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Resumen—A lo largo de los afios, el nimero de objetos espaciales en 6rbita, ha ido aumentando progresivamente. Dependiendo de la
mision que tenga un objeto espacial, su Orbita, al finalizar la misma, puede tener caracteristicas muy distintas, de hecho puede cruzar o no
la atmdsfera. Un ejemplo de chatarra espacial que alcanzé la superficie terrestre es el motor de la tercera etapa del lanzador Delta-11 que
impacto en la provincia de Corrientes el 20 de enero de 2004. Se disponen entonces de datos antes del ingreso y también de la ubicacion
del punto de impacto. Se refind el simulador ARGUS para posibilitar la solucion de las ecuaciones dindmicas de estado hasta el
encuentro con la superficie terrestre. Durante el proceso de célculo, la aerodindmica es continuamente ajustada acorde con
modificaciones en los regimenes de vuelo. Al realizar las simulaciones de reingreso se obtiene una posible traza de impacto donde se
estima que caerd el objeto. Un aspecto importante al analizar el reingreso de un objeto espacial es el modelado de la atmdsfera terrestre.
Con tal proposito se comparan los resultados obtenidos con el modelo dindmico MSISE-2000 y con el modelo estatico USSA-76.

Palabras clave — resistencia aerodindmica, modelo atmosférico MSISE, objeto espacial, motor STAR 48-B, simulador ARGUS.

Abstract— Throughout the years, the number of space objects in orbit, has been gradually increasing. Depending on the mission that has
a space object, at the end of it, its orbit can have very different characteristics, in fact it can cross or not the atmosphere. An example of
space debris that reached the Earth's surface is the engine of the third stage of the Delta-11 launcher which impact on January 20", 2004
in the province of Corrientes. We have then the data before entry as well as the location of the point of impact. It was refined the
simulator ARGUS to propagate the solutions of dynamic equations of state up to the encounter with the Earth's surface. During this
propagation, the aerodynamic state is continuously adjusted to changes in the regimes of flight. When simulating the re entry, a possible
trace of impact is obtained where it is estimated that the object will fall. An important aspect when analyzing the reentry of a space object
is the modeling of the Earth's atmosphere. The present study tested the effect of the dynamic model MSISE -2000 on reentry trajectory
versus static model USSA-76.

Keywords — drag, atmospheric model MSISE, spatial object, rocket motor STAR 48-B, simulator ARGUS.

primero debido a que, a menor altitud mas densa es la
atmosfera y mayor es la resistencia aerodinamica.

Las cargas térmicas y mecanicas que se presentan sobre
el objeto en el reingreso a la atmésfera, no necesariamente
tienen potencial para destruirlo completamente. Un ejemplo
de chatarra espacial que suele alcanzar la superficie
terrestre con cierta frecuencia sin ser destruida son los
motores de las dltimas etapas de los cohetes de
lanzamiento. Como ejemplo se puede mencionar al motor
de la tercera etapa del lanzador Delta-11 7925 -perteneciente

INTRODUCCION

I nimero de objetos espaciales en Orbita en las
ltimas décadas, sean satélites o chatarra espacial, ha
ido aumentando progresivamente. Cuando estos

objetos quedaban fuera de servicio, eran descartados y
abandonados a su suerte debido a que no se habia previsto
su reingreso. Recién en los Gltimos 20 afios se incluye en el
proyecto de la misidn, la planificacién del final de la vida

Gtil de los objetos espaciales.

Dependiendo de la mision que tenga un objeto espacial,
su Orbita, al finalizar la misma, puede tener caracteristicas
muy distintas, de hecho puede atravesar o no la atmdsfera.
Los cuerpos en 6rbitas mas bajas o con poca altura de
perigeo, por ejemplo, estdn predispuestos a ingresar
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a la familia de vehiculos lanzadores Delta que fue
desarrollado por la NASA- que impacto6 en la provincia de
Corrientes el 20 de enero de 2004. Para este caso se cuenta
entonces con los datos antes del ingreso a la atmdsfera,
como asi también con la ubicacion del punto de impacto, en
otras palabras se conocen las condiciones iniciales y finales.
Surge entonces la idea de simular el reingreso atmosférico
del nombrado motor. Se parti6 del codigo computacional de
simulacion de trayectorias espaciales ARGUS 1.0 creado
por Schulz (2005) y se desarroll6 una nueva version, el
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ARGUS 2.0 (2014). El simulador en cuestion considera el
efecto del frenado atmosférico como principal fuerza
perturbadora.

Otro aspecto importante al analizar el reingreso de un
objeto espacial es el modelado de la atmdsfera terrestre. En
mecanica del vuelo se adopta un conjunto de datos
relacionados con condiciones promedio del ambiente: los
modelos USSA (U. S. Standart Atmosphere). Sin embargo,
este estudio propone comparar y evaluar el efecto del
modelo dindmico MSISE-2000 (Mass Spectrometer —
Incoherent Scatter) sobre la trayectoria de reingreso. En
este modelo, los parametros varian no solo con la altitud
sino también con la época del afio, con el ciclo solar,
latitud, longitud, entre otros factores.

Se pretende entonces trabajar en la aplicacién del codigo
computacional de simulacion ARGUS 2.0 al caso
especifico del mencionado motor, asi como al
perfeccionamiento del mismo con las hipétesis de
atmosfera estatica (en una primera instancia), sin considerar
la sustentacion del objeto y sin analizar desprendimientos
de masa durante el reingreso. Como lenguaje de
programacion se utilizé Fortran 90.

Obijetivos y alcance
Se proponen como objetivos del presente trabajo:

-Aplicar el cédigo computacional para la simulacién de
trayectorias ARGUS 2.0 a un caso especifico: el reingreso
del motor de la tercera etapa del lanzador Delta II.

