulo de azimute e dngulo de trajetéria versus tempo de voo balistico do
VLM-1 considerando msq; = 60 kg e 5 = 350 s para o caso 2.
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Figura 6.17 - Ilustracdo da variagdo do angulo de trajetéria no decorrer da missdo de
langamento e composi¢do de massa de cada estagio.
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H& um determinado valor de duragao da fase balistica o qual faz com que, no terceiro

estagio, a componente z do empuxo no sistema local seja nula. Em outras palavras,
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neste exato instante o empuxo estd atuando unicamente no plano formado pelas co-
ordenadas z (leste) e y (norte) imprimindo apenas velocidade horizontal ao veiculo.

Estes versores estao ilustrados na Figura 6.18.

Figura 6.18 - Versores de empuxo do 3° estagio versus tempo de voo balistico considerando
Msqt = 60 kg e tpy; = 350 s para o caso 2.
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Uma abordagem semelhante a realizada na secao 6.1 é feita a fim de apresentar o
mapeamento dos elementos orbitais para o caso 2 e caso 3. Ao comparar as Figuras
6.19(a) e 6.19(b) torna-se nitida a diferenga na altitude provocada por lan¢amentos
considerando estes dois casos. Quanto maior a altitude atingida pelo veiculo lancador
menor ¢é a velocidade no momento da separacao da carga util conforme ilustrado nas
Figuras 6.20(a) e 6.20(b). Em particular, para o caso 3 o tempo de voo balistico
chega a valores acima de 450 s. O lancador americano Scout também possuia fase

balistica com duracdo aproximada a esta (TANCK; WILLIAMS, 1988).
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Figura 6.19 - Altitude do VLM-1 na separacao do 3° estagio versus tempo de voo balistico
para os casos 2 e 3.
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Figura 6.20 - Velocidade inercial no momento da separacao da carga ttil versus tempo de
voo balistico para g = 63, 5°.
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Pela Figura 6.21(a) nota-se que cargas uteis de até 110 kg conseguem ser inseridas
com perigeu de aproximadamente 560 km. Além disso, para tempos de voo balistico
em torno de 330 s, é possivel manter 120 kg com perigeu de 400 km. Este tltimo
resultado é analisado a parte nas figuras 6.26, 6.27 e 6.28 para os cendarios que
envolvem manobras orbitais impulsivas. No caso 3 o perigeu pode ser condicionado
a 820 km de altitude para massas de até 50 kg. Missoes com 60 e 70 kg também
sao viaveis ao passo que ¢ possivel obter perigeu méaximo de aproximadamente 680

e 330 km, nesta ordem, conforme ilustrado na Figura 6.21(b).

Figura 6.21 - Altitude do perigeu versus tempo de voo balistico para 8 = 63, 5°.
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O efeito de circularizagao da orbita de injecao também pode ser observado nestas
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simulagoes. Como a altitude adquirida pelo VLM-1 na injecao sofre pouca variagao
devido as restrigoes impostas a medida que a carga tutil aumenta, desacelera-se o
veiculo ao longo trajetéria e, consequentemente, reduz-se a altitude do apogeu. Para
o caso 2 é possivel manté-la abaixo de 750 km para massas superiores a 110 kg,
conforme ilustrado na Figura 6.22(a). Através da Figura 6.22(b) é observado que

massas de 60 ou 70 kg possuem apogeu em torno de 800 km.

Figura 6.22 - Altitude do apogeu versus tempo de voo balistico para Sg = 63, 5°.
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Na Tabela 5.2, viu-se que o foguete Pegasus inseriu o SCD-1 em uma inclinagao
de 24,96°, ou seja, com um erro de 0,04° em relacao ao valor nominal. Pela Figura

6.23(a) observa-se que para a massa de 120 kg (similar a do satélite brasileiro)
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o desvio maximo é de 0,2°. Este erro poderia ser diminuido de duas maneiras. A
primeira delas ¢ refinando o célculo do azimute de langamento e, a segunda, consiste
em realizar uma manobra de correcao de guinada (dog-leg) pelo terceiro estégio.
Contudo, em primeira andlise, o0 modelo de direcionamento propulsivo (ver secao
4.4) e a corregao no angulo de azimute devido a rotacao da Terra (ver secao 4.8.1)

sao suficientes.

