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“At exactly which point do you start to realize,

that life without knowledge is death in disguise?”
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RESUMO

Este trabalho tem como objetivo principal o estudo e modelagem do processo
completo de uma campanha de reentrada e fragmentacdo de um satélite
artificial, especialmente os da Plataforma Multimissdo, bem como estimar uma
provavel area de impacto dos fragmentos gerados neste processo na superficie
terrestre. Compreendendo-se a necessidade de uma estimativa da zona de
impacto dos detritos de um satélite na superficie terrestre, estuda-se a
campanha de reentrada na atmosfera terrestre através de manobras como a
transferéncia de Hohmann, bem como a interferéncia que o arrasto atmosférico
causa na trajetéria e sobre os componentes do satélite, causando
fragmentacdes do material que o compde. Finalmente, estima-se uma possivel
zona de impacto de tais detritos gerados. Todo este estudo e modelos de
simulagdo serdo, ao final, adaptados a um satélite desenvolvido a partir da
plataforma Multimissao.

Palavras-chave: Reentrada Atmosférica. Zona de Impacto. Detritos.
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A STUDY, MODELING AND SIMULATION OF A RE-ENTRY CAMP AIGN
AND FRAGMENTATION OF AN ARTIFICIAL SATELLITE APPLIE D TO A
MULTIMISSION PLATFORM

ABSTRACT

The objective of this work is to study and to model the entire process of a
campaign related to re-entry and fragmentation of an artificial satellite,
especially those applied to Multimission Platform, and to estimate a probable
impact area in Earth’s surface of the fragments generated on this process.
Understanding the need of estimate an impact zone of the debris from a
satellite on Earth's surface, it was studied the re-entry campaign into the
atmosphere through maneuvers such as the Hohmann’s transfer, as well the
interference that the atmospheric drag causes on the satellite’s trajectory and
leading its fragmentation. Finally, it was estimated a possible impact area of
such debris. This study and simulation models was also adapted to a satellite
from the Multimission platform.

Keywords: Atmospheric Reentry. Impact Zone. Debris.
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1 INTRODUCAO

O numero de satélites artificiais em Orbita terrestre tem aumentado de forma
significativa nos dltimos anos!. Estes satélites prestam servicos como auxilio
militar, telecomunicagdes, monitoramento remoto etc. que sdo de extrema
importancia para suprir as necessidades atuais da humanidade. Contudo, estes
equipamentos possuem limitacdes de vida util e, quando ndo se encontram
atualmente em estado operacional, tornam-se entdo detritos espaciais que
oferecem riscos tanto para outras missdes espaciais quanto para o homem em
terra, havendo assim uma grande preocupacédo com relacdo aos riscos de

impactos destes corpos espaciais na superficie da Terra.

Em 1978 a extinta Unido Soviética procedeu com a retirada de orbita de um
satélite desativado. Contudo a execugdo ndo ocorreu conforme o previsto e 0
objeto reentrou de forma descontrolada, vindo entdo a colidir em uma regiao do
noroeste do Canada. N&o houve feridos devido a colisdo, entretanto
fragmentos radioativos foram espalhados sobre uma ampla area desabitada.
Um ano apos este evento, os Estados Unidos enfrentaram problemas similares
quando a estacdo espacial de pesquisas “Skylab” foi desativada e sofreu o
processo de reentrada atmosférica. Apesar de este evento ter sido controlado e
calculado previamente, devido a um pequeno erro no calculo detritos da
espaconave colidiram no solo no lado ocidental da Austrélia. O evento mais
recente foi a perda inesperada do controle da “Progress M-27M” devido a
alguns segundos de perda de comunicacdo com a estacdo de solo. Utilizada
como cargueiro, levando suprimentos a Estacdo Espacial Internacional, teve a
trajetdria de reentrada e fragmentagdo constantemente monitorada e,
felizmente os fragmentos do veiculo atingiram somente o oceano Pacifico, ndo

causando nenhum dano consideravel.

1 UCS Satellite Database. UCS Satellite Database. Union of Concerned Scientists.



1.1. Motivacao

Ainda que a probabilidade de que um evento de reentrada de um satélite venha
a causar um acidente com prejuizos ou fatalidades seja pequena, a escassez
de projetos completos de estudo da reentrada e fragmentacdo, bem como a
predicdo de uma provavel area de impacto dos fragmentos em solo, motiva o
desenvolvimento este trabalho, bem como uma plataforma de simulacédo e

predicdo de tais eventos.
1.2. Objetivo

Este trabalho tem como objetivo a analise, modelagem e a simula¢do de uma
campanha de reentrada e fragmentacdo por acdo aerotermodinadmica de um
satélite artificial da Plataforma Multimissdo. Para tanto, em termos especificos,

pretende-se:

1. Estudar e revisar os modelos de transferéncia orbital, da dinamica do
satélite na reentrada bem como os modelos de fragmentacao
aerotermodinamica propostos por Oliveira (2009)?, estendendo-os
para um modelo em seis graus de liberdade;

2. Desenvolver e implementar os algoritmos que descrevem os modelos
estudados no ambiente MATLAB®/SimuLink®;

3. Simular e validar os resultados obtidos comparando-os com
resultados de referéncia presentes na literatura;

4. Adaptar os modelos e algoritmos desenvolvidos a um satélite
compativel com a Plataforma Multimiss&o;

5. Utilizar o modelo de reentrada do satélite da Plataforma Multimissao

desenvolvido para simular possiveis eventos futuros relacionados.

2 OLIVEIRA, S. B. Fragmentacao por acao aerotermodinamica e predicao da area de impacto
de um veiculo espacial com inje¢édo controlada da re-entrada. Tese (Doutorado em Mecéanica
Espacial e Controle) - INPE, S&o José dos Campos, 2009.



1.3. Contribuig&o principal

A contribuicéo principal deste trabalho é fornecer uma plataforma que calcule e
simule toda a campanha de reentrada de um satélite artificial, em especial aos
aplicados a Plataforma Multimissdo, por meio de uma modelagem matematica
em conjunto com um ambiente de visualizagdo para tais eventos. Dar-se-a foco
especial a fase de fragmentacdo do satélite quando este sofre o arrasto
imposto pela atmosfera terrestre e também ao calculo estimado de uma

provavel zona de impacto dos possiveis fragmentos.
1.4. Conceitos basicos

Apresentam-se brevemente alguns dos principais conceitos necessarios ao

desenvolvimento deste trabalho.
1.4.1. Plataforma Multimissao

A Plataforma Multimissdo, ou PMM, consiste de uma arquitetura de satélites
com o propésito de reunir em uma Unica plataforma modular todos os
equipamentos que desempenham as fun¢des basicas para o funcionamento
deste, independentemente do tipo de Orbita e objetivo da missdo. Podendo
entdo servir como base para varias missées, tanto de cunho cientifico, quanto

de comunicacéo e de observacao terrestre.

Figura 1.1 - Concepcéo artistica de um satélite PMM.

Plataforma Multimissdo com painéis solares abertos e espaco destinado a carga Util.

Fonte: INPE (2010).



1.4.2. Fragmentacgdo atmosférica

A partir da transferéncia do satélite para uma Oorbita de baixissima altitude,
passa a ser de grande relevancia o efeito do arrasto atmosférico entre as
forcas atuantes na trajetoria deste. Devido a esta for¢a, o satélite passa a
perder energia e, consequentemente velocidade, diminuindo com mais
intensidade a altitude. Tal forca também causa um aquecimento na estrutura
que compde o satélite, o que poderd, atingidas certas condi¢des, fragmentar o

satélite.
1.4.3. Ambiente de simulacéo

O MATLAB® é um ambiente de simulagéo interativo de alto nivel, utilizado tanto
no universo académico quanto no industrial, por engenheiros e cientistas ao
redor de todo o globo. Possui ferramentas que permitem rapida visualizacdo de
resultados, que auxiliam no processamento de dados, sistemas de controle
etc.. Uma das principais ferramentas é o SimuLink®, o qual permite a

construcdo e modelagem de sistemas e equacdes de modo rapido e intuitivo.

Devido a simplicidade de implementacdo e a versatilidade que o MATLAB®
apresenta, este ambiente foi escolhido para hospedar as implementacdes e
simulacdes desenvolvidas neste trabalho.

1.5. Organizacédo da dissertacéo

Neste primeiro capitulo apresenta-se uma breve introducédo do evento a ser
estudado: a campanha de reentrada, bem como a predi¢cdo da zona de impacto
de detritos do satélite. Também sdo apresentadas as motivacdes para a
realizacdo deste trabalho e os objetivos a serem alcancados. O segundo
capitulo introduz os conceitos fisicos e o formalismo matematico necessario
para o desenvolvimento da modelagem e simulag&o propostas neste trabalho.
O terceiro capitulo apresenta o desenvolvimento dos modelos de simulagéo

nos quais sao elaborados e executados os métodos e equacdes descritos no



segundo capitulo. O terceiro capitulo ainda apresenta as condi¢fes relevantes
aos metodos assumidos para a modelagem e simulacdo do estudo proposto,
bem como os resultados basicos e validacdo dos modelos propostos. Em
continuidade, o quarto capitulo apresentara simulacdes e os resultados obtidos
através dos modelos desenvolvidos no capitulo anterior, bem como a execugao
de simulacfes de eventos envolvendo os satélites da plataforma multimisséao,
dando entdo uma introducdo a predicdo do comportamento desta plataforma
em um evento de reentrada atmosférica. Por fim, o ultimo capitulo concluiu o
trabalho, apresentando também ideias futuras para trabalhos que deem

continuidade a este.






2 MODELAGEM

Este capitulo tem como objetivo apresentar a abordagem de alguns resultados
conhecidos da literatura, entre os quais, as equacdes da mecanica celeste, as
quais nos levardo as equacglGes de propagacdo de Orbita. Revisaremos a
transferéncia de Hohmann, além das equacdes da cinematica e da dinamica de
um corpo rigido, conduzindo as equacdes do movimento linearizado
envolvendo angulos de Euler como variaveis de estado. Finalmente uma
abordagem sobre a fase de fragmentacdo e dispersdo dos fragmentos na

atmosfera terrestre.

Estes temas sdo abordados na literatura e principalmente consultados nos
trabalhos de Oliveira (2009)3, Carrara (1990)%, Kuga (1995)°, Curtis (2013)8,
Wertz (1978)’ e outros.

2.1. Mecanica celeste

Deve-se, em primeirissimo momento, conhecer os principios da Mecanica
Celeste, uma vez que o satélite estara posicionado em Orbita terrestre,

seguindo as leis que regem tais movimentos.

A lei universal da gravitagdo de Isaac Newton, enunciada em 1687, dita que
duas particulas de massas m; e m, atraem-se mutuamente com forca
proporcional ao produto destas massas e inversamente proporcional ao

guadrado da distancia entre elas, 7:

8 OLIVERIA, S. B. Fragmentacdo por acdo aerotermodinamica e predicdo da area de impacto
de um veiculo espacial com injecdo controlada da re-entrada. Tese (Doutorado em Mecéanica
Espacial e Controle) - INPE, S&o José dos Campos, 2009.

4 CARRARA, V., Implementacées de modelos atmosféricos para uso em propagadores de
Orbita e atitude. S.J. dos Campos, SP: INPE 1990.

5 KUGA, H. K,; Rao, K. R. Introducdo a mecanica orbital. S. J. dos Campos, SP: INPE, 1995.
Apostila de Curso.

6 CURTIS, Orbital Mechanics for Engineering Students, Elsevier, 3rd Edition. 2005.

7 WERTZ, J. R., Spacecraft Attitude Determination and Control Astrophysics and Space
Science Library, Kluwer, 1978.



r (2.1)

onde G = 6,67428 - 10~ 1'm3kg~1s~2 é a constante Universal da Gravitacao.

Entretanto, antes mesmo de Newton ter enunciado tal lei, Kepler ja havia
estudado e desenvolvido as trés leis que regem o movimento celeste, sendo
elas, adaptado de Kuga (1995)2:

12 Lei, conhecida como Lei das Orbitas Elipticas:

Cada planeta se move em uma Orbita eliptica em torno do Sol, com o

Sol ocupando um dos dois focos da elipse.

Esta lei pode ser reduzida a partir da equacéo (2.1) na seguinte equacgao:

a(l—e?)

(2.2)
1+ ecosf

r(0) =
onde a é o semi-eixo maior da Orbita, e a excentricidade da elipse, 8 0 angulo
entre o foco, na direcéo do periélio, e o vetor posicdo 7 € chamado de anomalia

verdadeira.

A 22 Lei, conhecida como Lei das Areas dita que:

Uma linha imaginaria que une qualquer planeta ao Sol varre areas

iguais da elipse em intervalos de tempo iguais.

Novamente, tal lei pode ser deduzida resultando na seguinte equacao:

d(rzé) B
dt

20 + 2r70 = 0 > 0 (continua)

8 KUGA, H. K,; Rao, K. R. Introdu¢éo a mecénica orbital. S. J. dos Campos, SP: INPE, 1995.
Apostila de Curso.
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Esta segunda Lei de Kepler determina entdo que os planetas orbitando o Sol,
ou mesmo o0s satélites orbitando a Terra, se movem com velocidades

diferentes, dependendo da distancia a que estdo do objeto orbitado.

Figura 2.1 - Geometria da Segunda Lei de Kepler.

A 22 Lei de Kepler diz que areas iguais sao varridas em intervalos de tempo iguais.

Fonte: Producéo do autor.

E por fim, a 32 Lei, conhecida como Lei Harménica, cuja equacgédo € dada a

sequir:

O quadrado de qualquer periodo orbital de um planeta (o seu periodo
sideral) é proporcional ao cubo do seu raio significativo (o

comprimento do semieixo maior) a partir do sol.

T? B 412

o (2.4)
r3 GM

onde T é periodo orbital e M é a massa do corpo orbitado.

Deste modo, constroem-se 0s principios basicos da Mecéanica Orbital, que se
constituem chave fundamental para o desenvolvimento da proposta deste

trabalho.



2.2. Elementos orbitais (Elementos Keplerianos)

Existem seis elementos orbitais classicos que sdo necessarios para descrever
uma Orbita no espaco e no tempo. Este conjunto de elementos descreve uma
elipse orbital em torno da Terra que, em seguida, é orientada nas trés
dimensdes, posicionando-se entdo um satélite ao longo desta elipse no tempo.