-Evaluar la relevancia de los parametros que influyen en
la trayectoria de reingreso de objetos espaciales.

-Solucionar las ecuaciones dindmicas de estado hasta el
encuentro del objeto con la superficie terrestre.
Determinacion de una zona probable de impacto.

-Comparar y evaluar el efecto del modelo atmosférico
dindmico MSISE-2000 con el modelo estatico.

ANTECEDENTES BIBLIOGRAFICOS

En este punto se describiran los conceptos de reingreso
atmosférico (en base a Ulisses Vieira et al - 2007) y
coeficiente de resistencia aerodinamica.

Reingreso atmosférico

Para simular el reingreso atmosférico, es necesario
comprender de qué manera la atmdsfera juega un papel
clave en el frenado y en el calentamiento del objeto
reentrante. Para ello es necesario estudiar y modelar tanto la
densidad como la temperatura de la atmosfera terrestre.

Al momento de modelar la atmdsfera se pueden utilizar
modelos dinamicos o estaticos. Estos Gltimos suponen que
la atmosfera gira con la misma velocidad de la Tierra, lo
cual puede ser cierto en altitudes cercanas a la superficie,
pero no a grandes alturas donde se detectan fuertes
corrientes. La densidad de la atmosfera experimenta las
siguientes variaciones:

1) Varia exponencialmente con la altitud.

2) Varia con la rotacién terrestre. En la porcion de la
Tierra expuesta al Sol, la atmdsfera se calienta
expandiéndose ligeramente en los lados y comprimiéndose
en la direccion del Sol, efecto conocido como viento solar.

3) Varia con la traslacion de la Tierra alrededor del Sol.
La densidad tiene un perfil aplanado hacia el movimiento
de traslacion de la Tierra y ligeramente alargado en el lado
opuesto. En la direccién de la velocidad de la Tierra
alrededor del Sol, la atmésfera tiene menos espesor porque
la misma estéa contraida por el desplazamiento del planeta y
por el enfriamiento debido a la sombra de la Tierra.
Ademés la atmdsfera y los océanos son atraidos por la Luna
formando una “joroba” en esa direccion.

De todo lo presentado se extrae que la atmosfera no es
esférica y sufre varias deformaciones (ver Fig. 1).
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Fig. 1: Deformaciones de la atmdsfera.

Segun Ulisses Vieira et al (2007), durante la trayectoria
de reingreso el objeto pierde altitud y velocidad
gradualmente. La resistencia reduce la velocidad del objeto
en forma progresiva, tratando de circularizar la trayectoria,
lo que se hace notorio con la disminucién de la altitud del
apogeo. Esto sucede porque con el aumento de la densidad
atmosférica, crece la componente de la resistencia y se
reduce la velocidad.

En esta etapa, y dependiendo de las caracteristicas
aerodindmicas y dimensiones del objeto, la fuerza
aerodindmica intenta alinear los centros de presion y los de
masa con la direccion de la velocidad en una actitud
aerodindmicamente estable.

A una altitud de unos 120 km, el ambiente esta
enrarecido y su densidad varfa entre 2.5 x 10® a 2.8 x 10™%°
kg/m?. En estas condiciones, la velocidad del cuerpo ronda
los 7000 m/s.

Cuando las partes del objeto sometidas a la accién del
flujo se calientan, se genera un efecto peculiar, es como si
el objeto adquiriese una forma diferente. En el caso de una
esfera, aparentaria tener un didmetro mayor. Como
consecuencia de esto, mas rapido serd el reingreso
atmosférico.

Otro aspecto a tener en consideracion es la naturaleza
fisica de las modificaciones de las formas aerodinamicas.
Sikharulidze (2001) postula que se “pueden clasificar los
errores de la modificaciéon en la forma aerodinamica, asi
como la variacion de la masa en el reingreso” en tres
categorias. El error que interesa a esta investigacién es el
relacionado con la determinacion de Cp. Por ejemplo, para
variaciones de -20% y +20% del Cp, con datos iniciales a
100 km de altitud, hay un error en la estimacién del punto
de impacto de 25 km aproximadamente. Cabe mencionar
gue los métodos modernos prevén un error del orden del
10-20% en la estimacién del Cp.
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Coeficiente de resistencia aerodinamica

Las fuerzas aerodindmicas se producen siempre que
existe movimiento relativo entre un fluido y un objeto
inmerso en este. Esta fuerza tiene dos componentes, una
fuerza de sustentacién normal al movimiento, y una fuerza
de resistencia opuesta al sentido de movimiento. La fuerza

de resistencia es FD=%CDpSV2, donde, Cp es el

coeficiente de resistencia; p es la densidad del fluido; V es
la velocidad relativa entre el cuerpo y el fluido y S es el
area de referencia.

El coeficiente de resistencia Cp es una cantidad
adimensional que describe la interaccion de la atmosfera
con la superficie del cuerpo. En general, este coeficiente
resulta funcion del angulo de ataque, la altitud y la
velocidad del objeto, siendo factible la estimacion de su
valor durante el proceso de determinaciéon orbital. Una
aproximacion cruda es Cp = 2 en el caso de objetos
esféricos (Montenbruck y Gill, 2001).

Como casos previamente estudiados por otros grupos de
investigacién, se tiene el andlisis de las fuerzas
aerodinamicas sobre un mddulo de reentrada con forma de
cono truncado (3.650 m de ancho por 2.440 m de largo). En
este caso se observa que para angulo de ataque nulo, el Cp
para un nimero de Reynolds del orden de 10" a 10"
comienza en 2.9 (Allegreé et al, 1997).