Figura 6.23 - Inclinacdo versus tempo de voo balistico para g = 63,5°.
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Na secao 6.1 viu-se que a anomalia verdadeira indica quando o veiculo estd inserindo
o satélite no perigeu ou no apogeu da orbita de injegao. Pela Figura 6.24(a) nota-se

que para as massas de 120 e 130 kg a injecao é realizada somente no apogeu. O
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mesmo acontece no caso 3 para as massas de 60 e 70 kg, conforme ilustrado na
Figura 6.24(b). Em outras palavras, ao transportar estas massas o VLM-1 nao mais
consegue atingir o perigeu da érbita e, por causa da restricao no angulo de trajetéria
no momento da separacao, a tinica possibilidade é a de realizar a inje¢do no préximo

ponto, isto é, no apogeu.

Figura 6.24 - Anomalia verdadeira versus tempo de voo balistico para g = 63, 5°.
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Com o aumento da carga transportada pouco influi a duracdo do voo balistico na
determinacao do periodo orbital, conforme ilustrado na Figura 6.25. Este fato pode
ser melhor verificado na Figura C.9 do Apéndice C através do comportamento do

semi-eixo maior.
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Figura 6.25 - Periodo orbital versus tempo de voo balistico para g = 63, 5°.
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Através dos resultados apresentados anteriormente para o caso 2 nota-se que ha a
possibilidade de inserir a carga util de 120 kg em uma 6rbita de 400 km de perigeu,
556 km de apogeu e inclinagao préoxima a 25° quando a duragao do voo balistico ¢ em
torno de 330 s. Segundo Brown (1998) e Curtis (2010) o monopropelente hidrazina
possui impulso especifico de 230 s e este serd adotado como sendo o combustivel
utilizado nas manobras que serao discutidas a seguir. Em primeira analise, se o
requisito fosse apenas o de elevar o perigeu em 156 km a fim de tornar esta orbita
circular, seria necessario realizar apenas um impulso no apogeu de aproximadamente
45 m/s no sentido de movimento do satélite na érbita. Isto representaria um gasto

de combustivel equivalente a 2,25 kg, conforme mostrado na Figura 6.26(b).
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Figura 6.26 - Circularizacao da orbita de inje¢do através de um tnico impulso no apogeu
considerando 120 kg de carga 1til para o caso 2.
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Fonte: Producao do autor.

O uso da manobra de Transferéncia de Hohmann é sugerido caso o requisito fosse
o de transferir o microssatélite para uma Orbita com o mesmo semi-eixo maior e
excentricidade as quais os satélites da série SCD foram injetados. Sera considerado
o caso de transferéncia entre duas Orbitas elipticas coaxiais com perigeu situado
no mesmo lado (SANTOS, 2005). A primeira manobra de Hohmann implementada
utiliza o perigeu da orbita inicial e o apogeu da orbita final. Os impulsos necesséarios
para sua realizagdo sao mostrados na Figura 6.27(a). A segunda manobra consiste
em utilizar o apogeu da orbita inicial e o perigeu da érbita final. Para este caso a

variagao de velocidade necessaria ¢é ilustrada na Figura 6.27(b).
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Figura 6.27 - Transferéncias de Hohmann para o caso 2 considerando 120 kg de carga 1til.
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Independentemente da manobra considerada, os menores valores de AV ocorrem
quando a injecao em Orbita foi realizada por uma trajetéria a qual o langador efe-
tuou um voo balistico de 330 s. Portanto, o consumo de combustivel na transfe-
réncia ¢ minimo para este mesmo instante de tempo, conforme ilustrado na Figura
6.28(a). Pela Figura 6.28(b) pode ser observado a influéncia que o tempo de voo ba-
listico exerce na duragao das duas manobras de transferéncia executadas. Portanto,
a mesma condicao de voo do foguete que minimiza o consumo de combustivel da

manobra penaliza o tempo de transferéncia.
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Figura 6.28 - Tempo necessario para realizar as manobras de transferéncia de Hohmann
versus tempo de voo balistico do langador.
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7 CONCLUSOES