Estes elementos sdo descritos na tabela a seguir:

Tabela 2.1 - Elementos orbitais (Elementos Keplerianos).

Nome Simbolo Descrigéo
Semieixo maior a Define o tamanho da 6rbita.
Excentricidade e Define a forma da elipse.

O angulo entre o equador e o plano da
orbita.
Ascenséo reta do Angulo entre o equindcio vernal e o ponto
nodo ascendente onde a 6rbita cruza o plano equatorial.
Argumento do Angulo entre o nodo ascendente e 0
Perigeu perigeu.
Corresponde ao angulo entre o perigeu e
a posicao atual do satélite.

Inclinacéo 1

Anomalia média M

Fonte: Adaptado a partir de Wertz (1978).

Dois outros elementos importantes sdo o periodo orbital T, e o momento da
passagem pelo periapside, . O periapside é o ponto de maior aproximacao

guando em 6rbita ao redor da Terra.

A partir de tais elementos, podem-se construir dois vetores de estados,
correspondentes a posicao inicial do satélite, bem como a velocidade inicial
deste. Estes vetores alimentaram as condi¢des iniciais das equacdes de

movimento celeste, descritas a seguir.
2.3. Sistemas de coordenadas

Neste trabalho utilizam-se os sistemas de coordenadas XYZ geocéntrico, onde
X aponta para o ponto de Equindcio Vernal, Z aponta para o polo médio de

rotacao terrestre e Y consequentemente complementa o triedo dextrogiro.
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Figura 2.2 - Sistemas de Coordenadas Geocéntrico.

7
Plano do XYZ- Inercial
Equador

IR

X
Sistema de coordenadas inercial geocéntrico XYZ.

Fonte: Adaptada de Oliveira (2009, p. 44).

Utiliza-se também o sistema movel xyz que acompanha o0 movimento
rotacional terrestre, sendo que x esta contido no plano do Equador apontado e
acompanhando o meridiano de Greenwich, z coincide com o eixo de rotacao da

Terra e novamente y completa o triedo dextrogiro.

Figura 2.3 - Sistemas de Coordenadas Geocéntrico.

Eixo Polar Fl
Geogrifico

Plano
Equatorial
Geogrifico

Ascendente

Relacdo entre o sistema de coordenadas inercial geocéntrico e o sistema de

coordenadas orbital geocéntrica.

Fonte: Adaptada de Prudéncio (2000, p. 138).
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2.4. Determinacgdo da orbita do satélite

Para determinar-se a posicao do satélite em uma Orbita, devem-se conhecer os
elementos que descrevem tal érbita e o tempo decorrido t — t,, ou de modo
equivalente, quanto é necessario para ir de um ponto a outro nesta dada orbita.
Como descrito, Kepler introduziu a quantidade M chamada de Anomalia Média,
a qual corresponde a uma fracdo do periodo transcorrido desde a passagem
pelo perigeu. Esta variavel entdo pode ser quantificada conforme a equacéo a

seqguir:
M — MO = Tl(t - to) (2.5)

onde o M, corresponde a Anomalia Média em um dado tempo t,, € n € a
meédia da velocidade angular determinado a partir do semieixo maior a da

elipse desenvolvida na trajetoria da oOrbita, conforme a equacéo a seguir:

GM

- (2.6)

n=

onde GM é o produto da constante gravitacional pela massa do corpo orbitado,
também dado de modo direto pela constante u. Pode definir-se a Anomalia

Média através da equacao transcendental a seguir:
M = u — e sin(u) (2.7)
onde u é a Anomalia Excéntrica da orbita.

Assim, valendo-se dos angulos de Euler ], () e w, pode-se compor trés matrizes

de rotacéo (Goldstein, 1973) que auxiliam na mudanca de coordenadas:
cos(}) —sin(Q2) O

Rz(—=Q) = |sin(Q) cos() 0 (2.8)
0 0 1

12



1 0 0
Rx(=1I) = [0 cos(I) —sin(I)] (2.9)
0 sin(I) cos(I)
cos(w) -sin(w) 0
Rz(—w) = |sin(w) cos(w) 0] (2.10)
0 0 1

Assim, a matriz de rotacdo R(Q, [, w) que transcreve o sistema a partir do plano
da Orbita para o Cartesiano XYZ pode ser descrita simplesmente como uma

sucessao das trés rotacOes descritas nas equacodes 2.8, 2.9 e 2.10:
R L w) =Rz(—Q) Ry(=1) Rz(—w) (2.11)

Logo, usando-se as relacfes entre os planos e as rotacdes necessarias, pode-

Seé escrever:

X a (cos(u) — e)
Y=R(QLw)|g/1 = e2 sin(w) (2.12)
Z 0

Obtendo-se assim a relacdo necessaria para alimentar as condic¢des iniciais de
posicdo no sistema de coordenadas cartesiano usadas nas equacles de
movimento. Porém € necessario obter-se também as condi¢des inicias de
velocidade em que se encontra o satélite, assim, derivando-se em ambos 0s
lados da igualdade da Equacao 2.12, lembrando que tanto a, e, quanto os
angulos de Euler permanecem constantes neste processo e, somente a ha a

variacdo de u:

a (—sin(u) — e)

X
Y| =ROQLw) |t |g/1 = e2 cos(w) (2.13)
Z 0

Observa-se também que a derivada de u pode ser facilmente encontrada

derivando-se a equacao de Kepler (Equacéo 2.7):

13
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M=n=u(1—ecos(u))=ua - uzn; (2.14)
A partir do posicionamento direto do satélite, sabendo-se o estado inicial deste,
tanto a posicdo quanto velocidade, podem-se proceder com uma integracao
numerica, fazendo-se a propagacao desta Orbita no tempo e assim, saber a

posicao e velocidade do satélite em qualquer tempo futuro.
2.5. Equagdes de movimento

Para a fase em que o satélite se encontra em Orbita da Terra e executa o
procedimento de reentrada, as equacdes de movimento sdo integradas
numericamente utilizando o método numérico de Runge-Kuta. Basicamente, a
forca resultante sobre o corpo em Orbita é o somatorio da forga gravitacional e
das forcas perturbatorias do movimento, no caso deste trabalho o foco sera
dado a forca de arrasto atmosférico. Assim, considerando inicialmente somente

a forca gravitacional sobre um satélite de massa m;:

my - m, 7(t)

F(t) =my F(t) = —GWE

+ w(t) (2.15)
onde w(t) é vetor de ruidos no sistema, aqui considerado sempre nulo para

simplificar os calculos.

Assim, eliminando-se m,, lembrando também que o produto GM € dado de

modo direto pela constante u, pode-se escrever:

U

0=~

7(t) (2.16)

Tendo em méos esta equacdo, € possivel, integrando o valor da aceleracao,
calcular a velocidade e posi¢cGes do corpo nos proximos instantes de tempo e,
tendo-se a posicdo, pode-se calcular a aceleracdo neste instante,

realimentando o sistema, da seguinte maneira:

14



?zf?-dte?zf?-dt (2.17)

Vo So

onde V, corresponde ao vetor de estados relativo a velocidade inicial do satélite

e S, corresponde a posicao inicial.

Pode-se considerar as perturbacdes e desvios no campo gravitacional terrestre
causados pelo achatamento da Terra inserindo o temo J, = 0,001082 de acordo
com o Sistema de Referéncia Geodédito 1980 (GSR-80) e expandindo os
termos nas componentes vetoriais, presentes na literatura (ZARCHAN, 2005)°
e (VALLADO E McCLAIN, 2007)1°:

. U [ 3 (R 2 z(t)? ]
X = _T(t)3 x(t) -1 + /5 E <m> (1 -5 |7"(t)|2>_ (2.18)
L. u [ 3[R\’ z(£)? ]
y = _T(t)3 y(t) _1 +]2§ (m) <1 -5 |T(t)|2>_ (2.19)
. U _1 3 (Re 2 3_¢c z(t)? ] 220
2=~ 13 (5) ( - |r(t)|2>_ 220

onde R, representa o Raio Médio da Terra e assim, tém-se as aceleracdes

devido a forca gravitacional nas componentes xyz.
2.6. Dinamica de um corpo rigido

Deve-se considerar que ao tratar um satélite deve-se utilizar um sistema que
descreva completamente o movimento deste corpo rigido em ao menos seis
graus de liberdade. Ao aplicar as equacdes de Euler para descrever a Segunda

Lei de Newton, compde-se um sistema que descreve entdo o0 movimento do

9 ZARCHAN, P.; Fundamentals of Kalman Filtering: A Practical Approach, 2nd Edition, AIAA,
2005.

10 VALLADO, D., McCLAIN, W., Fundamentals of astrodynamics and applications, 3rd ed.,
Microcosm press, Ca, 2007.
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corpo em funcao das forcas atuantes neste, bem como o momento de torgéo.
As equacles classicas para tal propésito sdo descritas a seguir a partir de
Carrara (2012)!, e simplesmente descrevem as velocidades lineares e
angulares representadas no entdo referencial inercial previamente fixado,

porém descritas nas coordenadas do corpo.
F=m-V+m-(QxV) (2.21)

—1-0+0xI-0 (2.22)

!

—

onde F é a forca resultante que atua no corpo,M é o momento de torcéo
resultante no corpo, m é a massa e I o tensor de inércia do corpo rigido, V é a

velocidade linear, Q a velocidade angular do corpo, e as respectivas primeiras

derivadas das velocidades.

A fim de simplificar o desenvolvimento do modelo estudado, constitui-se uma
melhor escolha representar-se matricialmente os elementos das equacdes de
movimento, notando-se também que a matriz do tensor de inércia €
simplificada, considerando-se apenas o0s elementos da diagonal principal
devido a geometria simétrica dos corpos adotada, que sera posteriormente

melhor explicada. Deste modo, tém-se as seguintes matrizes representativas:

F=[Fx F F]T (2.23)
M = [MX My Mz]T (224)
I; 0 0
I= [0 Iy 0] (2.25)
0 0 I,

11 CARRARA, V. Cinemaética e dinamica da atitude de satélites artificiais. Sdo José dos
Campos: INPE, 2012.
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V=[u v w|’
a=[p q 1"

Isolando os elementos de velocidades linear e angular, tém-se:

(LD

1 1 [E

X
VZ—F—(.QXV)Z— Fy

m mF
Z

Deste modo, tém-se;:

[Fx/m — (qw —1v)
= lFY/m — (ru- pw)J
FZ/m — (pv —qu)

u
%
w

Logo, integrando-se no tempo, tém-se finalmente:

u(t) = f (F xOf (@) - w®) —r(t) - v(t))) dt
0
v(t) = f (F v/ — @ - u) - p(@) w(t))) dt

w(t) = f (F 2O/ — @ v - q(0) - u(t))) dt

(2.26)

(2.27)

(2.28)

(2.29)

(2.30)

(2.31)

(2.32)

Procedendo-se do mesmo modo para o movimento angular do sélido, isolando-

se o0s termos relevantes e integrando os termos no tempo, tém-se:

1 t
PO = fo My (6) = q(©) - 7(0) - (I — Iy)) dt

1 t
a© = f My (6) — p(6) - 7() - (Iy — 1)) dt

17
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1 t
"0 = j (My(®) = p() - q(0) - (Iy — 1)) dt (235)

Com estas variaveis, que representam as velocidades do corpo rigido estudado
durante o movimento, tém-se o estado e orientagcdo no qual se encontra o

corpo em qualquer instante de tempo.
2.7. Arrasto atmosférico

Quando um satélite orbita a baixas oOrbitas, uma das forgas mais dominantes no
movimento deste é o arrasto causado pela atmosfera terrestre. O efeito do
arrasto atmosférico causa, além de mudancas na orientacdo em relacdo ao
referencial orbital, um efeito de natureza aerotermodindmica que causara
aumento na temperatura dos componentes do satélite, o que posteriormente
causara a ruptura e fragmentacdo do material que o compde. Para tanto, torna-
se necessario e imprescindivel conhecer as condicbes atmosféricas e as

variaveis que a descreve, tais como a densidade e a temperatura atmosféricas.

Um modelo rigoroso dos efeitos de perturbacdes atmosféricas requer
conhecimentos nos campos da quimica molecular, termodinamica,
aerodinamica, meteorologia, mecanica orbital etc. Deste modo, o estudo da
dindmica na presenca do arrasto atmosférico € de extrema dificuldade. No
entanto, a determinacdo da maneira mais precisa possivel das propriedades
atmosféricas é essencial para estudos de arrasto em satélite (DEGNAN e
PAVILS, 1994)%2,

A aceleracao sofrida pelo satélite devido ao arrasto atmosférico € dada por,
adaptando de Carrara (1990)%3:

12 DEGNAN, J., PAVILS, Laser Ranging to GPS Satellites with Centimeter Accuracy, E.C.
(1994), GPS World, p. 62-70, Setembro, 1994.

13 CARRARA, V., Implementa¢gbes de modelos atmosféricos para uso em propagadores de
orbita e atitude. S.J. dos Campos, SP: INPE 1990.

18



|§¢

Cp A
D pvz

m |

(2.36)

N
aarrasto -

N =

U

onde, p € a densidade atmosférica local, C, € o coeficiente de arrasto, A € a

area efetiva e v é a velocidade do satélite em relagédo a atmosfera terrestre.

O coeficiente de arrasto Cp € uma fungdo que depende de propriedades da
superficie do satélite, do angulo de incidéncia do fluxo de particulas, da
temperatura local, da velocidade das moléculas etc.. O coeficiente de arrasto
para uma superficie plana, como uma face de um cubo, é cerca de 1,5 e tal
coeficiente vale de 2,0 até 2,1 para esferas, considerando o objeto na camada

superior da atmosfera, conforme presente na literatura (AMARAL, 2007)4.