Otro estudio analiza un cono de 2.2 m de largo, donde se
observa que el Cp en funcién de Mach, para un angulo de
ataque de 45°, llega aproximadamente a 2.75 (Saldia et al.,
2009).

En consecuencia, valores tipicos en la determinacion del
Cp se encuentran en el rango de 1.5 a 3.0.

METODOLOGIA

El andlisis de vuelo de un objeto en reingreso
atmosférico es una aplicacion particular de la dindmica de
cuerpos rigidos. La teoria de vuelo describe el movimiento
del centro de masa, mientras que la teoria de estabilidad y
control, también conocida como dindmica de actitud, abarca
el movimiento del cuerpo alrededor de ese centro. Es de
notar que el movimiento del cuerpo por la accion de fuerzas
actuantes, puede depender no solo de la masa total sino
también de su distribucién espacial en el interior de su
contorno. Aunque la dindmica de actitud no forme parte de
este trabajo, algunos de sus aspectos fueron analizados al
tomar decisiones sobre la consideracion de las fuerzas
aerodindmicas involucradas.

Caodigo computacional

La estructura principal del cédigo se presenta en la rutina
denominada Program ARGUS 2.0. El método de
integracion numérica utilizado en las dos versiones de
ARGUS es el Runge-Kutta de 7°-8° orden, basado en el
formalismo de Runge-Kutta-Fehlberg (Watts y Shampine -
1976).

Parametros Two Line Elements - TLE

NORAD  (North  American  Aerospace Defense
Command) desarrollé el formato especifico de los
denominados Two-Line-Elements (TLE) para transmitir
elementos Keplerianos a través de un esquema de datos
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muy compacto que entrega informacion orbital aplicable a
satélites y otros objetos que orbitan la Tierra. Los
elementos orbitales de miles de objetos espaciales son
distribuidos libremente por internet (www.space-track.org).

Este estudio utiliza los Gltimos TLE obtenidos del objeto
como datos iniciales. Para incluirlos correctamente, se debe
interpretar adecuadamente lo que implica cada nimero. Los
TLE de nuestro caso de estudio son:

TLE del Delta 22879
DELTA 2 R/B(2) (PAM-D) (Decayed 2004-01-20)

122879U 93068C 04020.15194756 +.13988229 +25247-6 +61793-3 0 0078
2 22879 034.7147 289.5815 0070919 154.2174 326.3706 16.3192984629539

Parametro Bstar o 8~

El término relacionado al frenado aerodinamico Bstar
presente en los TLE estima los efectos de la resistencia
atmosférica en el movimiento de satélites. Bstar puede
interpretarse como una forma adimensional del coeficiente
balistico. Es necesario realizar una serie de manipulaciones
para su posterior uso dentro del coédigo ARGUS. Por
definicién, se sabe que el Bstar se puede expresar como

Bstar = %pOCD% R, siendo p, la densidad atmosférica

en el perigeo de la drbita, Cp el coeficiente de resistencia
aerodindmica, A el area transversal del objeto, m la masa
del objeto y R+ el radio terrestre.

Para el caso en estudio, de los TLE se obtiene un valor
de Bstar = 0.00061793. Para obtener el valor del Cp que
luego se adoptard como referencia para calcular el efecto
del frenado aerodinamico a grandes alturas, se utiliza la
férmula del Bstar.

Transformacion de Sistemas de Coordenadas

Para analizar la trayectoria de reentrada es conveniente
describir el movimiento del centro de masa utilizando el
conjunto de coordenadas de vuelo propuesto por Vinh
(1981).

Como primer paso, los elementos Keplerianos, que
surgen de los TLE, deben ser convertidos a un sistema de
referencia inercial (Fig. 2). Cabe destacar que existe
Gnicamente un par especifico de vectores posicion y
velocidad que corresponde a un conjunto de elementos
orbitales Keplerianos.

Elementos Keplerianos Coordenadas cartesianas inerciales

(aei0 0,0) XY, Z,X,Y,Z)
iz i
Norte Polar z
Objeto espacial » v
v E /" Objeto espacial
A Y esfera celeste
. \ P4 N
/ r 4 [ "
/ o)
/ F p /
P (“plano Ecuatorial | -
L'(manﬂ Ecuatorial - " terrestre” A Y
p - x % .
7. terrestre” L : Y ~ Ecuador celeste
Q \
X ! Z X

Fig. 2: Transformacion de elementos Keplerianos a coordenadas
cartesianas inerciales

Luego se transforman las coordenadas cartesianas
inerciales (X,Y,Z,X,Y,Z) en coordenadas cartesianas fijas
en la Tierra (x,y,z,%,y,2). De esta manera se pasa de
coordenadas  inerciales a  coordenadas terrestres
geocéntricas con respecto a Greenwich realizando una
rotacion alrededor del eje z.
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Por Gltimo se transforman las coordenadas fijas en la
Tierra a coordenadas de vuelo, es decir: magnitud del
vector posicion r; longitud A; latitud ¢; magnitud del vector
velocidad v; dngulo de vuelo y y &ngulo de deslizamiento .
La Fig. 3 presenta dos sistemas de coordenadas, el sistema
de referencia fijo en la Tierra (O1JK) y el sistema horizontal
local (Oijk). Este ultimo permite describir las coordenadas
de vuelo.

K
v
3
Y
Yoo
A -
\\ S
.\ o
\ A
-~ "l, "
- /
- | rd
/ Iy
//// ™, § ——____T__J.—_h"/ 1
yd “S. /b Objeto espatialm
7 Ry i
P N
/ by ™
e i

Fig. 3: Sistema de referencia fijo en la Tierra versus sistema horizontal
local.

