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1 Introducere

Dat fiind interesul din ce in ce mai ridicat pentru explorarea spatiului cosmic, numarul de
misiuni spatiale este In continua crestere, aducand cu sine o crestere semnificativa a numarului
reziduurilor (deseurilor) aflate pe orbita Pamantului. Totodata, o mare majoritate a acestor
misiuni spatiale sunt proiectate asa Incat sa cuprindad cel putin un eveniment de reintrare in
atmosfera a unui vehicul sau parti ale unui vehicul (trepte de lansator, capsule de reintrare, etc.).
Odatd reintrate in atmosferd, reziduurile rezultate in urma misiunilor spatiale reprezinta
hazarduri pentru populatie, fauna, flora si proprietate. Din acest motiv, existd un interes din ce
in ce mai ridicat in comunitatea stiintifica de a cuantifica riscul pe care reziduurile spatiale il
prezintd. O masura in acest sens este aceea de a proiecta unelte computationale capabile sa
simuleze reintrarea in atmosfera a reziduurilor spatiale si implicit sd cuantifice riscul asociat
unei misiuni spatiale.

Lucrarea de fata cuprinde o serie de studii cu privire la reintrarea distructiva in atmosfera a unui
vehicul sau reziduu spatial. Intelegerea si simularea reintrarii distructive in atmosfera necesita
expertiza mai multor ramuri ingineresti, motiv pentru care lucrarea inglobeaza studii privind
analiza de traiectorie, analiza structurald, transfer termic, acrodinamica si aecrotermodinamica.
Obiectivul acestor studii este acela de a identifica o serie de modele matematice ce pot facilita
intelegerea fenomenelor ce guverneaza reintrarea in atmosfera, si totodata de a implementa si
valida aceste modele in cadrul unei unelte computationale multidisciplinare capabila sa
simuleze o reintrare distructiva.

Cuvinte cheie: reintrare distructiva, reziduu spatial, flux termic convectiv, transfer termic,
volume finite, grile nestructurate, simularea traiectoriei, model de fragmentare, model de
ablatie, caracteristici aerodinamice, coeficient de presiune

oo N

1.1 Unelte computationale pentru evaluarea riscului reintrarii in
atmosfera

In prezent, existi doua abordari principale in ceea ce priveste elaborarea de medii
computationale capabile sa estimeze riscul reintrarii reziduurilor spatiale: coduri bazate pe
obiect si coduri bazate pe vehicul.

Mediile computationale de tip obiect sunt bazate in general pe mai multe ipoteze simplificatoare
in comparatie cu cele de tip vehicul. Mai exact, codurile bazate pe obiect reduc analiza
distrugerii unui vehicul spatial dat la analiza distrugerii partilor sale componente. Astfel,
componentele vehiculului analizat, de multe ori doar cele critice, sunt modelate ca obiecte cu
geometrie de baza cum sunt sfere, cuburi, paralelipipede, cilindre, bare, etc., reducandu-se in
acest fel semnificativ etapa de preprocesare premergatoare unei simuldri. Fiecdrui obiect de
baza din cele ce constituie structura vehiculului Ti este asociat un material care poate fi fie chiar
materialul piesei modelate de obiectul respectiv, In cazul obiectelor omogene si izotrope
(componente metalice), fie un material echivalent, In cazul obiectelor ce contin mai multe
materiale sau/si sunt fabricate din materiale compozite. Codurile de tip obiect se bazeaza pe
ipoteza ca structura vehiculului analizat se va descompune in partile sale componente (sfere,
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cuburi, etc.) la o altitudine ce poate varia intre 75 km si 85 km. Din momentul fragmentarii,
obiectele rezultate sunt supuse unor analize termice simple cu scopul de a prezice probabilitatea
de supravietuire a acestora in timpul reintrarii si eventualele zone de impact, in cazul in care
acestea supravietuiesc. Punctele de impact ale obiectelor ce supravietuiesc reintrarii pot fi
extinse pe zone cu dimensiuni intre 200 si 2000 km, in functie de masele obiectelor si
proprietatile materialelor din care acestea sunt fabricate.

Un avantaj al codurilor bazate pe obiect este acela ca, in ipoteza in care vehiculul analizat se
descompune in partile sale componente, se creeaza cel mai nefavorabil scenariu de reintrare,
acela 1n care este maximizatd suprafata totala expusa sarcinilor termice din timpul reintrarii.
Aceasta abordare este una conservativa in sensul In care se considera ca, daca obiectele
analizate supravietuiesc acestui cel mai nefavorabil scenariu, atunci acestea cu siguranta pot fi
considerate critice Tn ceea ce priveste riscul de impact. Un alt avantaj al codurilor de tip obiect
este timpul foarte redus de calcul, datorat numarului mare de ipoteze simplificatoare. Timpul
de calcul pentru un cod de tip obiect poate varia de la cateva secunde la cateva minute ( [1]).
Dezavantajul codurilor de tip obiect este acela ca nu este posibild o analizd detaliatd a
proceselor de natura termica sau mecanica ce au loc in cazul vehiculului real in timpul reintrarii,
cum este de exemplu Incélzirea rapida a pieselor direct expuse sarcinilor termice si Incélzirea
mai lenta a pieselor interioare, mai protejate In fata acestor sarcini.