Neste trabalho abordou-se o problema relacionado com a substituicao dos antigos
Satélites de Coleta de Dados. Como proposta de solucao foi averiguado a viabilidade
do uso do VLM-1 e do CLA. E importante enfatizar que até os dias atuais ainda
nao foram realizados testes experimentais com o VLM-1 e os poucos trabalhos en-
contrados na literatura nao fornecem todos os dados necessarios para reproducao
e, posteriormente, uma eventual comparacao de resultados. A posicao geografica do
CLA permite langamentos com azimutes entre 0° e 90° para varias inclinagoes or-
bitais sem comprometer a seguranca de areas habitadas devido ao alijamento dos
estagios propulsivos. Como consequéncia dos azimutes considerados todas as érbitas

sao progradas.

Um mapeamento inicial sobre os possiveis dominios das érbitas que possam ser
alcancadas pelo foguete brasileiro foi feito levando em consideragao trés condigoes
de altitude impostas para o fim da queima do segundo estagio. A partir disso, a maior
contribuicao deste trabalho consiste na oportunidade de realizar um controle passivo
dos elementos orbitais da orbita de inje¢ao em funcao da variacao do voo balistico do
veiculo langador. O J; é o harmonico que exerce maior influéncia na determinagao
destes elementos. Além disso, para lancamentos efetuados com § = 90°, o modelo
de direcionamento proposto possibilitou ao foguete atingir orbitas com inclinagoes

proximas a latitude do CLA.

Com o aumento do angulo de azimute o efeito da rotagao da Terra torna-se mais evi-
dente prolongando a duracao do voo balistico, elevando a altitude méaxima atingida

pelo foguete e, principalmente, aumentando a capacidade de satelizacao.

Através das simulagoes constatou-se que o VLM-1 nao possui a mesma capacidade
de satelizagdo que o foguete americano Pegasus uma vez que suas especificagoes e
configuragoes de voo sao distintas. O aumento da massa de carga tutil diminui a
aceleragao desenvolvida pelo VLM-1 ao longo da trajetoria e, consequentemente, a
sua velocidade no momento da injecao fazendo com que o semi-eixo maior da orbita

seja reduzido.

Na injecao em oOrbita o angulo de trajetéria e a velocidade de ascensao vertical
foram restringidos a valores muito préximos de zero. Isto possibilitou o langamento
de cargas uteis proximas ao perigeu da érbita. Por ser o ponto mais proximo de se
atingir da érbita a capacidade de transporte de carga do foguete é aumentada para

um tempo de voo total estabelecido.
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Como manobras de correcao de inclinacdo demandam alto gasto energético o foguete
foi condicionado a voar em um plano que oferecesse pequenos desvios em relagao ao

valor requisitado para este angulo.

Para lancamentos em dire¢do a érbita dos SCD o erro de inclinagao obtido ainda
pode ser reduzido realizando o refinamento do calculo do angulo de azimute de
lancamento ou inserindo um sistema de controle no ultimo estagio. Contudo, para
correcao de semi-eixo maior e excentricidade foi sugerido o uso de manobras com

um ou dois impulsos fornecidos no perigeu ou apogeu da orbita de injecao.

No estudo de transferéncia orbital realizado para a massa de 120 kg a manobra
que utilizou o apogeu mais afastado (6rbita final) foi ligeiramente mais vantajosa
consumindo 7,665 kg de propelente, isto ¢é, 6,38 % da massa total do satélite.
Porém, o tempo de transferéncia é maximo. Pela anélise feita considerando o caso
3 nota-se que é possivel inserir massas de 60 kg em 6rbitas de baixa excentricidade

com raio aproximado de 700 km de altitude.

7.1 Sugestoes de trabalhos futuros

Ao final do estudo algumas linhas de pesquisa relacionadas ao tema ficaram em

aberto, podendo ser feitas no futuro. A seguir, sao listadas algumas delas.

e Inclusao de mais trés graus de liberdade relacionados ao movimento rotaci-
onal do veiculo (TEWARI, 2007; KHALIL et al., 2009). Modelos mais robustos
para calculo da densidade, obtencao via software alternativos ou ensaios
praticos do perfil de variagdo do C'p com o niimero de Mach e realizacao de
medigoes experimentais para obtencao de intensidade e direcao do vento

sdo alternativas para refinamento do modelo aerodindmico.