A atmosfera terrestre ndo estd em estado estacionario quanto ao referencial
inercial, mas gira juntamente com a Terra. Contudo, a velocidade de rotacdo
ndo é a mesma da Terra para altitudes mais elevadas, uma vez que a
atmosfera gira com um dado perfil;, a camada proxima a superficie tem a
mesma velocidade que a dada pela rotacdo da Terra, e as camadas acima
diminuem gradualmente de velocidade. Frequentemente, esta diferenca é
ignorada e a camada da atmosfera a uma altitude na qual transita um satélite &
assumida com a mesma velocidade que a camada na superficie da Terra.
Usando esta aproximacdo, a expressao para a velocidade relativa do satélite

em relacdo ao referencial inercial, ¥, é dada por:

_dx . —_
E-I_ lwr| -y
dr
= — @y X T = d_y+|5T|.x (2.37)
dt dt
dz
i dt _

4 AMARAL J., KUGA, H., SOUZA M., Real time multisatellite orbit determination for
constellation maintenance, Proceedings of COBEM. NAVSTAR GPS user equipment
introduction, US Government, chapter 7, 2007.
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onde # é o vetor posicdo do satélite e W, da velocidade angular da Terra.

Para estimar a densidade atmosférica pode-se fazer uso dos modelos descritos
na literatura, como o descrito pelo "Committee on Extension to the Standard
Atmosphere (COESA)"*® ou ainda o descrito pelo "International Organization for
Standardization (ISO 2533:1975)"16, bem como os modelos descritos pelos
padrées militares MIL-STD-210'" ou MIL-HDBK-310%8, que fornecem maior
precisdo, contudo envolvem métodos numéricos de enorme complexidade.
Assim, com intuito de simplificar, cumprindo o propdésito deste trabalho, utiliza-
se 0 modelo (COESA) uma vez que é de facil implementacdo computacional
(DE-OLIVE Ferreira, 1995)9, utilizando o polinémio:

p(Z)=po-(Ag+ A1 Z + AyZ% + -+ A, 2174 (2.38)

onde p, é a densidade atmosférica ao nivel do mar, valendo 1,2215 kg/m3 e Z
€ a altitude do corpo acima deste nivel. Tal polinbmio fornece a densidade de
maneira satisfatoria até uma altitude de 200 km. Os coeficientes do polindmio

sao dados a sequir:

Tabela 2.2 - Coeficientes para o modelo de densidade atmosférica.

Coeficiente Valor
Ay 0,1000000000 - 10?
Aq 0,3393495800 - 1071
A, —0,3433553057 - 1072
Az 0,597466428 - 1073

(continua)

15 U.S. Standard Atmosphere, 1976, U.S. Government Printing Office, Washington, D.C.

16 International Organization for Standardization, Standard Atmosphere, 1ISO 2533:1975, 1975.
17 Global Climatic Data for Developing Military Products (MIL-STD-210C), 9 January 1987,
Department of Defense, Washington, D.C.

18 Global Climatic Data for Developing Military Products (MIL-HDBK-310), 23 June 1997,
Department of Defense, Washington, D.C.

19 DE-OLIVE Ferreira, L. Nonlinear dynamics and stability of hypersonic reentry vehicles. Tese
(Doutorado em Engenharia Aeroespacial) - Universidade de Michigan, 1995.
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(continuacéo da Tabela 2.2)

Coeficiente Valor
Ay —0,3228358326 - 107*
As 0,1106617734 - 1075
Ag —0,2291755793 - 1077
A, 0,2902146443 - 107°
Ag —0,2230070938 - 10711
Ag 0,1010575266 - 10713
Aqo —0,2482089627 - 10716
A 0,2548769715 - 10~ 1°

Fonte: Adaptado a partir de de-Olivé Ferreira (1995).

A densidade atmosférica é entdo calculada e usada na Equacdo 2.36 para

calcular a aceleracao devido ao arrasto atmosfeérico.

Figura 2.4 - Densidade Atmosférica.
1.4 T T T
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Densidade do ar
[kg/m?]

04F
\
02F N
0 1 |_____ T i
0 2 4 6 8 10

Altitude
[m]

Grafico mostrando a densidade atmosférica em funcéo da altitude, segundo o modelo

atmosférico COESA.

Fonte: Producéo do autor.
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As componentes devido a este efeito sdo entdo inseridas nas Equacoes 2.18,
2.19 e 2.20, obtendo-se assim a aceleracao resultante sofrida pelo satélite

devido as principais forcas atuantes.
2.8. Modelo gravitacional terrestre

A gravidade terrestre atua diretamente no movimento do satélite, logo deve ser
considerada em profundidade. Ainda que em muitos casos se considere a
aceleracdo gravitacional constante, ndo se pode aqui fazé-lo, especialmente
durante a trajetéria de reentrada do satélite na atmosfera terrestre. Com a
finalidade aumentar a precisam neste estagio, abandona-se o Sistema de
Referéncia Geodédito 1980 (GSR-80) usado durante a fase orbital, e aplica-se
um modelo que a descreva a gravidade em funcéo principalmente da latitude e
da altitude com maior fidelidade. O modelo na literatura mais popular e utilizado
neste caso é o0 "1984 World Geodetic System (WGS84)" 2°,

2.9. Transferéncia orbital

Existe na literatura uma gama de manobras de transferéncias orbitais otimas,
cujos procedimentos principalmente destinam-se a transferir um veiculo de
uma Orbita inferior a uma superior. Dentre esta gama de manobras pode-se
citar manobras com um simples impulso, transferéncias bi impulsivas entre
oOrbitas elipticas, transferéncia de Hohmann que ocorre entre orbitas circulares,
transferéncia bi eliptica entre érbitas circulares, manobras tri-impulsivas entre
Orbitas circulares etc., conforme descrito na literatura (CURTIS, 2013)% e
(ROCCO, 1999)%.

20 NIMA TR8350.2: "Department of Defense World Geodetic System 1984, Its Definition and
Relationship with Local Geodetic Systems.

21 CURTIS, Orbital Mechanics for Engineering Students, Elsevier, 3rd Edition. 2005.

22 ROCCO, E.M., Prado, A.F.B.A., Souza, M.L.O. Bi-Impulsive Orbital Transfers Between Non-
Coplanar Orbits with Time Limit. Applied Mechanics in the Americas, Vol. 6, 1999, pp. 259-262.
Editores: Djenane Pamplona, Charles Steele, Hans |I. Weber, Paulo B. Gongalves, Iwona
Jasiuk, Luiz Bevilacqua. ISBN: 85-900726-1-4.
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Conforme dito, o foco deste trabalho consiste no estudo e simulagéo de toda
uma campanha de reentrada, em especial da fase de fragmentacéo do veiculo
e da predicdo da zona de impacto. Deste modo, torna-se importante simular o
comportamento desde a Orbita original, usando-se entdo de manobras de
transferéncia inversa para transferir o satélite de sua Orbita original a uma em
que haja o impacto com a superficie terrestre, para isso aplica-se um impulso
simples, modificando a velocidade do satélite no apogeu de sua orbita, o que
tem como consequéncia a reducao do perigeu deste. Assim, tendo como base
parte do estudo de Oliveira (2007)% e outros ja citados, percebe-se que para o
proposito deste trabalho, a manobra de melhor desempenho é a chama
“Transferéncia de Hohmann”, que consiste de uma manobra transferéncia entre
oOrbitas circulares coplanares, utilizando apenas dois impulsos. Esta manobra é
realizada considerando respectivamente o raio da Orbita inicial e o raio da

orbita final como sendo o perigeu e 0 apogeu da Orbita eliptica de transferéncia.

Figura 2.5 - Geometria da transferéncia inversa de Hohmann.

orbita
final

orbita

Diagrama que representa a transferéncia entre orbitas coplanares, de uma 6érbita de

maior raio a uma de menor.

Fonte: Adaptada de Oliveira (2009, p. 46).

23 OLIVEIRA, S. B., Estudos de Manobras Visando Maximizar o Decaimento Controlado de um
Satélite Artificial. (Exame de Qualificacdo de Doutorado em Mecanica Espacial e Controle) -
INPE, S&o José dos Campos, 2007.
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Para a manobra de Transferéncia de Hohmann, como dito, dois incrementos de
velocidade séo aplicados ao satélite. O primeiro impulso, aplicado na direcao
do movimento, conduz o satélite a entrar em uma Orbita de transferéncia
eliptica com perigeu r; e apogeu rr. Em seguida, o segundo impulso € aplicado,
quando o veiculo esta no apogeu da orbita eliptica. Assim, tal impulso transfere
0 veiculo da orbita eliptica para a Orbita final. O primeiro impulso tem a

magnitude dada por:

2 (rf/ Ti)
(rf/ ri) +1

A'Ul' =V -1 (2.39)

em que r; € o raio da Orbita inicial, r; € o raio da orbita final e v; € a velocidade
do satélite na érbita inicial. Assim que satélite atinge o apogeu da Orbita de
transferéncia, aplica-se o segundo e ultimo impulso, também na direcdo do
movimento. Esse impulso torna a Orbita novamente circular, com o raio final

desejado, e tem a magnitude descrita da seguinte maneira:

2 T,
Avp=v, [1— |[————— | |7/ 2.40
vr =, )+ 1 / /r, (2.40)

E importante observar que as equacgdes da Transferéncia de Hohmann s&o
utilizadas tanto para transferir um veiculo de uma érbita inferior para uma orbita
superior, bem como de uma Oorbita superior para uma Orbita inferior de forma
Otima, o qual é proposto nesse trabalho. Ainda deve-se observar que a
Transferéncia de Hohmann considera orbitas iniciais circulares, contudo as
oOrbitas estudadas adiantes ndo o serdo. Todavia como as excentricidades das
Orbitas dos satélites aqui estudados serdo baixas, quase circulares, tal fato
pode ser considerado irrelevante e no decorrer do trabalho ver-se-4 que esta

consideracao nao interfere no resultado final.
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2.10. Modelos de fragmentacao aerotermodinamica

Ao entrar em uma Orbita baixa, o satélite estara exposto a uma maior por¢céao do
arrasto gerado pelo fluxo atmosférico, acarretando assim maior atrito e,
consequentemente maior calor sera gerado na superficie do satélite. Ao passo
que a interacdo entre o satélite e a atmosfera terrestre aumenta, o calor gerado
atinge temperaturas elevadissimas, aproximando-se da temperatura do ponto
de fuséo do ferro. Considerando-se as altas temperaturas atingidas e o impacto
drastico destas sobre o material que compde o satélite, ha um esfacelamento
do material e, como consequéncia, a fragmentacdo do satélite e o
espalhamento dos fragmentos na superficie terrestre. O comportamento de um
metal ou liga metalica em fratura pode ter varias classificacdes, dependendo do
critério abordado. Sob o ponto de vista de energia absorvida durante o
processo de fratura, podemos ter a fratura fragil, associada com uma pequena

guantidade de energia absorvida e a fratura tenaz, onde é consumida uma

grande quantidade de energia antes de ocorrer a fratura.
2.10.1. Condicéo de fratura

O modelo adotado baseia-se em um estudo de solu¢cdes numéricas para o
processo geral de fragmentacdo sequencial e discreta de um sélido com as
geometrias de um paralelepipedo retangular, um cilindro circular reto e uma

esfera. Assim, conforme Oliveira (2009)%*:

As dimensdes sdo consideradas arbitrarias com &reas maxima,
minima e intermediaria para o paralelepipedo, maxima e minima para
o cilindro e méaxima para esfera exposta ao fluxo aerodindmico,
sujeito a condicdo de energia de fratura dada pela integral

aproximada da Mecénica Linear de Fratura. (Oliveira, 2009).

24 OLIVEIRA, S. B., Fragmentagédo por agdo aerotermodinamica e predicao da area de impacto
de um veiculo espacial com inje¢édo controlada da re-entrada. Tese (Doutorado em Mecanica
Espacial e Controle) - INPE, Sdo José dos Campos, 2009.
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Assim, sendo U o valor especifico da energia potencial elastica, dV € o
elemento de volume, W é o trabalho especifico de fratura e dS o elemento de

area, pode-se escrever:

f Udv <] wds (2.41)
14 S

Sabendo-se da condicdo de fratura, devem-se determinar as condi¢bes para
gue esta ocorra em cada um dos solidos geométricos a serem estudados e
utilizados no trabalho. Sabendo-se que U = ¢2/2E, onde o € a tensdo de
ruptura ou pressao exercida na superficie frontal do sélido dado pelo termo ¢ =
pv?/2 e sendo p a densidade atmosférica, v a velocidade do corpo e E é o
modulo de Young, sendo que este valor, para a maioria dos metais, varia entre
45 GPa, para o magneésio, até 400 GPa para o tungsténio. O trabalho
especifico da fratura por unidade de area é definido como W ~ K2/E e K. € 0

valor critico de tensdo na base da fratura.

Logo, desenvolve-se para os solidos estudados os valores das condicfes

lineares de fratura, observando inicialmente as areas maximas e minimas.

Figura 2.6 - Diagrama do paralelepipedo.

< >

Diagrama de um paralelepipedo area frontal minima ac identificando o sentido da

forca que atua no corpo e o comprimento da trinca inicial.

Fonte: Adaptada de Oliveira (2009, p. 122).
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Para o paralelepipedo com area méxima exposta ao fluxo atmosférico as
fragmentacdes se procedem sequencialmente da maneira mostrada a seguir,

até atingir-se a enésima fragmentacao:
» 12 fragmentacao: a, < ¢y < by;

= 22 fragmentacgdo: a; < ¢; < by;

» n2fragmentacao: a,_; < ¢p—1 < bp_q;

Observando-se entédo as fragmentacOes e a partir da Equacao 2.41, pode-se

deduzir que as fraturas se dardo quando atingida a seguinte condi¢ao:

f Udv = f wds
14 S
(2.42)

| tovrr22r2m1av = | (@/myas
%4 S

Uma vez que as funcdes presentes na integracdo sdo constantes e como as
equacbes de volume e da éarea exposta ao fluxo atmosférico para o

paralelepipedo séo V = abc e S = ac, tém-se para a enésima fragmentacéao:

p*v* ¢
8E (an—l ’ bn—l ’ Cn—l) = F (an—l ’ Cn—l) (2.43)

Assim, simplificando o elemento E em ambos os lados, para que haja a fratura

para a enésima fragmentacdo do paralelepipedo com area méaxima deve-se ter:

Cr = 8 K (2.44)
f P2 by_q ’

Desenvolvendo da mesma maneira para o cilindro, conforme descrito pela

figura a sequir.
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Figura 2.7 - Diagrama do cilindro.

Diagrama de um cilindro com (a) area frontal méaxima ao longo da medida lateral e (b)

area frontal minima circular.

Fonte: Adaptada de Oliveira (2009, p. 123).