Las tres primeras componentes de las coordenadas de
vuelo resultan:

z
r=x2+y2+22 7>
Jx2+y?

Para obtener las tres dltimas componentes de las
coordenadas de wvuelo, se necesita conocer el vector
velocidad. Para calcularlo se utiliza una matriz de
transformacion Ly e que relaciona el sistema de referencia
fijo en la Tierra con el sistema horizontal local. La
mencionada matriz depende de la longitud 1 y la latitud ¢.
En base a esto, el vector velocidad se expresa como:

Ux x
|:vyl B LH’E [y]
Uz z

Ahora se esta en condiciones de expresar las Ultimas tres
componentes de las coordenadas de vuelo:

2 4 07 + 02 T 7U " . v,
v= ’v v2+v, y=-—|== = arcsin | ———
Yoy 2 \Irlvl N

La relacion de las coordenadas entre los sistemas se
observa en la Fig. 4.

A = arctan (%) ¢ = arctan(

Coordenadas de vuelo
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Fig. 4: Transformacion de coordenadas cartesianas fijas en la Tierra a
coordenadas de vuelo.

Para calcular la aceleracion geopotencial total, se utilizan
coordenadas cartesianas fijas en la Tierra porque estas se
adectan mejor al modelo geopotencial de alto orden vy
grado utilizado.

Ecuaciones de Movimiento

En cada instante el objeto se encuentra bajo la influencia
de una fuerza total F, compuesta por la fuerza
gravitacional F, y la fuerza aerodinamica A: F = A + F,..
Segin la segunda ley de Newton, para un sistema de

. . . . av = .
referencia inercial, se tiene md_:ZF Al derivar las

ecuaciones de movimiento, se debe utilizar el sistema de
coordenadas de vuelo, debido a que es la forma conveniente
de seguir la trayectoria del vehiculo (Vinh, 1981). De esta
manera se obtienen las ecuaciones cinematicas de
movimiento para la posicion r, longitud A y latitud ¢:

dl _ vcosycosy

d¢ vcosysiny
dt

dr
ac - oSy dt — r

rcos ¢

Es conveniente separar la fuerza aerodindmica en dos

componentes y definir F_T) como la componente tangencial
de la fuerza no-gravitacional, a lo largo del vector

velocidad, y F,; como la componente normal, ortogonal a la
velocidad en el plano aerodindmico. La fuerza normal a su
vez puede descomponerse en una componente sobre el
plano vertical (ortogonal al vector velocidad), y una
componente ortogonal a ese plano utilizando el bank angle,
O.

La fuerza gravitacional no es considerada paralela al
vector posicion, debido a que la Tierra no es una esfera de
distribucion de masa uniforme. Por lo tanto se descompone
al vector aceleracion gravitacional en (g, 0,, ;). Las
ecuaciones de fuerza son:

dv
dt
dy F v?

N
v — =—c0s0 + g, + —cosy + 2wv cos cos
dt m 9y T 14 posd

= EFT + g, + w?rcos ¢ (siny cos ¢ — cosy sin sin ¢

+ w?r cos ¢ (cosy cos @ + siny sini sin ¢)

d Fysino v?
L + 9x —7cosycos¢tan¢

vV —=
dt mcosy cosy

+ 2wv(tany siny cos ¢ — sin ¢)

w?r
cosy cos P

cosy

Modelos Atmosféricos

Para analizar los efectos de las fuerzas que cualquier
atmosfera planetaria induce sobre el vuelo de un objeto
espacial que reingresa, es necesario modelar dicha
atmasfera.

En este contexto, el aspecto méas importante, es su
densidad. La misma, asi como otras caracteristicas, ademas
de variar con la localizacién geogréfica y la altitud, también
experimenta variaciones que son dependientes, entre otras
cosas, del ciclo solar.

Modelo estatico USSA-76

Los modelos USSA (U. S. Standart Atmosphere) son
conjuntos especificos de datos que proveen valores de las
propiedades fisicas de la atmdsfera en funcidn de la altitud.
La USSA-1962 es un modelo practico que fue desarrollado
por el U.S. Committee on Extension to the Standard
Atmosphere (COESA). El mismo, en base a la teoria de los
gases perfectos, asi como a datos recolectados por satélites
y cohetes, caracteriz6 la densidad y la temperatura de la
atmosfera terrestre desde el nivel del mar hasta una altitud
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de 1.000 km. La USSA-76 es la versidn mas reciente de
estos modelos, que difiere de la USSA-62 en los primeros
32 km de la atmosfera. Las franjas de caracteristicas
constantes tienen un ancho de 0.05 km en las capas mas
bajas, y hasta 5 km en las superiores.

El modelo es empirico, se basa en las mediciones de
temperatura por radiosondas, cohetes y satélites y se define
en términos de un perfil de temperatura que se extiende de
5 a 1000 km. Se asume que el aire es seco y
homogéneamente mezclado a altitudes debajo de 86 km.

Entre las incertidumbres y limitaciones del modelo
tenemos:

-Los datos son para condiciones de latitud media anual y
global (45 grados N) y para condiciones solares y
geomagnéticas medias en altitudes superiores a los 100 km.

-Los sistemas de viento no estan modelados.

-La cobertura geogréfica de la red de cohetes que mide
los datos es irregular; como resultado dichos datos pueden
no ser suficientemente representativos de las condiciones
globales.

-La exactitud de los datos utilizados como base para la
USSA-76 varia de un instrumento a otro.
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Fig. 5: Densidad atmosférica segin el modelo estatico USSA.