e Uma analise de multicorpos para estudo do impacto da flexibilidade estru-
tural (torques e momentos) no controle necessério para perseguir a trajeté-
ria de referéncia do foguete (BANERJEE, 2016). Aqui pode-se sugerir novas
leis de controle para guiamento do veiculo evidenciando suas vantagens e

desvantagens em relagdo a outras alternativas encontradas na literatura.

e Implementacao de uma rotina de otimizacao para maximizacao da carga
util com o propédsito de atender os requisitos impostos por uma determi-

nada missao.
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e Adicionar as equagoes dinamicas do satélite levando em consideragao o
efeito do achatamento terrestre e do arrasto atmosférico. A inclusao deste
ultimo permite determinar o tempo disponivel para efetuar uma eventual
manobra de transferéncia antes que o satélite (perigeu inferior a 300 km)
reentre na atmosfera. Também pode-se implementar manobras onde o pro-
pulsor é de baixo empuxo agindo de forma significativa em um intervalo

de tempo.
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APENDICE A - INTEGRADOR NUMERICO

O Runge-Kutta 7(8) efetua treze avaliagdes da equagdo diferencial conforme

mostrado nas equagdes A.1 e A.2. O passo de integracao é representado por h.

fo= f(zo,%0) (A.1)
k=1

Jr= f($0 + hag,yo + h Z 6I:>\f)\)(k =1,2,3,.., 12) (AQ)

A=0

As solucoes do integrador sdo expressas como sendo:

k=10

U=wyo+h Y cfr+Oh®) (A.3)
k=0
k=12

J=vyo+h > efe+ O (A.4)
k=0

A Figura A.1 apresenta os coeficientes de cada avaliacao.

Figura A.1 - Coeficientes do integrador Runge-Kutta 7(8).
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Fonte: Fehlberg (1968).
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Ao substituir os coeficientes nas equagoes A.1 e A.2, temos que

Jo f( o,yo)

h=Ff x0+227h,y0+h[227f0]>

fo=1T1 $o+;h,yo+h_316fo+112f1D
1

9€o+6hyo+h lfo—i‘lfz])
Zo +5h,y0+h[ Jo— f 25f]>

(
(
=4
( 12 16
(
(
(
(

fs =T {®o+ ;h,yo +h _%fo + Zf?’ + 5f4]>
fe=1 $0+Zh Z/o+h: 12058fo+1(2)2f3—g?f4+152ff5]>
Jr=1[ %o+ éh Yo+ h _?i)lofo + 26215f4 - §f5 + gl(i]fab
fs =T {20+ ;h,yo +h :2f0 - E)63,7% + 74054f4 - 187f5 + ngta + 3f7D 49
fo = f(xo + ;h Yo +h[ 961f1 + i:;ff; - ?ggﬁ; + i.)ljf5 - égf(s
" 167 T fBD
flo—f(SUO‘i‘h y0+hL2§§gf iﬁf:’)ﬂLﬁggﬁ—?;fs%—ﬁfﬁ
+ @f? + @fs + 41f9D
f11—f($0+0h yo+h[235f zflf5_2§))5f6_flf7+zflf8+flf9]>
f12=f($0+1h,yo+h[—z(7)gfo—iﬁf3+ﬁ2§f4—28z9f5+i3§fﬁ
+ Z;ﬁ + f);lfs + ﬁfg + f11D
Por fim, as equacoes de calculo aproximado das soluc¢oes sao:
_ 41
y=vyo+h %fo f5+ f?"’@fS"’@fQ‘{’ 840f ] (A.6)
1 41
J=1yo+ ﬁfs) 75f6 *f?‘i‘@fs @fb 40f11+840f12] (A.7)

Realizou-se um estudo preliminar para escolha do integrador numérico a ser utili-
zado nas simulagoes de trajetoria do foguete. Dentre os implementados pode-se ci-
tar o RK4, RK5(4)7TM, RK6(7) e RK7(8) (FEHLBERG, 1968; DORMAND; PRINCE,
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1980). Este ultimo integrador é amplamente empregado no célculo de trajetérias
de reentrada (NASA, 1972; DOORN, 2010; VALLADO; FINKLEMAN, 2014). Optou-se
por manter o passo de integracao fixo (1073) a fim de facilitar a implementagao. A
solugao de 7* ordem do RK7(8) apresentou os menores erros absoluto e relativo em

comparac¢ao aos demais integradores.
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APENDICE B - POTENCIAL GRAVITACIONAL TERRESTRE

Os Polinémios de Legendre até a ordem n = 6 é fornecido pela equacao recursiva
B.1 (KUGA et al., 2011).