Observam-se as fragmentacgfes que se procedem sequencialmente, até atingir-

se a enésima fragmentagéo:
= 12 fragmentacgéo: b, = b;

= 22fragmentacao: b, = b/2;

» n2fragmentacdo: b, = b/2"1;

Observando-se novamente as fragmentacoes e a Equagéo 2.41, deduz-se de

imediato que as fraturas se dardo quando atingida a condicao:

f Udv = f W ds
|4 S
(2.45)

| tovrr2rr2m1av = | (e/myas
%4 S

De forma semelhante ao paralelepipedo, os elementos constantes na integral

nao se alteram e o volume e a area exposta ao fluxo atmosférico sendo
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descritos por V = mab e S =ma? de imediato tém-se para a enésima

fragmentacao:
2v4- KZ
P —— (rab,) = =< (wa?) (2.46)

Assim, para que haja a fratura para a enésima fragmentacéo do cilindro com

area maxima deve-se ter:

B 2n+2 KCZ

= — 2.47
6= (2.47)

E finalmente para a esfera, conforme descrita pela figura a seguir:

Figura 2.8 - Diagrama da esfera.
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Diagrama de uma (a) esfera de raio a e (b) de uma semiesfera também de raio a.

Fonte: Adaptada de Oliveira (2009, p. 123).

Considerando-se somente a primeira e Unica possivel fragmentacao da esfera,
visto que a partir da fragmentacdo esta deixa de ser uma esfera e passa ser

uma semiesfera, tém-se:

f Udv =f W dSs (continua)
v s
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f [(pv?/2)?/2E] dV=j (KZ/E) dS (2.48)
\%4 S

Sendo o volume da esfera dado por V = 4/3 (mab?®) e a area exposta ao fluxo

atmosférico dada por e S = ma?, para esta Unica fragmentacéo tém-se:

2pt 4 K? 6K?2
p8E (5”“3) = (mah) - phvt =% (2.49)

Contudo, se for considerado a metade do volume e da area da secado média do
altimo fragmento, tém-se a condicao de fratura para o enésimo fragmento pode

ser dada por:
Cf e (2.50)

Assim pode-se definir 0 momento exato em que ocorre uma ruptura do solido
em questdo, podendo-se entdo estimar a trajetoria dos solidos resultantes da

ruptura.
2.10.2. Valor critico de tensao de ruptura

Em todas as equacfes anteriormente dispostas, K. é o valor critico de tenséo
na base da fratura, sendo definido na literatura (ANDERSON, 2004)%® da

seguinte maneira:
3F;_4b /%
l1,99

2a3c (1 + 2%) (1 - %) (2.51)

C C C Cr\*
- —T(1 - —T) {2,15 —3,932L+27 (—T) }l
a a a a

KC=

25 ANDERSON, T. L. Fracture Mechanics Fundamentals and Applications. 3.ed. Boca Raton,
FL, USA: CRC Press, 2004.
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onde a, b e ¢ sdo as medidas das arestas do paralelepipedo, para o cilindro
circular reto, a € o raio da base e b é a altura e finalmente para a esfera tém-se
apenas o raio a. A variavel Fr_; € a forca de arrasto aplicada ao fragmento
exposto ao efeito do arrasto atmosférico no momento anterior a fraturae Cr € 0

comprimento inicial da trinca, conforme pode ser observado na figura a seguir.

Figura 2.9 - Diagrama da trinca inicial.

Zona de fissura

———
Cr

Diagrama da trinca inicial Cy sofrida pelo solido durante o processo de fragmentagéo.

Fonte: Producéo do Autor.

Este trabalho tratara de maneira simplificada os processos de fragmentacéo e
ruptura aerotermodindmica, portanto ira se considerar que a ruptura ocorre na
area maxima exposta, os sélidos se dividem sempre de maneira simétrica e,
devido a enorme dificuldade do problema de modelar matematicamente a o
valor da trinca inicial, este sera considerado arbitrario, ocorrendo de maneira

sempre linear e retilinea.
2.10.3. Trajetoria de separacéo

O processo de separacao dos fragmentos ocorre em duas fases distintas,
sendo a primeira a que envolve a rotagéo dos fragmentos em torno da linha de
contato e, a segunda fase consiste do espalhamento dos dois fragmentos
independentes apos a ruptura total. A trajetoria dos fragmentos apés a ruptura
sera considerada, devido as simplificacbes previamente consideradas,

simétrica sobre a trajetéria do centro de massa comum entre eles. Deve-se
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notar que, considerando-se a ruptura sempre simétrica do sdlido, a trajetoria do
centro de massa comum neste caso sempre sera a trajetoria do soélido antes da

fragmentacao.

Na primeira fase da separacao as principais forgcas que atual no sistema séo a
forca de arrasto atmosférico Fy_; aplicada ao solido inicial, na dire¢édo contraria

ao movimento deste e a forca de reacao do fragmento vizinho Qf, normal ao

contato, perpendicular ao movimento do sélido. Tais forcas geram uma rotagao
dos fragmentos com velocidade angular explicita, ilustrada na figura a seguir.

. dof
o =L (2.52)

Figura 2.10 - Diagrama da separacao dos fragmentos do paralelepipedo.

Onda de choque
. frontal

Diagrama que evidencia os fatores responsaveis pela separacado dos fragmentos do

paralelepipedo apds a ruptura.

Fonte: Adaptada de Oliveira (2009, p. 45).

Deve-se notar que a velocidade angular de separacao inicia a partir de zero e
aumenta progressivamente até o momento em que ha a ruptura total. Este

momento pode ser predito pelo instante em que se atinge a condigdo Cy.
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O valor de aceleracdo angular da separacdo pode extraida através das
seguintes equacdes, para o paralelepipedo (IVANOV e RYZHANSKII, 2005)2®:

. 1
Iempr = EFf—lnCMf — Qgrycos ((pf + <P0f) (2.53)
MfﬁCMf = O (2.54)
. 1

onde My € a massa do solido, o deslocamento do centro de massa do
fragmento na direcao transversal é dado por Nemy ¢ € a aceleragéo na diregdo
longitudinal, 7 é a distancia entre o ponto de contato entre os fragmentos e o
centro de massa destes e ¢, 0 angulo entre o fragmento e o eixo longitudinal.

Através da analise geométrica da Figura 2.8 observa-se que:

Nemy = Tf sin (gof + goof) (2.56)

Uma vez que as distancias envolvidas nos processos de separacado sao,
obviamente, funcdes do tempo, pode-se usar da derivacdo destas de modo a

obter facilmente as velocidades necessarias nos calculos:
Nemy = Tp @rCOS (gof + (pof) (2.57)

fiem, =17 [gbfcos ((pf + goof) — @fsin (gof + (pof)] (2.58)

Sendo que os valores de 75 e Po, sdo de facil deducéo, descritos na tabela a

sequir.

26 IVANOV, A. G.; RYZHANSKII, V. A. Effect of the shape of a small object from outer space on
its fragmentation in a planetary atmosphere. Combustion, Explosion and Shock Waves, v.35,
n.3, 1999.
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Tabela 2.3 - Valores das rela¢des para os sélidos estudados.

Solido Relacdo 77 Relagdo Pos
i Dae— b
Paralelepipedo re =— |4a%_. + b? = tan~ !

pip f 4 f—1 -1 (»DOf Zaf—l
Cilindro re = 1 220-1 g2 4 p? = tan~! _b
F =500 f-1 7T Pf-1 Pop = 20+D ¢

avs5 41
Esfera e = T <P0f = tan (E)

Fonte: Adaptado a partir de Oliveira (2009), p. 67 e 68.

Similarmente tém-se as mesmas equagdes tanto para o cilindro quanto para a

esfera observados nas figuras a seguir.

Figura 2.11 - Diagrama da separacdo dos fragmentos do cilindro.

Onda de choque

Diagrama que evidencia os fatores responsaveis pela separacdo dos fragmentos do

cilindro apés a ruptura.

Fonte: Adaptada de Oliveira (2009, p. 133).
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Figura 2.12 - Diagrama da separacdo dos fragmentos da esfera.
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Diagrama que evidencia os fatores responsaveis pela separagdo dos fragmentos da

esfera apos a ruptura.

Fonte: Adaptada de Oliveira (2009, p. 134).

Desta forma pode-se entdo, a cada iteracdo do processo de fragmentacao,
saber-se 0 momento em que a fragmentacéo ocorrera e também a direcdo que
cada fragmento tomara apos o termino deste processo. Tais informacdes sdo
importantes para ter-se uma descricdo completa da trajetéria e da possivel

zona de impacto.
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3 SIMULACAO E VALIDACAO

Sendo o objetivo deste trabalho a construcdo de um modelo de simulacdes de
eventos de reentrada atmosférica e fragmentacdo de satélites e tendo os
conceitos e embasamento matematico necessario, 0 passo seguinte constitui a
implementacdo das equacdes e a constru¢cdo de modelos de simulacdo que
abranjam desde a Orbita inicial até a zona de impacto dos destrocos da
fragmentacdo do satélite. Para o tal, o modelo de simulacdo é dividido
basicamente em trés fases distintas: posicionamento inicial do satélite na érbita
em conjunto com o propagador de Orbitas; a um dado instante de tempo
escolhido executa-se a manobra de reentrada; finalmente a fase em que ocorre
a reentrada atmosférica com o satélite sofrendo as possiveis fragmentacdes. O

fluxograma a seguir ilustra os passos gerais da simulacéao.
Figura 3.1 - Fluxograma para a simulacéo.
Inicio

Elementos orbitais
transformados em vetores
de estado

Integracdo numérica Manobra de transferéncia
propagando a orbita inversa

Calcula os novos i Aplica efeito do arrasto

o i Ocorre ar =
fragmentos e a trajetoria e atmosférico e pressao

deste. aerodinamica no solido.

Aplica as novas
caracteristicas dos solidos

Colide com a
gerados, bem como a superficie?

forca e torque resultantes.

O fluxograma representa as etapas que concentram as execucfes dos modelos de

simulacao implementados.

Fonte: Producéo do Autor.
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3.1. Desenvolvimento inicial

A principio, deve-se desenvolver um propagador de Orbitas para saber o
posicionamento do satélite nos instantes de tempo posteriores. Assim,
utilizando-se inicialmente as Equacgbfes 2.16 e 2.17 e tendo as condi¢des
iniciais conforme exemplificado pelos elementos orbitais descritos na Tabela
3.1, posteriormente transformados em vetores de estado, desenvolve-se um
modelo simples que tem como retorno a posicdo do satélite em um dado

tempo.

Tabela 3.1 - Elementos orbitais iniciais do satélite “SCD-1".

Nome Simbolo Valor
Semieixo maior a 754, 4087 km
Excentricidade e 0,0042948

Inclinagdo I 24,969°
Ascensdo reta do o
nodo ascendente Q 138,302

Argumento do w 310,6194°
Perigeu
Anomalia média M 183,3797°

Fonte: Adaptado de <http://www.space-track.org>, pesquisa por NORAD-ID: 22490.
Acesso em 10 de outubro de 2015.

Por tratar-se de um ambiente de simulagcdo computacional, onde as equagdes
sao integradas numericamente no tempo, deve-se levar em conta tal fato,
escolhendo-se cuidadosamente tanto o método de integracédo, quanto o passo
utilizado (MEIROVITCH, 1970)?’. Para este trabalho, ficou constatado que o
método numérico padrao “Runge-Kuta” de quarta ordem constitui uma escolha
suficiente, assim a unidade de tempo do passo da integracéo foi considerada

como sendo um segundo.

2T MEIROVITCH, L. Analytical dynamics. New York: McGraw-Hill Book Company, Inc, 1970.
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Figura 3.1 - Representacdo da propagacao orbital do satélite “SCD-1".
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=
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Representacao grafica da trajetéria do satélite “SCD-1" obtida através da execucédo do
modelo de propagacdo de Orbita desenvolvido. Destaque para a trajetéria acima da

regido amazonica.

Fonte: Producéo do Autor.

O passo seguinte € adicionar no modelo de propagacédo de orbita os efeitos
descritos pelas Equacdes 2.18, 2.19 e 2.20. A adicao de tal efeito ndo causa,
em um periodo curto de tempo, uma variacdo significativa na trajetoria
observada anteriormente. Prossegue-se entdo substituindo no modelo o campo
gravitacional terrestre usado anteriormente pelo modelo WGS84, que adiciona
a variacao deste de acordo com a posicdo atual do satélite, calculando através
de uma série de Taylor a aceleragdo gravitacional em um dado instante e
substituindo, conforme a Equacdo 2.1, a expressdo u/R? pelo g calculado,

observando-se o efeito final de tal modificagéo.
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Figura 3.2 - Aceleracao da gravidade segundo o modelo padrdo e WGS84.
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' e [ WGS84
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100  -B0 -60 =40 =20 0 20 40 60 80 100

Latitude
[Graus]

Variagdo da aceleracéo gravitacional segundo o modelo padrdo e o modelo WGS84. A
linha verde representa o valor do modulo da aceleracdo da gravidade segundo o

modelo WGSB84 e a linha azul este valor segundo o modelo padréo.

Fonte: Producéo do Autor.

Para contemplar o modelo de calculo gravitacional WGS84 considerar-se dois
valores descritos por esse padrdo: 0 semieixo maior arerrq = 6378 137,0m e o
inverso do fator de achatamento (1/f)rerra = 298,257223, usado para calcular

a excentricidade elipsoidal da Terra do seguinte modo:

e =42f — f? (3.1)

Assim, chega-se no valor e = 0.081819. Esta descrita desta maneira a forma
elipsoidal da Terra, segundo o modelo WGS84, e a partir destes elementos e

da posicao atual do satélite, calcula-se o valor de g.
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3.2. Manobra de reentrada

Tendo em méo o modelo da primeira fase, 0 prOximo passo consiste em
acrescentar os calculos e parametros para que o satélite desenvolva a
manobra de reentrada atmosférica. Conforme descrito no capitulo anterior, a
transferéncia de Hohmann constitui uma manobra simples, em que impulsos
sao utilizados para alterar o modulo da velocidade do satélite, alterando assim

as caracteristicas da orbita deste.