Modelo Dindmico MSISE-00

El modelo dindmico MSISE-00 es un modelo empirico
de la temperatura y densidad desde la superficie terrestre
hasta la exosfera (1400 km). La base del modelo son
mediciones de temperatura y composicion quimica
realizadas por satélites, cohetes asi como radares, y de la
densidad de masa total medida por acelerémetros y
deducidos de 6rbitas bajas terrestres.

Debajo de los 72.5 km, el modelo se basa principalmente
en la tabla del MAP Handbook de temperatura y presion
promedio zonal realizada por Barnett y Corney (1985). Por
debajo de los 20 km, estos datos fueron complementados
con promedios del National Meteorological Center (NMC).
Por encima de los 72.5 km, el MSISE-00 es esencialmente
un modelo MSISE-86 revisado teniendo en cuenta datos
derivados de los vuelos del transhordador espacial.

Las variaciones que se incorporaron en este modelo
dindamico respecto de los estaticos son: actividad solar,
actividad magnética, latitud, longitud y tiempo universal
(TU): anual, semestral, semidiurna, y diurna.

El perfil de la densidad se observa en el Figura 6. El
modelo depende de valores proporcionados por el usuario
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de afio, dia, hora (TU); altitud, latitud y longitud
geodésicas; hora solar local, indice magnético (AP) e indice
de flujo de radiacion solar F10.7.
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Fig. 6: Densidad atmosférica segiin el modelo dindmico MSISE.

Los flujos solares utilizados en este trabajo fueron
extraidos de la pagina web del Community Coordinated
Modeling Center de la NASA (CCMC)-NASA que es
responsable de investigar y divulgar datos referentes al
clima espacial (en:
http://ccmc.gsfc.nasa.gov/requests/fileGeneration.php).
Ademas, codigos del MSISE-00 pueden ser encontrados
también en la pagina web del CCMC-NASA (en:
http://ccmc.gsfc.nasa.gov/modelweb/).

Coeficientes Aerodinamicos

La resultante de las fuerzas que actGan sobre un objeto
durante el reingreso depende de la forma del objeto y de las
caracteristicas del flujo. A menudo estas influencias se
resumen en coeficientes conocidos como coeficientes
aerodindmicos. En el trabajo aqui expuesto reviste
particular importancia el coeficiente de resistencia ‘Cp .

1) Tipos De Resistencia

Distintos tipos de resistencia afectan el pasaje del objeto
a través de la atmésfera:

1) Resistencia de friccion superficial: Es producida por
las tensiones viscosas del fluido que actlan sobre la
superficie del objeto.

2) Resistencia de presién o de forma: Proviene de la
proyeccion en la direccion del movimiento de las fuerzas de
presion normales a la superficie. Se distinguen dos tipos:
resistencia de onda y resistencia base.

Esta investigacion, salvo indicacion expresa de lo
opuesto, limita el andlisis al caso de sustentacion nula, lo
cual implica resistencia inducida nula.

La resistencia de un objeto no sélo serd funcién del
nimero de Mach, sino también de la altitud. Asi como
cambia la densidad con la altura, también lo hacen la
temperatura, la viscosidad dindmica y la velocidad del
sonido.

El coeficiente de resistencia total Cp se basa en un area
de referencia. Para los objetos espaciales, dicha area
normalmente es la seccion transversal maxima. En las
aplicaciones aqui consideradas la seccion de referencia
puede adoptarse como circular.
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Basandose en Moe y Moe (2005), en altitudes de 6rbitas
bajas LEO (Low Earth Orbit), donde la trayectoria libre
media de una molécula de gas es mucho mayor que el
tamarfio del objeto, los coeficientes de resistencia pueden ser
computados exactamente para casos de formas sencillas,
tales como esferas, cilindros y placas planas (Fig. 7).
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Fig. 7: Cp segun el &rea frontal, en funcion de la altitud (Moe y Moe,
2005)

A su vez, del trabajo de Bowman y Moe (2005) se
desprende que la variacion del Cp desde los 500km a 150
km en una érbita de decaimiento es gradual, disminuyendo
en promedio un 0.5 de su valor en este rango de altura.

2) Cpen funcion del Numero de Reynolds
Para obtener el Cp se debe obtener en primera instancia

el nimero de Reynolds Re = pT” donde p es la densidad

atmosférica a la altura dada, v es la magnitud de la
velocidad de vuelo, | la longitud caracteristica del objeto.

La bibliografia presenta resultados mostrando la
dependencia del coeficiente de resistencia para una esfera,
con el nimero de Reynolds (para M<0.3), mediante curvas
como las que se ilustran en la Fig. 8.

L Smooth cylinder

10° 10! 102 T TR ;d' W

Fig. 8: Cp Coeficiente de resistencia en funcion del nimero de Reynolds
(Manson et al., 2006)

Para obtener el Cp = f(Re) en base a los datos provistos
por la Fig. 8, también se utilizaron funciones de
interpolacion aplicables a intervalos discretos.

Para 0.3 < M < 3 se utilizan curvas que incluyen efectos
compresibles, tales como las de la figura 9.

3) Cp en funcion del Mach

Conocida la velocidad y la altura del vuelo atmosférico,
se puede calcular el nimero de Mach y con la forma del
objeto se puede determinar el Cp = f(M). Curvas de Cp vs
Mach representativas de configuraciones tipicas se
presentan en la Fig. 10. Para obtener el Cp = f(M) de los
datos provistos por la Fig. 10, se utilizan funciones de
interpolacion aplicables a intervalos discretos.
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Fig. 9: Cp para elevado Reynolds en funcién del Mach (Miller y Bailey,
1979)
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Fig. 10: Cp en funcién del Mach y de la forma del objeto (Manson et al,
2006)

4) Cp total

El coeficiente de resistencia Cp utilizado en cada etapa
del reingreso atmosférico del objeto en estudio serd
calculado por la suma de ambos efectos: Mach de vuelo y
nimero de Reynolds como Cp=Cp (Re)+Cp (M). Para
alturas mayores a 140 km (régimen libre molecular), el
valor de Cp adoptado seré el obtenido del Bstar.