0 [/ 2 0]
P, (TZ) _ 1 d i 7 _1
T 2001d(7”z> 72
. L i
P (TZ) 1 d! @ . ! Tz
Yy —211!d(7”z>1 72 o
. L i
P (TZ> _ d? T% 1 i ::§f%;:lf,::}, 35%__
*\r 222!d(7”z>2 2 272 2| r2
. L i
P(TZ): 1 a3 7’%_1 5 :—3r2rz+57“%:1 5@_ ry
S\ r 233!d(7”z>3 72 23 2\ 73 r
. L i
. (rz> 1 rp )| 3t =30ty +35r)
\r 244!d(7”z>4 72 8
. L i

P (Tz> B 1 d° @ _q b B 157r%r, — 707‘27‘% +63T% _
) (7*2)5 r2 h 8r®
1 rd r3 ry
== (632 —70-2 +15-2
8 < rd r3 + r )

(rz> 1 2 \°| =50+ 1054 — 31572 + 23178
P6 - >6 - 1 -

1676
,

1 r6 ri r2
=—(231-2 —315-2 +105-2 — 5
16 ( r6 rd + r2 >

(B.2)

Ao substituir estes resultados na equacao 4.29 da segao 4.5, temos que:
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o pheRE LT 1 uJsBa | _rl  _ry
V(Tz,'f’)——*‘i‘ B 35—7“73 + 9 5F— 7”75
HJ4RT 357"2 307“2 E
] 5
T 5 , (B.3)
+ 3 637“11 705 + 157«7]
pIoRS [ 5 i Tz _ 5
+ 16 231r13 315 + 105 7

O préximo passo consiste em fatorar a equagao (B.3) separando os termos constantes

dos que dependem de rz e 7 = /1% + 1} + 1%,

1
Vv =—
(TZ7 /r) (Tg( _|_ r% + T%)l/?
i ,LLJQR% 3 T‘% _ 1
2 (r% +r& +1r2)52  (r¥ +rd +1r%)3/2
4 MJ3R% 5 T‘% _3 A
2 (r% +r& +1r%)7/?2 (r¥ +ri +1r2)5/2
pdy R i ry % 1
35 — 30 3
+ 8 (r% +rd +1r2)9/2 (TX+TY+T)7/2+ (r% +rd +1r2)5/2
Al % 3 Ty
63 — 70 15
TR A T (= A A A LR (A A A
J.RS [ 6 4
T YT AN |, B -~
16 (r + 1§ +73)13/2 (r% + 75 +ry)t/2
2 2
105 Z —5 Z
MG R R R e +r>7/2]
(B.4)
O gradiente do potencial gravitacional é dado como sendo
OV (rz,r)s  OV(rz,r)a  OV(rz,r)s
=-—VV(ry,r) = k B.5
(TZ ) 87’X v aTy 7t 87*2 ( )
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Dessa forma, as seis derivadas parciais em relacao a coordenada rx sao

0

a’l”X
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R B

0 2 1 211
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O mesmo é feito para a coordenada ry

0
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e, por fim, para a coordenada rz

0
87"2

1 . Ty
G N I

) 2 1 211
Byt | =3r |35 | =
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Enfim, ao substituir a equacao B.6 na equacao B.4, tém-se a expressao para deter-

minar a gravidade no eixo X do sistema de coordenadas EC'EF.

rx JQ RT 2 7’%
o=y 1435 (5F) Q‘5ﬂ
+5J3<RT)3 3_7'2)"2
2 r r2 ) r
J4 RT 4 T’% 3 7”4Z
3t (BT [ glz 4 2 1972 B.
358 (7‘) ( 6T2+7+9T4 (B.9)
5 4 2
PV (RT> 53372 1 30'2) 2
8 \r rd r2 ) r
J R 6 2 6 4
_ 3528 (T) 9772 _ 1 4300372 — 99’2
1 r r2 76 rd
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J& para o eixo Y basta substituir a B.7 na equacao B.4