Dado que a principal intencdo deste estudo se concentra em avaliar a
reentrada e fragmentagdo aerotermodinAmica de um satélite, a escolha da
transferéncia de Hohmann, sendo a 6rbita final o préprio raio da Terra, constitui
uma escolha natural, uma vez que a elipse de transferéncia ira reduzir a oOrbita,
ao mesmo tempo que reentra na atmosfera terrestre, usando apenas um
impulso. A massa propelida pelo satélite sera desconsiderada, uma vez que
novamente ndo é o foco deste estudo. Uma melhor compreensédo sobre o
assunto pode ser encontrada na literatura, em (BREAKWELL, 1963) % e em
(OLIVEIRA, 2007)%°.

A partir das caracteristicas da transferéncia de Hohmann e das Equagfes 2.39
e 2.40, considerando-se o raio inicial da transferéncia sendo a altitude a em
gue se encontra o satélite em sua O6rbita original, adicionando-se o raio da
Terra Ry e, o raio final da transferéncia como sendo o raio da Terra
simplesmente (forcando assim a colisdo com o solo terrestre), pode-se calcular
0S parametros necessarios para se obter a elipse da o6rbita de transferéncia de

Hohmann, prosseguindo-se da seguinte maneira:

28 BREAKWELL, J. V. Minimum impulse transfer. In: AIAA ASTRODYNAMICS CONFERENCE,
1963, New Haven, Conn. Proceedings... New Haven: AIAA, Aug., 19-21, 1963.

29 OLIVEIRA, S. B., Estudos de Manobras Visando Maximizar o Decaimento Controlado de um
Satélite Artificial. (Exame de Qualificacdo de Doutorado em Mecanica Espacial e Controle) -
INPE, S&o José dos Campos, 2007.
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Ri =a+ RT (32)

Logo, o semieixo maior da elipse para a manobra de reentrada € dada por:

R; + Ry a+ Ry + Ry a
aelipse=< 12 >_RT=< 2 >_RT_2 (3.4)

E a excentricidade desta elipse é calculada da seguinte maneira, considerando

novamente as Equagobes 3.1 e 3.2:

max(R;, Rf) — min(R;, R¢)
€elipse = ( b 7 b7 (3.5)

R; + R,

Como sabe-se que max(R;, Rf) = R; € min(R;, Rf) = Ry, tém-se:

R, —R a+ Ry —Rr a

f

Celipse = :< ):< - ) (3.6)
R; + Ry a+ Ry + Ry a+2-Ry

Dos outros elementos orbitais, a inclinacado da orbita sera sempre considerada

a mesma da Orbita original, mantendo a orbita final e original coplanares e
consequentemente a Orbita de transferéncia no mesmo plano, facilitando os

célculos envolvidos.

Com o intuito de visualizar a manobra de reentrada e validar o conceito
aplicado, foram geradas as figuras a seguir, considerando-se as mesmas
caracteristicas da 6rbita inicial descritas na Tabela 3.1 e expondo as Orbitas,
em especial a da manobra de reentrada. A partir desta drbita descrita e das
equacdes 2.39 e 2.40, tém-se imediatamente o médulo da velocidade inicial da
Orbita original como sendo v, = 7,4976 km/s, bem como o modulo da
velocidade inicial da orbita de transferéncia de Hohmann vy = 7,2768 km/s.
Logo, a variacdo entre a velocidade original e a velocidade necessaria para

alterar-se a orbita, induzindo a reentrada, é de Av = 0,2208 km/s.
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Figura 3.3 - Representacgéo da trajetéria da manobra de reentrada.

4000

5000

-6000 -5000 X [Km]

Representacdo, em verde, da trajetoria original do satélite e em vermelho da trajetoria

de transferéncia de Hohmann, em vermelho.

Fonte: Producéo do Autor.

3.3. Métodos e condi¢bes assumidas

Conforme ja dito, o principal intuito deste trabalho consiste no estudo e
modelagem da reentrada e fragmentacdo por acado aerotermodinamica de um
satélite. Para tanto, até o momento, foi considerada apenas uma massa
pontual, desprezivel em relacdo a massa da Terra, em uma trajetéria cujas
Unicas forcas atuantes eram devido a prépria gravidade terrestre. Contudo tais
simplifica¢gBes invalidariam um modelo no qual € proposto que a principal for¢a

atuante seja devido ao arrasto atmosférico e, assim sendo, torna-se necessario
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a modelagem levando-se em conta a dindmica de um corpo rigido e
naturalmente a adicdo da forca devido a este arrasto. Logo, algumas

consideracdes devem ser tomadas no prosseguimento deste trabalho.

O coeficiente de arrasto Cp sera considerado constante para os solidos a
serem analisados. Considerando-se as altas velocidades aos quais os solidos
estardo expostos, deve-se levar em conta o numero de Reynolds associado,
gue pode ser dado por:

vL
Re = p? (3.7)

sendo p a densidade do fluido, no caso o ar, v a velocidade maxima do objeto
em relacdo ao fluido, L € dimensdo linear caracteristica e finalmente u é
viscosidade dinamica do fluido. Deste modo, calculando com o auxilio de
valores médios que os soélidos estardo expostos, obtém-se um R, entre 10° e
108. A partir entdo desta referéncia, tém-se os valores de Cp para os sélidos
estudados, evidenciados na tabela a seguir, (HOERNER, 1965)3:

Tabela 3.2 - Valor do coeficiente de arrasto para os soélidos selecionados.

Sélido Cp

Esfera solida e lisa 0,10

Semiesfera oca no fluxo oposto 1,42
Semiesfera oca a favor do fluxo 0,38
Semicilindro oco no fluxo oposto 1,20
Semicilindro oco a favor do fluxo 2,30
Superficie plana, quadrada e a 90° do fluxo 1,47
Superficie plana, alongada e a 90° do fluxo 1,98

Fonte: Adaptado a partir de Hoerner (1965).

30 HOERNER, S. F. Fluid Dynamic Drag, Hoerner Fluid Dynamics, 1965.
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Dito anteriormente e reforcado aqui, a manobra de reentrada sera apenas
considerada um impulso simples, que transformara a orbita atual do satélite em
uma elipse na qual um dos extremos sera a superficie terrestre, facilitando os
calculos. Se trata de uma suposicdo vélida para o propdsito deste trabalho,
uma vez que as Orbitas tratadas estdo proximas o suficiente e sera
desconsiderada a massa propelida, bem como o combustivel necessario para

tal manobra, visto que este ndo é o proposito de estudo.

Em relacdo a fragmentacdo dos sélidos, deve-se considerar, para efeitos de
simplificagdo nos modelos, que os fragmentos gerados a cada fragmentacgé&o
serdo idénticos, contendo, cada um, metade da massa e do volume do sélido
fragmentado. Assim como que a cada fragmentacdo ocorrida, os soélidos
resultantes apresentardo superficie completamente plana e uniforme e que
qualquer fragmentagdo sempre ocorrerd por completo, ou seja, nunca havera
uma nova fragmentacdo até que os fragmentos resultantes desta primeira néo

tiverem se separados por completo.

Outros efeitos menores também serédo desconsiderados neste trabalho, como o
efeito Coriolis devido a rotacéo da Terra, variacbes atmosféricas e de correntes
de vento sazonais, bem como o material do qual € composto o satélite sera

uniforme e sem impurezas, ou seja, composto de um unico material.
3.4. Modelagem de um corpo rigido

Prosseguindo, deve-se estender a dinAmica até agora modelada para um corpo
rigido, obtendo-se assim a possibilidade de aplicar efeitos como o arrasto e
mudancas na trajetoria devido ao momento aplicado ao sélido. Assim, deve-se
aplicar uma forca e momento resultantes, devidos principalmente a gravidade e
arrasto atmosférico, nas Equacdes 2.21 e 2.22. A partir da velocidade linear e
angular resultantes, faz-se as transformacdes necessarias e a integracéo para
obter-se a posicédo do corpo rigido no espaco, bem como os angulos de Euler

que juntos, descrevem completamente o estado deste.
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3.4.1. Angulos de Euler

Por tratar-se de um modelo de seis graus de liberdade, deve-se de imediato
determinar a atitude do sélido, e para o tal lanca-se méo do recurso dos
angulos de Euler ¢, 8 e . Tais angulos podem ser determinados diretamente a
partir do vetor Q (descrito na Equacgéo 2.27) da seguinte maneira, a deducéo

completa pode ser encontrada na literatura (ETKIN, 1959)3:

@l (1 sin(p)tg(0)  cos(p)tg(®) | p
ol=|0 cos(¢) —sin(¢p) [ql (3.8)
P 0 sin(p) /cos(8) cos(p) /cos(B)| 'T

Tendo os angulos de Euler do sélido, pode-se construir a matriz de rotacéo 3R
que representa as coordenadas do corpo {b} nas coordenadas inerciais do
sistema terrestre {u}. Esta matriz, também conhecida como Matriz de
Cossenos Diretores (ou do inglés, Direction Cosine Matrix - DCM), é construida

do seguinte modo (onde s representa a funcao seno e ¢ a fungao cosseno):

c(@) c@) s(@)sO)c@®) —cle)s@) clp)s@) c@)+s(e)s@®)
bR =[c(@)s@) s(@)sO)s@)+cl) c®) cle)s@)s@)—s(p) c®) (3.9)
—s(6) s(¢) c(6) c(¢) c(6)

A partir entdo da velocidade rotacionada para o eixo de referéncia inercial e
entdo integrada, tém-se a posicéo atual do solido neste sistema. Deve-se levar
em conta sempre que necessario a rotacdo para adequar o referencial do

sistema inercial / corpo.
3.4.2. Forcgas atuantes

A forca resultante total atuante no sistema € causada tanto pela forca
gravitacional e as flutuacfes desta, quanto pela forca de arrasto atmosférico,

podendo ser entdo escrita da seguinte maneira:

31 ETKIN, B., Dynamics of Flight, Wiley, New York, 1959.
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F = Fprrasto + Fg (3.10)

onde F4rq4st0 € @ forca descrita a partir da Equacao 2.36 rotacionada para as

coordenadas do corpo por ¥RT e a forca gravitacional F; € descrita a seguir:
F; =R [mgy mgy mg,|" (3.11)

sendo g a aceleragdo gravitacional e as flutuagbes desta, anteriormente ja

descritas neste trabalho, no sistema de coordenadas XYZ geocéntrico.
3.4.3. Momento angular das forcas atuantes

Basicamente, deve-se considerar o momento gerado tanto pela forca
gravitacional, quanto pela forca de arrasto. Deste modo tém-se de imediato que

o momento final resultante pode ser escrito da seguinte forma:
M = Mprrasto + Z MGL- (3.12)
i

O momento relativo a for¢a da gravidade deve consistir no somatorio de todos
os soélidos que compde o sistema, sendo que para cada solido individualmente
calcula-se 0 momento deste, que nada mais é do que o produto vetorial entre a
forca gravitacional ao qual este estd submetido pelo seu centro de massa, nas
coordenas do sistema do corpo. Devido a simetria adotada, para o caso de um
anico soélido, este conjunto de coordenadas sera sempre nulo, visto que o
centro de massa esta sempre no ponto [0 0 0]7. Contudo, em um conjunto
de sélidos compondo um sistema mais elaborado, devem-se considerar as

posicdes efetivas dos centros de massas dos sélidos que compde tal sistema.
Mg = F; X [Xemy, Yemy  Zemy]” (3.13)

Ja o momento relativo ao arrasto atmosférico consiste de uma variavel um
pouco mais elabora, dependendo do angulo de atague do sdélido em seu trajeto
através da atmosfera terrestre. Esta dependéncia se deve ao fator G,

conhecido como coeficiente de momento de arfagem.
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Os angulos de ataque a e de derrapagem lateral f§ podem ser encontrados
usando as componentes da velocidade do corpo, descritas na Equagéo 2.26,

conforme também evidenciados na figura a seguir:

Figura 3.4 - Angulos de ataque e deslizamento lateral.

Representacao grafica do vetor velocidade do sélido, bem como os angulos de ataque

a e de derrapagem lateral 3.

Fonte: Producéo do Autor.

Deduzem-se entdo de imediato as seguintes relacoes:

a = tan"*(W/y) (3.14)
~ v
g =tan~?! (—_uz = WZ) (3.15)

Para encontrar-se o coeficiente C,, deve ter-se uma tabela de referéncia, sendo
gue este depende da aerodindmica do corpo envolvido, bem como da
velocidade desenvolvida por este. Assim, de maneira simplificada neste
trabalho, usa-se uma tabela de propésito geral, para altissimas velocidades,

considerando um corpo liso.
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Figura 3.5 - Coeficiente de momento aerodinamico.
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Representacdo grafica da tabela que descreve o coeficiente de momento

aerodinamico para um objeto sélido desenvolvendo altissimas velocidades.

Fonte: Producéo do Autor, a partir do trabalho de Clancy (1975)%2.

De posse dos angulos referidos e o valor referéncia de C,,, podem-se encontrar

os coeficientes para a rolagem (roll) e para a arfagem (pitch) respectivamente:

Crou = Cn(B) (3.16)
Cpitch = Cm(a) (3.17)

Calcula-se entdo o momento aerodinamico utilizando a seguinte equacao:

Croll

R (3.18)
Myrrasto = Aap |0]? Cpitch

Cyaw

32 CLANCY, L., J., Aerodynamics, Wiley, New York, 1975.
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onde A é a area exposta ao fluxo de ar, p a densidade atmosférica, v a
velocidade e a o comprimento da corda pelo qual passa o fluxo de ar. E
importante citar que neste trabalho o momento da terceira componente (yaw) é
ignorado, considerado nulo durante todo o percurso, pois esta componente ndo
possui efeitos importantes na trajetéria que venham a impactar diretamente os
resultados buscados neste trabalho.

Executando-se a simulacdo, um importante resultado € observado: havendo
uma leve mudanga no angulo de ataque do sélido imerso na atmosfera, como o
que ocorre durante um processo de fragmentacéo, imediatamente o momento
aerodinamico passa a agir sobre o corpo, impedindo a mudanca do angulo,
reposicionando a face do solido para a posicao inicial. Este processo sucede

de maneira rapida, sendo concluido em pouco mais de cinco segundos.

Figura 3.6 - Momento aerodindmico.
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Momento aerodindmico amortecendo e impedindo a mudancga do angulo de ataque.