RESULTADOS Y DISCUSIONES

El caso de estudio del presente trabajo es el motor STAR
48-B, correspondiente a la tercera y Ultima fase de un
lanzador Delta-11 7925 (Fig. 11).
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Fig. 11: Motor STAR 48-B.

Posee un disefio de tobera corta y sus caracteristicas
pueden ser vistas en la Tabla 1.

TABLA 1: DIMENSIONES DEL MOTOR

Dimensiones del . Area de
Diametro Largo
motor choque frontal
1.2446 m 2.023 m 1.2166 m?
Pesos del
motor Casco Tobera Total Inerte
58.2866 kg 43.8170 kg 131.3604 kg

El cuerpo del motor en cuestion es parte de la tercera
etapa de un lanzador Delta Il que puso al GPS (Global
Position Satellite) estadounidense Navstar 35, en una 6rbita
de trasferencia desde 175 km a 20300 km el 26 de octubre
de 1993. EI mismo estuvo orbitando alrededor de la Tierra
por mas de 10 afios.

La masa del casco luego del impacto con la superficie
terrestre fue estimada en 50 kg y fue encontrado en el
departamento de San Roque, a 150 km al sur de la ciudad
de Corrientes, provincia de Corrientes, Republica
Argentina. Las coordenadas del impacto fueron 28° 36’ 37”
Sur, 58° 34” 49” Qeste:

Con el nimero del motor 22879 se obtuvieron algunos
datos iniciales (Tabla 4-2):

TABLA 2: DATOS DEL OBJETO 22879

REVISTA
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Con la informacién de los TLE, y ya habiendo obtenido
el semieje mayor, se esta en condicién de plantear los datos
iniciales a ser usados en el programa:

data0(1) = 6565.495d0 semieje mayor [km]

data0(2) =0.0070919d0  excentricidad

data0(3) = 34.7147d0 inclinacion [grados]

data0(4) = 289.5815d0 ascension recta del nodo [grados]

data0(5) = 154.2174d0 argumento del perigeo [grados]

data0(6) = 326.3706d0 anomalia media [grados]

Al conjunto de elementos orbitales Keplerianos
denominado (data0), le corresponde un par especifico de
vectores posicion y velocidad en coordenadas inerciales:

r=[3238168.80890 4676891.81795 3199643.30931]

v=[-5365.40134 5236.36948 -2286.37933]

Con estos datos el cédigo ARGUS 1.0 puede calcular la
trayectoria del objeto alrededor de la Tierra, pero para
determinar una zona probable de impacto fue necesario
tomar en cuenta el movimiento de rotacion de la Tierra,
incorporado en el codigo ARGUS 2.0. También se incluyo
en el nuevo cddigo el uso del tiempo sideral, es decir se
reconoce la longitud donde se encontraba el motor en el
momento en que se tomaron los datos. Para esto se necesita
conocer el afio, el dia, el mesy el TU.

Se obtiene para los datos iniciales un tiempo sideral de:

ts = 3.0295 rad

Dado que la Tierra tiene un movimiento de rotacion
resulta mas adecuado disponer del vector posicion y
velocidad en ejes fijos a la Tierra, es decir, se debe hacer
una rotacion en el eje z, transformando coordenadas
inerciales en coordenadas terrestres geocéntricas con
respecto a Greenwich utilizando el tiempo sideral como
angulo entre los ejes x. El vector de estado en coordenadas
cartesianas fijas en la Tierra es:

r=[-2694.63052  -5009.79248 3199.64331]
v = [5.55220 -4.40677 -2.28638]

Por Gltimo, se realiza la transformaciéon a elementos de

1,NO. 2, SEPTIEMBRE 2014

vuelo:

xt(1)= 6526.62023
Xt(2)= 241.72541

magnitud del vector posicion [m]
longitud [grados]

Nﬂmerp de Nombre Fecha_de Fecha de
satélite Lanzamiento Reentrada
22879 DELTA 2 R/B(2) (PAM-D) 1993-10-26 2004-01-20

Consideraciones iniciales
De los TLE se obtiene la siguiente informacion:
Afo: 2004
Epoca de los datos: 20 de enero
TU: 0.15194756
Bstar: 0.61793 * 10-3
Inclinacion orbital: 34.7147°
Ascension recta del nodo ascendente: 289.5815°
Excentricidad: 0.0070919
Argumento del perigeo: 154.2174°
Anomalia media: 326.3706°

Movimiento medio: 16.3192984 [rev/dia]
A partir de estos datos se puede calcular el movimiento
medio n en revoluciones por segundo y el semieje mayor a:

2T 118677286956 10-° [V
"= 8ea00 loeg!

a= 3\[E2 = 6565.495 km
n

Siendo p = 3.986006 m%s’ la constante gravitacional
geocentrica.

xt(3)= 29.35669
Xt(4)= 7448.09224

latitud [grados]

magnitud del vector velocidad [m/s]
xt(5)=-0.23543 angulo de vuelo [grados]
xt(6)=-20.48091 angulo de deslizamiento [grados]

Si no se hubiese considerado el efecto de la resistencia
del aire (Cp), el objeto hubiese seguido la trayectoria orbital
original, moviéndose del apogeo al perigeo de forma ciclica
(Fig. 12).