N Ty J2 RT 2 7“%
o =g [1+35 () (1‘57«2
J R 3 2
4525 (T> 3_7'2)"2
2 r r2 | r
J4 RT 4 ’f’% 3 7‘4Z
_35 A (2T (2 42 40 B.10
8 ( T ) r2 + 7 + r4 ( )
J R 5 4 2
+ 212 (T) (—5 — 332 4 30T§> 'z
T T T T
6 2 6 4
g5l (RT) 9772 _ 1 4300372 — 992
1 r r2 r6 rd

Por fim, para o eixo Z, substitui-se a B.8 na equacao B.4

Jy [ Rp\?
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Jy (RpN\* (15 ry 2\ 17
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APENDICE C - RESULTADOS ADICIONAIS

Alguns resultados adicionais referentes a segdo 6.1 estao organizados abaixo. A Fi-
gura C.1 ilustra um breve esquema sobre a influéncia do aumento da velocidade de
injecdo no semi-eixo maior e excentricidade da érbita de injecdo. A variagao destes
dois elementos orbitais em funcao da duracao da fase de voo balistica é mostrada
nas Figuras C.2 e C.4 e, também, para a condi¢do em que o versor propulsivo do
terceiro estagio T, < 1073, conforme mostrado nas Figuras C.3 e C.5. Esta ultima

condicao implica que o voo do foguete é praticamente horizontal.

Figura C.1 - Efeito do aumento da velocidade de injecdo no semi-eixo maior e na excen-
tricidade da o6rbita de injecao.
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Fonte: Producgao do autor.

Na Figura C.6 a variacao do argumento do perigeu evidencia quais cargas titeis estao
sendo inseridas préximas ao perigeu ou apogeu da érbita de inje¢do. Ao comparar
a Figura C.7(a) com C.8(a), e a Figura C.7(b) com C.8(b), verifica-se que para
langamentos feitos ao norte e nordeste do CLA a soma (valores absolutos) entre a
longitude do nodo ascendente e a longitude geografica é préoxima a 360°. Quando
Br = 90° estas duas longitudes sao semelhantes, conforme observado na Figura
C.7(c) e inferido na Figura C.8(c). Para esta dire¢do de lancamento Mota (2015)

apresenta um perfil de trajetéria semelhante considerando o VLS.
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Figura C.2 - Semi-eixo maior versus tempo de voo balistico para o caso 1.
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Figura C.3 - Semi-eixo maior versus tempo de voo balistico para o caso I e versor propul-
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Figura C.4 - Excentricidade versus tempo de voo balistico para o caso 1.
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Figura C.5 - Excentricidade versus tempo de voo balistico para o caso 1 e versor propulsivo
do terceiro estagio T, < 1073.
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Figura C.6 - Argumento do perigeu versus tempo de voo balistico para o caso 1.
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Figura C.7 - Longitude do nodo ascendente versus tempo de voo balistico para o caso 1.
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Figura C.8 - Longitude aproximada do ponto em que a trajetéria do foguete cruza o plano
do equatorial para o caso 1.
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Os resultados adicionais referentes a secao 6.2 estdao organizados abaixo. As Figuras
C.9 e C.11 mostram a variacao do semi-eixo maior e excentricidade da drbita de
injecao considerando os casos 2 e 3. Em conformidade com o raciocinio apresentado
na Figura C.1 nota-se, pelas Figuras C.10 e C.12, que o aumento da carga ttil reduz
a velocidade no momento da separacao e, consequentemente, o semi-eixo maior e a