Fonte: Producéo do Autor.
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3.4.4. Momentos de inércia

Os momentos de inércia tratam de um conjunto de informacdes necessarias ao
modelo onde se considera um corpo rigido sujeito as forcas externas. Deste
modo, devem-se conhecer estes valores para 0s sélidos aqui estudados,
listados na tabela a seguir. A deducédo completa das equagbes dos momentos
de inércia pode ser encontrada na literatura competente (SERWAY, 1986)3,

sendo utilizados os resultados diretos neste trabalho.

Tabela 3.3 - Momentos de inércia para os soélidos selecionados.

Descricdo Momento de Inércia
mr?
I, = -

Cilindro sélido de raio r, altura h e massa m.

. _ 2mr?
Esfera solida de raio r e massa m. L. =1,=1 =
X y z 5
. 2mr?
Esfera oca de raio r e massa m. lL.=1, =1 =
X y Z 3

_2 2 2
Ix—lz(a + b*)

Paralelepipedo solido de altura a, largura b, m 2
_ I, = —(a* +c*)
profundidade ¢ e massa m. 12

m
IZ = E(bz + Cz)

Fonte: Adaptado a partir de Serway (1986).

Vale salientar que tais solidos serdo sempre considerados simétricos nos eixos,
0 que torna o calculo mais simples e a matriz de momento de inércia, simétrica

e diagonal.

33 SERWAY, R., A. Physics for Scientists and Engineers, 2 ed. Saunders College Publishing.
1986.
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3.5. Reentrada atmosférica

Adiciona-se na forca resultante a interferéncia do arrasto atmosférico sobre o
movimento do corpo através da Equacgéo 2.36, usando o modelo COESA para
obter a densidade atmosférica, em conjunto com a Equacédo 2.37, obtendo-se a
forca devido ao arrasto. Avaliando o efeito da adicdo desta forca no modelo,
simula-se 0 mesmo caso hipotético da Figura 3.4. Deve-se considerar neste
momento a forma e massa do corpo, no caso, trata-se de uma esfera macicga,

cujo coeficiente de arrasto € Cp = 0,10 e possui massa de 1.000 kg.

Figura 3.7 - Trajetéria de reentrada com arrasto atmosférico.

X [Km] £000

Y [Km]

Representacdo grafica da trajetéria de reentrada com a adi¢cdo do efeito do arrasto
atmosférico, antecipando o local de impacto em relacdo ao modelo sem a presenca de

tal forca.

Fonte: Producéo do Autor.

52



De modo a entender qual o efeito do arrasto sobre a trajetoria e o ponto de
impacto, simula-se a mesma condicao inicial estabelecida, porém em um
primeiro momento sem a adi¢cdo deste efeito e, em um segundo momento com
o efeito do arrasto. Constata-se que sem o arrasto, o objeto colidiria no ponto
de Latitude 24°52'28,6'""N e Longitude 49° 06’ 44,3"E, caindo em territorio
pertencente a Arabia Saudita. Considerando-se o efeito do arrasto, o ponto de
impacto se da a Latitude 22° 05’ 03,5 N e Longitude 09° 52’ 17,0”E, colidindo

ao norte da Africa, entre a fronteira do Niger com Argélia.

Figura 3.8 - Localidade geogréfica dos impactos.
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Comparativo entre as provaveis localidades dos impactos calculadas pelos modelos
construidos sem considerar o arrasto atmosférico (a) e considerando este fenébmeno

(b), ambas nas condicfes hipotéticas impostas.

Fonte: Producéo do Autor / Google Maps.

Deve ser observado o efeito do arrasto na trajetoria final, constatando em

definitivo a importancia deste efeito nos resultados deste trabalho.
3.6. Fragmentacgao aerotermodinamica

A partir do momento em que se tem a trajetéria completa e bem descrita de um
sélido durante a reentrada na atmosfera terrestre, pode-se aplicar as equacoes
e conceitos do processo de fragmentacdo aerotermodinamica. Procedendo-se

entdo com tal intuito, a primeira etapa consiste em inserir no modelo o célculo
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da condicdo de fragmentagdo para cada soélido estudado. E importante
salientar algumas consideracdes adotadas ao se proceder com tais calculos,
como o fato do coeficiente de arrasto aerodindmico ser considerado constante
em regime hipersonico, conforme apresenta em Sikharulidze (1999)34. Uma
outra consideracdo a ser feita € quanto ao valor critico de tensdo na base da
fratura K.. Duas possibilidades quanto a tais valores sdo encontradas na
literatura: Ivanov e Ryzhanskii (2005)%° os consideram fixo, com valor de
aproximado de 107, Silvanio (2009) traz também a possibilidade de o
considerar variavel na trajetéria. Como neste trabalho deve-se sempre avaliar
as equacodes dinamicamente e numericamente, calcula-se sempre o valor de
K. visto que, diferentemente dos trabalhos anteriores citados, tanto a forca ao
qual o solido estd submetido, quanto o valor da densidade atmosférica p
estardo variando de acordo com a altitude da trajetéria, o que muda
significativamente tal valor. Assim, deve-se arbitrar o comprimento inicial da
fratura C;, o qual serd conforme sugerido por Silvanio (2009), variando de 2 %

até 75% do valor do comprimento a do sélido.

O passo logico consiste em introduzir-se no modelo as equacdes de condi¢do
de ruptura apresentadas na sessdo 2.10.1 deste trabalho. Este modulo
adicionado recebe como entrada as velocidades, forca de arrasto atmosférico e
caracteristicas do solido e por fim informa o momento em que a condi¢do de
fratura é atingida. Neste momento deve-se interromper a simulacdo atual
brevemente, calculando o angulo da trajetéria dos fragmentos conforme
apresentado na sessao 2.10.3, moldando-se deste modo as condicfes de
prosseguimento da simulag&o, que conta agora com dois novos fragmentos ao

invés do Unico inicial. Estes dois novos fragmentos seguem em duas

34 SIKHARULIDZE, Y. G. Aspects of the re-entry dynamics of space vehicles. Sdo José dos
Campos, SP. Keldish Institute of Applied Mathematics, Moscow Aviation Institute, CNPq Visiting
Scientist at CTA / Instituto de Aeronautica e Espaco, 04-08 out., 1999, 138p. Apostila.

35 IVANOV, A. G.; RYZHANSKII, V. A. Effect of the shape of a small object from outer space on
its fragmentation in a planetary atmosphere. Combustion, Explosion and Shock Waves, v. 35, n.
3,1999.
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execucoOes diferentes e paralelas de simulacdo, podendo gerar, ou ndo, novos
fragmentos, os quais seguem o mesmo processo. Ao final, tem-se o ponto de
impacto dos fragmentos independentes, o que gerara uma zona provavel de

impacto na superficie terrestre.

Simula-se novamente a condi¢do inicial estabelecida até este ponto como
exemplo, acrescentando os calculos de condi¢cdes de ruptura. Para este caso,

a ruptura deu-se a aproximadamente 95 km de altitude.

Figura 3.9 - Trajet6ria de reentrada e ponto de 12 fragmentacao.
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Representacao grafica da trajetéria de reentrada, indicando em evidéncia o ponto em

gue a condicédo de fratura é atingida.

Fonte: Producéo do Autor.
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A partir do ponto de fragmentacéo, calcula-se com os dados adquiridos neste
ponto, o angulo de separacdo dos fragmentos, que neste caso foi de

aproximadamente 44°.
3.7. Validacdo do modelo

A proposta para validar a modelagem desenvolvida neste trabalho consiste em
comparar uma simulacdo de reentrada completa com um evento bem
documentado na literatura, assim, escolheu-se o procedimento de reentrada
atmosférica ocorrido em junho de 2000, no qual o veiculo espacial conhecido
como Compton Gamma Ray Observatory, ou simplesmente “CGRO”, teve
problemas em um dos giroscépios que compunha o sistema, obrigando os
cientistas e técnicos da NASA a planejarem um conjunto de manobras de
reentrada atmosférica com o intuito de que os fragmentos atingissem a
superficie da Terra em local seguro. Este observatorio espacial foi langado em
1991 pela agéncia espacial norte-americana NASA destinado a executar

observacdes espaciais que cobrissem o espectro de raios X e raios gama.

Figura 3.10 - Veiculo “CGRO" visto no espaco.

O “CGRO’ liberado pelo brago robdético do 6nibus espacial Atlantis durante a misséo
STS-35. Por quase nove anos este veiculo forneceu dados sobre o universo, em

especial explosbes de raios gama.

Fonte: NASA, 1991.
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Assim como o observou Oliveira (2009), simular este processo de reentrada
atmosférica de um veiculo espacial, bem como a fragmentacédo deste, consiste
de uma tarefa um tanto quanto complexa. E necesséario o conhecimento de
uma centena de informacdes e parametros fisicos, da composi¢éo estrutural do
satélite e também de todos os fenbmenos fisicos que o afeta. Desta maneira,
considerando também a proposta de validar o modelo desenvolvido, adotam-se

0S mesmos critérios e hipéteses assumidas por Oliveira (2009). Séo elas:

1. O veiculo considerado mantera a forma de um paralelepipedo que
tera, durante todo o processo de reentrada, &rea maxima exposta ao
fluxo atmosférico;

2. A massa do corpo esta distribuida de forma homogénea e uniforme,
sendo o0 mais essencial a densidade do corpo, obtida através da
massa total deste e do volume que, conforme dito, é regular;

3. O primeiro evento de fragmentacgédo resultara em 2 fragmentos iguais,
cada qual com da metade da massa inicial do corpo, no segundo
evento serdo 4 fragmentos, cada qual com um quarto da massa
inicial do corpo, assim, no enésimo evento ter-se-do 2™ fragmentos
cada um contendo 27" da massa inicial do corpo.

4. O comprimento inicial da trinca C; foi considerado fixo e 0 mesmo
para cada iteracdo das fragmentacdes realizadas, sendo o valor

fixado em 20% da altura da face exposta ao arrasto aerodinamico.

O contetdo Anexo A contém informacdes detalhadas sobre o processo de
reentrada e fragmentagdo do “CGROQO” e serd usado como base comparativa

para a validacdo dos modelos e algoritmos até aqui desenvolvidos.

O veiculo “CGRO” € modelado como um paralelepipedo regular de dimensdes
a=30m, b=91m e c=4.6m, sendo a massa total e uniformemente
distribuida por tais dimensbes m = 14910.0 kg e o coeficiente do arrasto,
considerado constante durante todo o processo de reentrada, como Cp = 1.5. A

orbita inicial de reentrada do veiculo é aproximada de acordo com os dados da
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Orbita padrao deste, interpolada com a 6rbita registrada nos momentos
anteriores a reentrada, de modo a conter uma trajetoria semelhante a de

reentrada registrada neste evento.

Tabela 3.4 - Elementos orbitais aproximados do veiculo “CGROQO”.

Nome Simbolo Valor
Semieixo maior a 502,5 km
Excentricidade e 0,006998

Inclinagdo I 28,4610°
Ascensdo reta do Q 0°
nodo ascendente

Argumgnto do w 45°
Perigeu
Anomalia média M 135°

Fonte: Adaptado de <htip://www.space-track.org>, pesquisa por NORAD-ID: 21225.
Acesso em 30 de novembro de 2015.

A partir do posicionamento e integracdo da o6rbita do “CGRO”, pode-se verificar
0S momentos nos quais ocorrem as fragmentagbes conforme previstas e
modelada; e a partir de tais momentos pode-se calcular as trajetorias de
separacdo dos fragmentos, prosseguindo-se entdo com as fragmentacoes

subsequentes.

Por meio da execucdo dos modelos pode-se constatar que a primeira
fragmentacdo do veiculo “CGRO” foi calculada ocorrendo entdo a
aproximadamente 101,44 km de altitude. Tal resultado € compativel com o
registrado em literatura e com o calculado no trabalho de Oliveira (2009), tendo
uma diferenca de menos de 5% para estes casos. Este resultado valida, em

primeiro momento, o calculo do ponto de ruptura do sélido.

Importante validar também o angulo de separacdo entre os fragmentos, sendo
o valor calculado neste trabalho de 16,886°. Novamente tal valor compatibiliza

tanto com a literatura quanto com a referéncia dos céalculos de Oliveira (2009).
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Figura 3.11 - Trajetoria de reentrada e primeira fragmentacdo do “CGRO”.
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Representacdo gréfica da trajetoria de reentrada, fragmentacdo e separacdo ocorrida
no veiculo “CGRO”. Na ampliagdo, em verde a trajetéria antes de ocorrer a
fragmentagdo, em magenta e em amarelo as trajetérias dos fragmentos apds a
separacao deste, seguindo até a ocorréncia da segunda fragmentacao.

Fonte: Producéo do Autor.
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Tendo como base a validacdo dos pontos onde ocorrem as fragmentacgdes e
também as trajetérias de separacdo dos fragmentos gerados, prossegue-se
com as iteracbes da simulacdo, gerando novos fragmentos e trajetorias,
encerrando o algoritmo com o impacto dos fragmentos finais com a superficie
terrestre. Novamente, o0s resultados das fragmentacfes sequenciais Sao
compativeis com o resultado referéncia, como a segunda fragmentacao que se
da a aproximadamente 95,23 km de altitude, diferindo em apenas 3 km do
resultado encontrado por Oliveira (2009). Deste modo, prossegue-se até que
nao haja mais condi¢cdes de fragmentacdo e os detritos resultantes sofram o
impacto com a superficie terrestre em uma zona que pode ser deduzida a partir

das trajetorias destes detritos resultantes.

Figura 3.12 - Regido de provavel impacto do “CGRQO".
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=5000 5000
v 5000 Y [Km]
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Representacdo grafica da trajetoria de reentrada, fragmentagcédo e provavel regiao de
impacto dos detritos do veiculo “CGRO".

Fonte: Producéo do Autor.
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Os resultados completos das fragmentacdes ocorridas durante a simulagéo

executada sao apresentados na tabela a seguir:

Tabela 3.5 - Dados da fragmentacéo do satélite CGRO.

Fragmentacéao Altitude Angulo de separacéo
12 101,4 km 16,886°
22 95,23, km 10,421°
3 81,9, km 35,4°
42 64,2, km 30,9°

Fonte: Producéo do Autor.