Altitud Geodésica y Geocéntrica

alturas [km]

2.5 3

35 4 45 5

t{hs]

Fig. 12: Altitud geodésica y geocéntrica sin tener en cuenta el Cp.
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La Fig. 13 muestra la latitud y longitud inicial y la traza
sobre la Tierra del movimiento del objeto sin efectos
perturbadores:

ol ®  punto inicial

. o L

Fig. 13: Traza sobre la superficie terrestre para el caso de Cp de esfera.
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3.0 C-C Throat

Ik
| 1

800in

Fig. 14: Esquema del motor STAR 48-B.

El motor recuperado en Corrientes no poseia la tobera.
Surge entonces la pregunta de si el motor reingresé con o
sin este componente. Para determinarlo, se llevd a cabo un
andlisis a partir del parametro Bstar, por ser un pardmetro
que depende directamente de la masa. Para calcularlo es
necesario obtener la densidad de la atmésfera en el perigeo.
Dado que en este caso la altura del perigeo es de 141 km,
entonces la densidad es de pperigeo= 3.16954*10°° kg/m®. Se
obtiene entonces Cpggtar = 2.28772.

Si se consideran todos los parametros constantes, excepto
la masa, se puede calcular:

BStarmotorsincono(Masa=58 kg) = 0.6179 * 10
BStarmotorconcono(Masa=130 kg) = 0.2757 * 10
entonces

ABstar = | Bstarmotorconcono - BStarmotorsincono | = 0.0003422

Se procedid entonces a comparar el ABstar calculado con
los Bstar publicados en los TLE del objeto a partir de los
dos afios anteriores al reingreso. De la comparacion se
observo que la variacion del valor de los TLE registrados
durante los dos Ultimos afios es mayor que el ABstar
calculado. Por consiguiente, de este andlisis no se puede
inferir si entrd6 o no con la tobera. Para los efectos
especificos de esta investigacion se decidié entonces asumir
que, al iniciar el reingreso, el motor ya no tenia su tobera.

Dado que se parte de la base que el motor reingresé sin la
tobera, se hizo necesario revisar las dimensiones y
relaciones del motor (Tabla 3):

TABLA 3: DIMENSIONES DEL MOTOR SIN LA TOBERA

L Areade Areade
Diametro choque frontal Largo choque lateral
1.2446 m 1.2166 m? 1.4048 m 1.5499 m?

Para simular el efecto del frenado aerodindmico durante
el reingreso, fue necesario determinar cual seria el area de
referencia, si frontal o lateral (Fig. 15). Si se tiene en cuenta
que la relacién de éareas es de 0.8, se asume como

aproximacion que el objeto es una esfera. Si a su vez se
toma en cuenta que el objeto reingresa con un movimiento
de rotacion ca6tico (escenario mas probable), se estimé que
con la mayor area de choque se representarian mejor las
consecuencias aerodindmicas de este  movimiento.
Entonces, se asume que el area de choque es el area mayor:
$=1.5499 m*.

Corte A-A

Area=1.5499m2

o Corte B-B
Area=1.2166:m2

Fig. 15: Comparacién de reas frontal y lateral.

Anadlisis de resultados

Se presentan resultados de trayectorias de reingreso
obtenidos con la aplicacién del codigo ARGUS 2.0.

Modelo de CD

Se modelan distintos coeficientes de resistencias para
esferas en el modelo de atmdsfera estatico USSA-76.

Al incluir el frenado aerodinamico, el objeto ya no sigue
la trayectoria de apogeo a perigeo descripta en la Fig. 12,
sino que comienza a descender debido a que estd inmerso
en la atmosfera. A partir de los 100 km, dado que la
densidad aumenta en varios oOrdenes de magnitud, este
descenso se acentla abruptamente (Fig. 16). En esta figura
se observa también el efecto de circularizacion de la érbita;
la altura del apogeo disminuye en mayor medida que la del
perigeo.

Altitud Geodésica y Gecoéntrica
250
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200 /\\
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Fig. 16: Altitud geodésica y geocéntrica para reingresos

Utilizando para alturas mayores a 140 km el Cp, obtenido
del Bstar, y hasta M = 3 una disminucién gradual del 0.9
del valor obtenido en el punto anterior, el punto de impacto
obtenido tiene coordenadas (ver Fig. 17).
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Fig. 17: Traza sobre la superficie terrestre para Cppstar=2.28772.

Dado que un error de hasta el 20% en la estimacion del
Cp es aceptable, se recalcula el Cp para distintos valores
dentro de este margen. A partir de esta informacion, se
realizan simulaciones para las trayectorias de reingreso con
un 91% Cpggar Y Se obtiene la traza sobre la Tierra
representada en la Fig. 18.

_Y\| @ Punto inicial
1% IS

¢ Punto simulado

Fig. 18: Traza sobre la superficie terrestre para 0.91 Cpgstar -

Simulaciones con modelo de atmosfera dinamico

Para cumplir los objetivos se propone simular la
trayectoria de reingreso del motor utilizando el modelo de
atmosfera MSISE. De este modelo se puede obtener la
densidad atmosférica en funcion de la altura sobre la
superficie terrestre, fecha, latitud, longitud geoceéntrica,
hora del dia, y el tiempo solar local. Incluye ademas el flujo
solar F10.7 (correspondiente a 2800 MHz) y el indice
magnético AP, los que son factores de escala del modelo.

Los siguientes datos no se desprenden de los TLE y
necesitan ser determinados: el promedio del flujo solar
F10.7A -medido durante 3 meses-, el flujo solar diario
F10.7 y el indice magnético del dia AP. Se calcul6 el
promedio de los flujos solares desde el 10 de diciembre de
2003 hasta 10 de marzo de 2004 a partir de la informacion
que fue obtenida en la nombrada pégina web del CCMC:
F10.7A=113.8889. A su vez el valor del flujo solar para el
dia en que cay6 el motor, el 20 de enero de 2004, fue:
F10.7 = 135. Por ultimo se efectud el promedio del indice
magnético del mismo dia: 18.5.