excentricidade quando o versor do terceiro estdgio T, < 1073,

Figura C.9 - Semi-eixo maior versus tempo de voo balistico para Sg = 63, 5°.
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Figura C.10 - Semi-eixo maior versus tempo de voo balistico para Sg = 63,5° e versor
propulsivo do terceiro estagio T, < 1073.
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Figura C.11 - Excentricidade versus tempo de voo balistico para Sg = 63, 5°.
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Figura C.12 - Excentricidade versus tempo de voo balistico para g = 63,5° e versor
propulsivo do terceiro estdgio T, < 1073.
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Na Figura C.13(a) nota-se que cargas tteis entre 10 e 50 kg sao inseridas somente no
perigeu da érbita. Este mesmo ponto é atingido ao considerar massas compreendidas
entre 50 e 110 kg, porém, acima de um valor especifico de duracao do voo balistico.
Contudo, acima de 120 kg, a injecao é realizada unicamente no apogeu. O mesmo
ocorre para o caso 3 quando as cargas sao superiores a 60 kg, conforme ilustrado na
Figura C.13(b).
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Figura C.13 - Argumento do perigeu versus tempo de voo balistico para Sg = 63, 5°.
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Os alcances obtidos pelas trajetorias do caso 2 sdo superiores aos determinados pelo
caso 3, uma vez que, neste tltimo caso, o angulo de trajetoria varia muito pouco nos
dois primeiros estagios do foguete. Em outras palavras, no caso 8 o voo é mantido
mais proximo da vertical possibilitando atingir érbitas mais elevadas. Devido a isso,
maiores sao os tempos de duracao do voo balistico. Este acréscimo de tempo de voo
livre associado ao movimento de rotagdo da Terra ocasiona a pequena diferenca na

longitude do nodo ascendente para os casos 2 e 3, conforme apresentado nas Figuras

C.14(a) e C.14(b).

131



Figura C.14 - Longitude do nodo ascendente versus tempo de voo balistico para fg =

63, 5°
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A Figura C.15 ilustra uma aproximacao para a longitude geogréafica na qual a tra-
jetéria do foguete, condicionada a voar segundo as restrigoes impostas pelos casos

2 e 3, cruza o plano equatorial.
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Figura C.15 - Longitude aproximada do ponto em que a trajetoria do foguete cruza o plano
equatorial para os casos 2 e 3.
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Fonte: Rotina grafica adaptada de Miranda (2012).

As trajetorias do veiculo lancador, descarte do 2° estdgio e a érbita de injecao estao
ilustradas na Figura C.16. Foi considerado voo balistico com duracao de 330 s e
carga util de 120 kg. Os pontos de impacto dos descartes do primeiro e segundo
estdgios ocorrem sobre o Oceano Atlantico. Nas simulagoes também foi constatado
que o descarte do terceiro estagio possuia velocidade suficiente para permanecer em

orbita.
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Figura C.16 - Trajetoria do veiculo lancador e érbita de injecdo para carga util de 120 kg
(S} tbal =330 s.
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Fonte: Rotina grafica adaptada de (MATHWORKS® COMMUNITY PROFILE: WILL
CAMPBELL, 2010).

A Figura C.17 apresenta o ground track considerando apenas o primeiro periodo
orbital para as condigbes de simulagao citadas anteriormente. A latitude perma-
nece compreendida entre 25° N e 25° S devido ao plano de voo do foguete estar

condicionado a atingir inclinagoes préximas a 25°.
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Figura C.17 - Ground track para orbita com inclinacao de 25° para carga 1util de 120 kg e
tbal =330 s.
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ANEXO A - ELEMENTOS ORBITAIS

Dado a posicao e a velocidade do satélite no sistema de coordenadas inercial calcula-
se a velocidade radial, o vetor momento angular especifico e o vetor que define a linha

nodal da érbita de injecao através das equagoes A.1, A.2 e A.3, respectivamente.

Tr - Uy

rad — Al
VUrad , ( )
) = 77] X _‘] (AQ)
N =K xh* (A.3)

A partir disso os seis elementos orbitais sdo determinados de acordo com a metodo-
logia abordada por (CURTIS, 2010). A sequéncia de operagoes encontra-se disposta

a seguir.

o Passo 1: Semi-eixo maior

o Passo 2: Inclinagao orbital

*

i =cos ' (f;) (A.5)

o Passo 3: Longitude do nodo ascendente

o Passo 4: Vetor excentricidade
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e = — Vy — — T’[—<7’["U[
1% Ty
o Passo 5: Argumento do perigeu
N-¢é
-1 > 0
(59 azo
w =
N-¢é
360° — 1( > ,ez < 0.
cos Vo ey
o Passo 6: Anomalia verdadeira
cos™! (6 : 7‘1> s Urad = 0,
er
UV =
€1y
360° — cos‘l< I) , Urad < 0.
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