Finalmente, tém-se um modelo completo de reentrada e fragmentacao
aerotermodinamica, construido usando-se como base o movimento em seis
graus de liberdade de Euler, expandindo o trabalho de Oliveira (2009). A partir
deste modelo simularam-se possiveis eventos de reentrada de satélites da
Plataforma Multimissédo, as possiveis variacoes e resultados de tais eventos,

apresentados no proximo capitulo.
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4  APLICACAO A PMM E DISCUSSAO

O objetivo final deste trabalho consiste na adaptacdo do modelo estudado e
desenvolvido de simulacdo de eventos de reentrada atmosférica e
fragmentacdo de satélites a plataforma multimissdo. Logo, com o modelo de
simulacdo construido e validado previamente, 0 passo seguinte consiste em
adapta-lo as caracteristicas principais dos satélites da Plataforma Multimisséo.
Para cumprir com este objetivo escolheu-se, como modelo inicial, o satélite
“Lattes”, o qual foi construido baseado na Plataforma Multimissdo. A partir
entdo da modelagem deste satélite, pode-se aplicar a simulagdo dos eventos
de reentrada atmosférica e fragmentacéo deste, observando as consequéncias

deste evento.
4.1. O Satélite PMM “Lattes”

O satélite “Lattes” foi desenvolvido com a finalidade de executar duas missoes:
“Equars” e “Mirax”. A missao “Equars” (acronimo de Equatorial Atmosphere
Research Satellite) consiste no estudo de fendbmenos da atmosfera terrestre,
sendo o principal objetivo cientifico a compreensédo da ligacdo existente entre
0s processos dinamicos, eletrodindmicos e fotoquimicos na atmosfera neutra
de baixa latitude e a ionosfera. A missao “Mirax” (acronimo de Monitoring and
Imaging in X-Rays) tem como objetivos a observacdo e o monitoramento de
uma regido central no nucleo da nossa galaxia, na faixa de raios-X,
monitorando continuamente as variacdes temporais das caracteristicas
espectrais de um grande numero de fontes de raios-X. Ha ainda uma terceira
missdo secundaria, que consiste na coleta de dados para o Sistema Brasileiro
de Coleta de Dados. Além do aspecto cientifico, a missdo objetiva também a
capacitacdo da industria nacional em termos tecnoldgicos, visando o
desenvolvimento de satélites desta classe, bem como o0s subsistemas

envolvidos em uma missao como esta.
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Figura 4.1 - Concepcéo artistica do satélite do tipo PMM “Lattes”.

Satélite “Lattes”, oriundo da Plataforma Multimissao com painéis solares abertos e

carregando a carga Util dos experimentos ao qual fora destinado.

Fonte: INPE (2010).

Deve-se de antemao saber algumas caracteristicas, tanto da missao, como
altitude e inclinacdo da orbita, quanto do satélite propriamente, como a massa
total e dimensdes deste. A tabela a seguir relaciona os dados essenciais para o

modelo de simulacao que esta sendo proposto.

Tabela 4.1 - Caracteristicas da missdo e do satélite “Lattes”.

Orbita Equatorial
Altitude 650 km
Inclinagdo 15°
Massa total 430 kg
Altura 2,3m
Largura 1,1m
Profundidade 1,1m

Fonte: Adaptado de <http://ilwsonline.org/presentations/09-10/ILWS2009 LATTES.ppt>.
Acesso em 30 de janeiro de 2016.
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A partir dos dados referentes a este satélite modela-se entdo as caracteristicas

usadas como entrada na simulacao de reentrada e fragmentacao.
4.2. Modelagem de um satélite PMM

Deve-se iniciar a modelagem tendo em mente que algumas simplificacbes
devem ser feitas que, assim como feitas no modelo do “CGRO” utilizado como
validacdo, ndo devem inserir ou causar demasiadas amplificacées no erro final
da simulacdo como um todo. Assim como o citado, o satélite é simplificado
como sendo um paralelepipedo sélido e uniforme, com as dimensbes do
satélite e a massa total deste, distribuida uniformemente por todo o volume. A

figura a seguir ilustra como é modelado o satélite “Lattes”.

Figura 4.2 - Modelagem adaptada do satélite “Lattes”.

23m

Im

Modelo basico do corpo do satélite “Lattes” destinado a simulagéo de reentrada

atmosférica e fragmentacao.

Fonte: Producéo do Autor.

Outros aspectos a serem considerados sobre a orbita inicial do satélite serdo a
excentricidade sendo nula, gerando uma orbita circular e, demais elementos
orbitais sendo variaveis, de acordo com a necessidade de posicionamento do
satélite para assim adquirir a possibilidade observar os possiveis locais de

colisdo dos detritos.
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O comprimento inicial da trinca C; foi considerado fixo e constante para cada
iteracdo das fragmentacdes ocorridas, sendo o valor fixado em 20% da altura
da face exposta ao arrasto aerodindmico. O coeficiente do arrasto sera
considerado constante durante todo o processo de reentrada, tendo o valor

fixado em Cp, = 1.5.

Figura 4.3 - Representacdo da propagacao orbital do satélite “Lattes”.
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Representacéo gréafica da trajetéria do satélite “Lattes” obtida através da execucgéo do

modelo de propagacéo de orbita desenvolvido.

Fonte: Producéo do Autor.

Tendo entdo estas consideracdes e satélite sido posicionado em Orbita,
obtendo-se a trajetdria natural deste, pode-se iniciar as simulagbes de

reentrada.
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4.3. SimulagOes de reentrada do satélite  “Lattes”

Estando o modelo do satélite inserido nos modelos de simulacdo, pode-se
executar os passos referentes a manobra de reentrada e fragmentacéo deste
satélite, assim como a zona de impacto dos detritos oriundos desta
fragmentacao. Além, pode-se fazer o caminho inverso, indicando-se o ponto da
oOrbita ideal para que a determinada zona de impacto na superficie terrestre

seja atingida com certa seguranca.

O processo da campanha de reentrada tem como inicio a 6rbita no momento
em que a manobra de reentrada € executada. Deste modo, no primeiro
momento, escolheu-se um caso critico, que leva a ocorréncia da fragmentacéo
justamente acima do territorio brasileiro. Para tal, além de considerar a altitude
e excentricidade da orbita ja conhecidas, tomou-se como argumento do perigeu
0 valor de w = 75° e o valor da anomalia média como M = 180°. Isto resulta na

situacdao inicial mostrada na figura a seguir.

Figura 4.4 - Primeira fragmentacéo do satélite “Lattes”.

(a) (b)

Regido onde ocorre a primeira fragmentacdo do satélite “Lattes” no processo da

campanha de reentrada (a), sendo acima do territério central brasileiro (b).

Fonte: Producéo do Autor.
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Esta primeira fragmentacdo se da a aproximadamente 99,65 km de altitude,
com uma separacdo dos fragmentos ocorrendo em um angulo de 26,57°. A
partir deste ponto, prossegue-se com a simulacdo, agora considerando dois
sélidos, sendo compostos pela metade uniforme do sélido original, ambos em
trajetdrias independentes. Importante registrar que esta primeira fragmentacao
ocorreu quando o satélite reentrava a uma velocidade 2,67 km/s. Registra-se
também que a primeira fragmentacdo ocorreu 918 segundos ou 15 minutos
apos a manobra de reentrada ter sido executada. A figura a seguir ilustra a
trajetoria dos dois primeiros fragmentos até a ocorréncia da segunda

fragmentacao.

Figura 4.5 - Trajetoria até a segunda fragmentacédo do satélite “Lattes”.

Representacao grafica da trajetoria do satélite “Lattes” em verde e, dos dois primeiros

fragmentos gerados no processo de reentrada, em amarelo e em magenta.

Fonte: Producéo do Autor.
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As fragmentacOes, subsequentes a primeira, ocorrem a aproximadamente
84,95 km de altitude, a uma velocidade de 1,66 km/s com um angulo de
separacao de 8,13° e, a 89,52 km de altitude, a uma velocidade de 2,17 km/s,

sendo o mesmo angulo de separacéo.

Prosseguindo com as iteracbes de fragmentacdo, observa-se que ocorre
fragmentacdes ndo simétricas, isto €, nas duas trajetérias independentes, uma
hé fragmentacdo em dois novos blocos sélidos e, na trajetoria do solido “irméo”
deste, o0 processo encerra, colidindo com a superficie terrestre este bloco sem
gue haja mais fragmentacdes. Isto traz uma notavel diferenca do trabalho de
(Oliveira, 2009), onde as fragmentacdes eram simétricas. A figura a seguir
apresenta a reentrada completa do satélite “Lattes”.

Figura 4.6 - Trajetdria completa da reentrada do satélite “Lattes”.

(@) (b)

Representacdo grafica da trajetéria completa da campanha de reentrada do satélite
“Lattes”. Em verde a trajetéria de reentrada, na qual ha uma fragmentacao e gera dois
fragmentos que percorrem as trajetérias magenta e amarela. Este se fragmenta
novamente em uma trajetéria em azul, na qual ndo ha mais fragmentacdes e noutra
vermelha, onde ocorre nova fragmentacéo, em preto e ciano. Aquela se fragmenta
brevemente em duas, uma vermelha que ndo fragmenta mais e noutra azul, que
novamente fragmenta em outras duas, amarela e magenta, colidindo entdo com a

superficie terrestre.

Fonte: Producéo do Autor.
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Figura 4.7 - Regido de impacto do satélite “Lattes”.

A campanha de reentrada completa gera na superficie uma regido de provavel
impacto dos detritos do satélite “Lattes”, marcada na elipse branca.

Fonte: Producéo do Autor.

Pode-se saber de imediato a posicao geografica de impacto dos detritos, bem
como a massa destes. Estas informagdes sdo apresentadas na tabela a seguir.

Tabela 4.2 - Caracteristicas dos detritos do satélite “Lattes”.

Cor da trajetoria Massa Localidade de impacto
Azul 107,5kg 13°19' 35,8"S, 55°48' 23,0"W
Ciano 53,75 kg 12°02'12,8"S, 55°53'31,9"W
Preto 53,75 kg 12°38'47,2"S, 55°54' 38,5"W
Magenta 53,75 kg 12°21'18,4"S, 56° 00' 48,6"W
Amarelo 53,75 kg 12°10' 42,2"S, 56° 02' 47,8"W
Vermelho 107,5kg 12°42'22,3"S, 55°59' 38,8"W

Fonte: Producédo do autor.
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Foi possivel registrar que a fragmentacao da trajetéria amarela, segunda a se
fragmentar, ocorreu 22,4 segundos apOs a primeira fragmentacdo e a
fragmentacdo da trajetéria magenta ocorreu apenas 7,4 segundos apos a
primeira fragmentacdo. Da mesma maneira, pode-se obter os tempos
decorridos desde a execucdo da manobra de reentrada até o impacto de cada
fragmento no solo. E possivel também obter a velocidade terminar na qual

cada fragmento impacto no solo. Ambos apresentados na tabela a seguir.

Tabela 4.3 - Duracao da queda e velocidade de impacto dos detritos.

Cor da trajetéria | Tempo até impacto  \felocidade dei  mpacto
Azul 24,35 min 49,4 m/s
Ciano 36,04 min 34,7m/s
Preto 35,51 min 34,6m/s
Magenta 26,74 min 34,6 m/s
Amarelo 26,95 min 34,6 m/s
Vermelho 27,04 min 49,4 m/s

Fonte: Producéo do autor.

Logo, a partir dos resultados obtidos nas simulacdes apresentadas, pode-se
tracar uma andalise do momento em que a manobra de reentrada deve ser
executada, bem como a regido na qual ira impactar os detritos do satélite, a
guantidade destes e a massa que provavelmente colidira com a superficie
terrestre. Deste modo € possivel determinar, estudar e analisar qual a melhor

campanha de reentrada a ser adotada.

Tendo em méaos os dados da campanha de simulacdo, pode-se modificar as
condig¢des iniciais, mais precisamente 0 momento da execu¢cdo da manobra de
reentrada, de modo que a zona de impacto aconteca em um local relativamente
seguro, como o0 Oceano Atlantico por exemplo. Obtém-se entdo, alterando

apenas o momento da execucdo da manobra de reentrada através da mudanca
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do valor da anomalia média para M = 240°, a figura a seguir, que representa

esta nova campanha segura de reentrada do satélite.

Figura 4.8 - Nova regido de impacto do satélite “Lattes”.

G000,
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A campanha de reentrada completa gera uma regiao de provavel impacto dos detritos

do satélite “Lattes”, desta vez em uma zona considerada segura.

Fonte: Producéo do Autor.

4.4. Introducdo de desvios aleatérios

Apesar de valer-se de todo o formalismo matematico, sabe-se que o processo
estudado sofre com o efeito de variaveis aleatorias, tais como interferéncias
atmosféricas, variacbes de massa etc. e estas conferem ao sistema um carater

final estocastico.
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Uma vez que o sistema estudado consiste de uma sorte de variaveis passiveis
de sofrerem de uma dindmica estocastica, como valor do coeficiente de arrasto
Cp variando em torno do valor conhecido, a massa fragmentada m nao ter
exatamente a metade do valor original como previsto e até mesmo as
condicbes atmosféricas, em especial de vento, sera introduzida uma variavel
de comportamento aleatério, que procura, mesmo que de maneira limitada,
englobar este efeito estocéstico inerente no sistema. Esta varidvel, de
distribuicdo normal, alterara a velocidade final do corpo em torno da velocidade
original, introduzindo assim uma aleatoriedade ao sistema e ao resultado final
obtido.

Ao tratar um sistema em que estdo presentes condigcbes que inserem a este
carater aleatorio, pode-se desenvolver uma analise chama de Método de
Monte-Carlo. Este método, segundo o trabalho de Hromkovic (2001)3¢, consiste
de uma classe de meétodos estatisticos que se baseiam em amostragens
aleatérias massivas utilizadas para obter-se resultados numéricos. Assim,
repete-se sucessivas simulacdes de um evento, uma elevada quantidade de
vezes, resultando em um espaco amostral amplo, o qual possibilita o calculo

das probabilidades heuristicamente.

Executa-se o desenvolvimento de uma analise de Monte-Carlo para o sistema
em estudo, incialmente introduzindo a variavel aleatdria acima mencionada e,
repetindo-se a simulacdo por 100 vezes para apenas a trajetoria de um dos
fragmentos finais, no caso, o correspondente a trajetdria “vermelha”, sendo que
a cada execucgdo a variavel assume outro valor, independentemente de qual
tenha sido o valor anterior, obtém-se a seguinte distribuicdo de pontos de

impacto:

%6 HROMKOVIC, J. Algorithms for hard problems: introduction to combinatorial optimization,
randomization, approximation, and heuristics, Springer-Verlag, London — Berlin — Heidelberg —
New York, 2001.
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Distancia para o alvo esperado.