Con todos los datos mencionados se puede obtener la
densidad y la temperatura en cada paso de integracion.

Se simula en una primera aproximacion, bajo el modelo
atmosférico dindmico MSISE, con el valor Cpggar =
2.28772 obtenido a partir del Bstar. Los resultados se ven
representados en la Fig. 19, donde se desprende que la traza
sigue mas alla de punto real de impacto.

Se vuelven a realizar simulaciones con distintos valores
dentro del rango aceptable del error del 20% Cp, donde se
observa que, para un 107% Cpgrar, €l 0bjeto cae cerca de la
latitud y longitud esperados (Fig. 20).

Fig. 19: Deformaciones de la atmoésfera.
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Fig. 20: Traza sobre la superficie terrestre para 1.07 Cpgrar.

% Punto real de impacto

Punto real de impacto

Simulaciones con ambos modelos

Luego de correr el programa ARGUS 2.0 con los dos
modelos atmosféricos, se puede concluir que el punto de
impacto es estimado con mayor exactitud por el modelo
atmosférico dinamico para un 1.07 Cpggar- Con este modelo
el motor cae a 190 km del punto real de impacto, en cambio
con el modelo USSA-76, lo hace a 205 km. Los resultados
se pueden observar en la Tabla 4:

TABLA 4: COMPARACION DE LOS MODELOS ATMOSFERICOS.

Modelo 9 i i i

: % al Latitud Longitud Distancia al Tiempo
atmoésfera  Cosstar punto real de corrida
MSISE 107 -2949°47” —60°13°30” 190 km 1mb57s
USSA 91 -30°3°37” -59°8°48”  205km 1m4s

Caso teniendo en cuenta la sustentacion

Resulta interesante comparar qué sucede si se tiene en
cuenta la sustentacion, para ello se adoptaron casos de
sustentacion constante, haciendo uso del modelo estatico de
atmosfera USSA-76, con lo cual se obtuvieron los
resultados expresados en la tabla 5 para los probables
puntos de impacto:

TABLA5: CASO TENIENDO EN CUENTA LA SUSTENTACION

Coeficiente de

Sustentacion Latitud Longitud Horas
0.1 -32.2067° 308.8673° 3.54222
0.0 -30.0605° 300.5199° 3.50114
0.1 -27.6852° 293.4811° 3.4130 (diverge)

Notar que con angulo negativo el método diverge. Esto
se debe que, a diferencia de sustentacion positiva o nula, en
este caso, el &ngulo entre el vector velocidad y la horizontal
es de 90 grados por lo que el seno de este angulo es cero.
En consecuencia dr/dt es nulo y el programa diverge,
debido a que las integraciones no se completan.

25



SIMULACION DE LA TRAYECTORIA DE REINGRESO DEL MOTOR

MORESCHI Y SCHULZ

DE LA TERCERA ETAPA DE UN LANZADOR DELTA CAIDO EN CORRIENTES

En base a lo expuesto, se asume como apropiado para el
caso en estudio no considerar el efecto de la sustentacion
para las simulaciones.
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Fig. 21: Traza sobre la superficie terrestre con C, positivo.
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Fig. 22: Traza sobre la superficie terrestre con C, negativo

CONCLUSIONES

Con este trabajo, el codigo ARGUS 1.0 disefiado por
Schulz (2006) para simular trayectorias de reingreso de
objetos espaciales, es aplicado a un caso especifico: el
motor de la tercera etapa de un lanzador Delta Il, caido el
20 de enero de 2004 en la Provincia de Corrientes
(Argentina), siendo las coordenadas del punto de impacto

= — 58° 34’ 49” y A= -28° 36’ 37”. Los resultados de
dicha a aplicacion motivaron la creacion de un nuevo
cédigo denominado ARGUS 2.0.

En primera instancia, es utilizado como modelo
atmosférico el estatico USSA-76 y luego, el dindmico
MSISE-00. Estos modelos produjeron resultados similares,
lo cual es coherente con el tiempo de integracion para el
caso en estudio (3.48 horas de trayectoria
aproximadamente). Se hace la salvedad que la modelacion
de la atmésfera dinamica requiere de mdaltiples datos y la
interpretacion de un codigo de por si complejo, por lo tanto
Su uso no es recomendable a menos que sea necesario.

La simulacién que con mayor exactitud represento el
punto de impacto real, fue llevada a con el modelo
atmosférico dinamico para un valor de 1.07 Cpgar, Siendo
sus coordenadas ¢ = — 60° 13* 30” y A=-29° 49’ 47”. Con
el modelo estatico, cuyo Unico dato de entrada la altitud, el
punto de impacto se alejo s6lo 20 km.

El punto de impacto simulado se ubica aproximadamente
a 200 km del punto real lo que se considera una
aproximacion aceptable para las hipoétesis elaboradas, es
decir, no se tiene en cuenta la sustentacion por parte del
objeto, no se analizan los posibles desprendimientos de
masas, Y se lo considera como una esfera.

El considerar al motor como una esfera, dada su alta
relacion de &reas, fue una aproximacion aceptable para este
caso.

A partir de esta investigacion se pueden desprender otras
lineas de estudio, a saber: incluir la posibilidad de un

proceso de separacion de componentes; considerar en la
determinacion del Cp la forma real del objeto que reingresa;
simular la dindmica de actitud con la del centro de masa.
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