Figura 4.9 - Andlise de Monte-Carlo para um fragmento do satélite “Lattes”.
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Pontos de impacto do fragmento da trajetdria “vermelha” do satélite “Lattes” em uma

analise de Monte-Carlo. O ponto azul significa o ponto de impacto esperado no caso

deterministico (representado aqui no centro do grafico) e em vermelho cada uma das

tentativas considerando o fator de desvio aleatorio.

Fonte: Producéo do Autor.

Pode-se notar que existem tentativas nas quais o ponto de impacto do

fragmento dista mais de 10 km do ponto em que era esperado o impacto para o

caso de trajetéria deterministica. Logo, deve-se proceder uma andlise visando

delimitar uma regido de maior probabilidade de impacto.
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4.5. Erro Circular Provavel

No estudo de balistica nas ciéncias militares, o Erro Circular Provavel (ECP),
ou do inglés Circular Error Probable (CEP), é uma medida da precisdo de um
sistema de pontaria. E definido como o raio de um circulo, centrado em torno
da média, sendo que no interior do limite de tal circulo se espera encontrar
50% dos possiveis impactos. Utilizando-se este conceito de ECP, ao se
comparar uma trajetoria deterministica contra uma na qual elementos
estocasticos estdo presentes, pode-se delimitar uma area de impacto provavel
e ndo somente um ponto, estendendo-se a area no qual se espera que 0s

fragmentos do satélite colidam com a superficie terrestre.

O Erro Circular Provavel pode ser calculado de forma simplificada como sendo

simplesmente, segundo descrito por Nelson (1988)3":
ECP = 0,62 0, + 0,56 0, (4.1)
onde g, e g, representam os desvios padrdes nas dire¢oes y e x.

Analisando-se os resultados de uma analise de Monte-Carlo, juntamente com o
calculo do ECP, pode-se delimitar uma regido de maior probabilidade de
impacto dos detritos oriundos da campanha de reentrada do satélite. Assim,
procedendo-se com uma analise de Monte-Carlo em que se repete a simulacéo
por 500 vezes (visando uma analise de maior confiabilidade), obtém-se uma
distribuicAo que pode ser observada na figura a seguir, assim como a
possibilidade de calcular um valor com certa confiabilidade para o ECP, neste
caso, obteve-se o valor de 6,33 km, ou seja, um circulo centrado no ponto
esperado, com raio igual ao ECP contém 50% das tentativas analisadas no

método de Monte-Carlo.

37 NELSON, W. Use of Circular Error Probability in Target Detection. Combustion, Bedford, MA:
The MITRE Corporation; United States Air Force, 1988.
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Figura 4.10 - Analise de Monte-Carlo e ECP para um fragmento do “Lattes”.
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Pontos de impacto do fragmento da trajetdria “vermelha” do satélite “Lattes” em uma
analise de Monte-Carlo. Novamente o ponto azul significa o ponto de impacto
esperado no caso deterministico e em vermelho cada uma das tentativas
considerando o fator de desvio aleat6rio. O circulo em verde representa a regido

contida no Erro Circular Provavel.

Fonte: Producéo do Autor.

Assim delimita-se, para o caso de uma Unica trajetdria final de um dos
fragmentos, uma regido em que ha uma probabilidade de 50% de haver o
impacto deste fragmento. A mesma analise deve ser executada para 0s outros
fragmentos gerados, delimitando-se uma area maior de seguranca para a

campanha de reentrada do satélite.
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4.6. Andlise dos resultados obtidos

A partir dos resultados obtidos nas simulacbes apresentadas, pode-se tracar
uma analise do momento em que a manobra de reentrada deve ser executada,
bem como analisar a regido na qual ira impactar os detritos do satélite, a
guantidade destes e a massa que ird provavelmente impactar na superficie
terrestre. Deste modo € possivel estudar e analisar qual a melhor campanha de
reentrada a ser adotada no caso de um satélite da plataforma multimissdo, com

certo grau de confianca.

Nota-se que, caso a campanha de reentrada gere uma trajetoria na qual os
detritos venham a colidir com a superficie terrestre em uma zona habitada,
deve-se ter extrema cautela, uma vez que os detritos possuem massas
consideraveis, variando de 28,875 kg até o mais pesado com 107,5 kg, além
do fato de a velocidade terminal de tais detritos ficar na casa dos 40 m/s. Com
o auxilio do meétodo de Monte-Carlo e do Erro Circular Provavel, pode-se
delimitar uma regido relativamente segura para o impacto dos detritos gerados

pela campanha de reentrada do satélite “Lattes”.
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5 CONCLUSAO

Os objetivos deste trabalho foram estudar, analisar, modelar e simular uma
campanha de reentrada e fragmentacdo por acdo aerotermodinamica, bem
como a predicdo de uma possivel zona de impacto de um satélite artificial, em
especial dos aplicados a Plataforma Multimissdo. Os resultados se mostraram
satisfatorios quando comparados a eventos registrados na literatura, levando a
crer que as simulacbes executadas, levando-se em consideracdo eventos
futuros, possam predizer com certa confiangca as possiveis zonas de impacto
dos fragmentos gerados pela reentrada. O presente capitulo apresenta entédo
quais foram os resultados atingidos, principais contribuicdes e novos trabalhos

gue podem ser realizados no ambito de trabalhos futuros derivados deste.
5.1. Principais contribuicbes

Este trabalho se propds a apresentar um estudo e desenvolver um modelo de
simulacdo de reentrada, fragmentacdo e predicdo da zona de impacto de um
satélite artificial, baseado principalmente no trabalho de Oliveira (2009). Assim,
estendeu-se o trabalho de Oliveira (2009), aplicando-o em um modelo de seis
graus de liberdade contendo o movimento de atitude de cada fragmento,
contendo desde a fase em que 0 objeto se encontra em Orbita terrestre. A partir
deste estudo, construiu-se um modelo em um ambiente de simulacao, no qual
poderdo ser executados diversos casos, em especial de eventos futuros
resultantes da reentrada catastrofica, ou programada, de veiculos espaciais,
tema de grande relevancia. Com intuito de validar o modelo desenvolvido
escolheu-se o veiculo espacial CRGO, utilizado também na validacdo do
modelo proposto por Oliveira (2009). Os resultados obtidos na simulacdo
demonstram compatibilidade, apesar de pequenas variagbes, quando
comparados com os resultados registrados na literatura, o que garante a
confiabilidade da modelagem proposta, habilitando entdo a ser utilizada como

plataforma de simulag&o de tais eventos.
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5.2. Sugestdes de continuacdo do trabalho

Devido a necessidade de algumas simplificacdes feitas no decorrer deste
trabalho, sugere-se que os trabalhos que deem sequéncia a este introduzam
incertezas nos parametros, como o coeficiente de arrasto, vento e condi¢cdes
que facam varias a densidade atmosférica, dentre outros. Aprimorem o0s
valores de coeficientes de momento aerodinamico, incluindo valores mais
apropriados para cada objeto. Convém também introduzir outros modelos de
fragmentacao devido a acdo aerotermodinamica e estender os modelos aqui
desenvolvidos para conter também as areas minimas. Além, propdem-se
também o estudo e desenvolvimento de fraturas assimétricas nos solidos e

também a aplicacao a satélites de formas variadas, como esférica e cilindrica.
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APENDICE A - MODELAGEM SIMULINK

As simula¢des computacionais foram programadas e executadas utilizando o
software MATLAB®/SimuLink®, (MATALB 2015?%, 8.5.0.197613, 64-bits). As

figuras a seguir representam os blocos principais usados nas simulagoes.

Figura A.1 - Modelo geral da simulag&o de reentrada e fragmentagao.
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Esquematico do modelo geral construido com a finalidade de simular a reentrada e
fragmentagdo de um satélite. Os blocos em branco representam as equacgfes que
regem os movimentos e for¢as que conduzem o movimento e fendmenos que ocorrem
durante a trajetéria do satélite. Em verde observa-se as entradas primérias e
condigdes iniciais da simulacdo, tais como posi¢ao inicial, massa e tamanhos iniciais
etc.. Em azul observa-se as realimentacdes no modelo, tais como for¢a de atrito
atmosférico gerado pelo movimento do satélite, momentos gravitacionais e
aerodinamico etc.. Em vermelho as duas condi¢cbes de parada da simulagdo: ou uma

fragmentag&o ocorre, ou a superficie terrestre é atingida.

Fonte: Producéo do Autor.

A partir das entradas iniciais e de realimentacdo, os blocos individuais que
modelam as equacgfes primarias respondem com as condi¢cdes atuais, como

pode ser observado a seguir:
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Figura A.2 - Modelo de movimento em seis graus de liberdade.
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Esquemético do modelo que representa a equacao de movimento em seis graus de
liberdade. Em azul as entradas e saidas do modelo e em vermelho os resultados

intermediarios da integracdo do movimento.

Fonte: Producéo do Autor.



Figura A.3 - Modelo para célculo dos angulos de Euler.
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Modelo que recebe a velocidade angular do corpo e retorna os angulos de Euler, que

descrevem a posicdo angular deste corpo.

Fonte: Producéo do Autor.

Figura A.4 - Modelo da forca gravitacional.
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Construcdo do modelo que descreve a forca da gravidade que atua sobre o corpo
durante a trajetoria de reentrada. Em amarelo, as constantes envolvidas e em verde as

entradas e saidas de tal funcéo.

Fonte: Producéo do Autor.
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Figura A.5 - Modelagem do célculo da matriz de cossenos.
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Modelo que, recebendo como entrada a posi¢cdo angular do corpo no momento atual,
retorna a matriz de rotagdo que é utilizada posteriormente por outros blocos da

simulagéo.

Fonte: Producéo do Autor.
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Figura A.6 - Modelo para o calculo da posi¢éo e velocidade.

Vb

W)=

%
v
&

X
¥
A

-, »

DCMm

w]|
A
Y

@

X
4
&

i

x
¥

!
T

AN

o]

D' »
Initial_Pasition

Modelo que descreve a equacdo para o calculo da posicdo e velocidade atual, no
referencial inercial, do corpo em reentrada atmosférica. Recebendo a velocidade do

corpo e a atriz de rotacao, retorna a velocidade e posi¢cao no referencial inercial.

Fonte: Producéo do Autor.

Figura A.7 - Modelo para o célculo da forca de arrasto.
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Sub-bloco que descreve a equacao para o calculo da forca de arrasto atmosférico que,
recebendo a posicéo, velocidade e matriz de rotacdo, com o auxilio das constantes e

caracteristicas do corpo, retorna a forga sofrida pelo corpo em cada um dos eixos.

Fonte: Producéo do Autor.
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Figura A.8 - Bloco de calculo da condicdo de fragmentacéo.
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Bloco que calcula 0 momento em que ocorrerd uma fragmentacdo no sélido em
movimento de reentrada atmosférica. Este bloco retorna um booleano que indica que
uma fragmentacdo esta ocorrendo e, assim o modelo pode parar momentaneamente
para proceder com este fendmeno e continuar entdo com cada um dos fragmentos em

trajetérias independentes.

Fonte: Producéo do Autor.
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ANEXO A - DADOS DA FRAGMENTACAO DO SATELITE CGRO

A seguir sdo apresentados os dados registrados na literatura referentes a fase
de fragmentacao do satélite CGRO na atmosfera terrestre em que, segundo 0s

resultados obtidos por Oliveira (2009), ocorrem quatro fragmentacdes.

Tabela A.1 - Dados da fragmentacéo do satélite CGRO.

Fragmentacéao Altitude Angulo de separacéo
12 106, km 16°
2a 98, km 9,6°
32 84, km 37,2°
42 70, km 33,2°

Fonte: Adaptado a partir de Oliveira (2009).
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ANEXO B - ZONAS DE FRAGMENTACAO E DE IMPACTO DO CGR O

Figura B.1 - Regido de fragmentacéo do “CGRO".
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Representacdo da reentrada e altitude onde ocorre a fragmentacéo do “CGRO”".

Figura B.2 - Regido de impacto do “CGRO".
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Representacdo da zona de impacto dos fragmentos do “CGRO”.

Fonte: Adaptado de, acesso em 28 de janeiro de 2016:
<http://webapp1.dlib.indiana.edu/virtual disk library/index.cqi/4944865/FID1379/EEU2/cgro>.
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PUBLICACOES TECNICO-CIENTIFICAS EDITADAS PELO INPE

Teses e Dissertacdes (TDI)

Teses e Dissertacdes apresentadas
nos Cursos de PoOs-Graduacdo do
INPE.

Notas Técnico-Cientificas (NTC)

Incluem resultados preliminares de
pesquisa, descricdo de equipamentos,
descricio e ou documentacdo de
programa de computador, descri¢do de
sistemas e experimentos, apresenta-
¢do de testes, dados, atlas, e docu-
mentacéo de projetos de engenharia.

Propostas e Relatérios de Projetos
(PRP)

S8o propostas de projetos técnico-
cientificos e relatérios de acompanha-
mento de projetos, atividades e convé-
nios.

Publicacdes Seriadas

S8o0 os seriados técnico-cientificos:
boletins, periédicos, anudrios e anais
de eventos (simpdsios e congressos).
Constam destas publicagbes o
Internacional Standard Serial Number
(ISSN), que €& um cbdigo Unico e
definitivo para identificacdo de titulos
de seriados.

Pré-publicacdes (PRE)

Todos os artigos publicados em
periédicos, anais e como capitulos de
livros.

Manuais Técnicos (MAN)

Sao publicacbes de carater técnico
que incluem normas, procedimentos,
instrucdes e orientacdes.

Relatérios de Pesquisa (RPQ)

Reportam resultados ou progressos de
pesquisas tanto de natureza técnica
quanto cientifica, cujo nivel seja
compativel com o de uma publicacdo
em periédico nacional ou internacional.

Publicacdes Didaticas (PUD)

Incluem apostilas, notas de aula e
manuais didaticos.

Programas de Computador (PDC)

Sao as sequéncias de instrugbes ou
codigos, expressos em uma linguagem
de programacdo compilada ou inter-
pretada, a ser executada por um
computador para alcangcar um determi-
nado objetivo. Sao aceitos tanto
programas fonte quanto executaveis.
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