Dintre cele mai importante coduri de tip obiect dezvoltate de comunitatea spatiald de-a lungul
anilor putem enumera Debris Assessment Software (DAS, [2], [3]), Object Oriented
Surveillance Analysis Tool (ORSAT, [4], [5]), DEBRISK ( [6], [1]), Debris Risk Assessment and
Mitigation Analysis (DRAMA, [1], [7]) si Spacecraft Aerothermal Model (SAM, [1], [8]).

Spre deosebire de codurile de tip obiect, codurile de tip vehicul modeleaza intreg vehiculul
analizat ca o singurd entitate. Astfel, piesele componente reprezintd modele computationale
fidele al pieselor reale ce alcatuiesc vehiculul analizat. Acestea sunt materializate in procesul
de calcul prin grile computationale tridimensionale care formeazd baza unor analize termice si
aerodinamice mai complexe decit in cazul codurilor de tip obiect. In baza grilelor
computationale create, metode ingineresti locale sunt utilizate in vederea estimarii fluxurilor
termice convective si radiative si a coeficientului de presiune care vor fi mai departe utilizate
in propagarea starii termice a vehiculului si respectiv determinarea fortei aerodinamice ce
actioneaza pe acesta. Propagarea traiectoriei vehiculului si a reziduurilor rezultate se realizeaza
integrand setul complet de ecuatii de miscare in 6 grade de libertate. Fragmentarea structurii
este prezisa prin monitorizarea temperaturii si tensiunilor mecanice locale. Astfel, fragmentarea
are loc prin topire, datoritd depdsirii temperaturii de topire, si prin rupere datoritd depdsirii
tensiunilor mecanice ultime. De cele mai multe ori, codurilor de tip vehicul le sunt asociate
baze de date cu proprietati de materiale ce pot varia in functie de temperatura.

Avantajul major al codurilor de tip vehicul este acela ca ofera posibilitatea unei analize mai
complexe a procesului de reintrare distructiva, in special sub aspectul in care fragmentarea
vehiculului este modelatd in mod direct prin prisma temperaturilor si tensiunilor mecanice
locale, spre deosebire de codurile de tip obiect care impun o altitudine de fragmentare stabilita
a priori. Pe de alta parte, codurile de tip vehicul necesita un timp de calcul mult mai mare fata
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de codurile de tip obiect, variind intre cateva ore si cateva zile ( [1]), in functie de complexitatea
vehiculului analizat.

Dintre codurile de tip vehicul dezvoltate de catre comunitatea spatiald putem enumera
Spacecraft Atmospheric reentry and Aerothermal Break-up (SCARAB, [9], [10]), Spacecraft
Aerothermal Model (SAM) si PAMPERO ( [11], [12]).

1.2 Obiective

Problema reintrarii distructive in atmosfera a unui vehicul aerospatial este una cu un puternic
caracter multidisciplinar iar intelegerea si simularea acesteia necesita interconectarea mai
multor ramuri ale inginerei, atat la nivel computational cat si experimental. Prin urmare,
lucrarea de fatd nu isi propune o abordare extensiva a problemei reintrarii distructive ci are ca
obiectiv general identificarea unei colectii de modele de calcul ce pot face posibila intelegerea
si simularea acesteia. Totodata, modelele de calcul identificate vor fi implementate in cadrul
unor unelte computationale si validate cu rezultate experimentale si numerice, acolo unde
acestea sunt disponibile. Noi contributii cdtre comunitatea stiintifica in contextul reintrarii
distructive vor fi aduse atat prin completarea sau imbunatatirea modelelor matematice existente,
cat si prin modalitatea de unificare a acestora intr-un mediu computational multidisciplinar.
Asadar, dintre obiectivele specifice ale acestei lucrari putem enumera:

e Implementarea si validarea unui simulator de miscare cu trei si sase grade de libertate
cu scopul de a propaga traiectoriile fragmentelor rezultate In urma unei reintrari
distructive.

e Implementarea si validarea unui program de calcul ce simuleaza transferul termic n
materiale solide, cu scopul de a monitoriza starea termicd a fragmentelor rezultate n
urma reintrarii.

e Implementarea si validarea unui modul de calcul pentru estimarea proprietdtilor
aerodinamice si a fluxului termic convectiv pentru fragmentele rezultate pe parcursul
reintrdrii, in functie si de regimul de zbor.

e Propunerea si implementarea unor modele de distrugere, ardere, rupere etc. a structurilor
de vehicule aerospatiale tipice sub actiunea sarcinilor de naturd termica si/sau mecanica
in timpul reintrarii.

e FElaborarea si implementarea unei structuri de date pentru modelarea computationala a
structurilor complexe specifice vehiculelor aerospatiale, compatibild cu structura de
date necesara evaludrii stdrii termice, proprietatilor aerodinamice, fluxului termic
convectiv si a proprietatilor inertiale pentru fragmentele rezultate.

e Propunerea unei metodologii de evaluare a influentei incertitudinilor asociate modelarii
asupra rezultatelor furnizate de cétre o suitd de programe de calcul destinate simularii
reintrarii distructive 1n atmosfera.
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1.3 Continutul lucrarii

Aceastd lucrare este impartitd in 10 capitole in functie si de diferitele discipline ingineresti ce
intervin in abordarea problemei reintrarii distructive in atmosfera. Continutul fiecarui capitol al
acestei lucrdri este prezentat succint in cele ce urmeaza.

Capitolul 1 al acestei lucrari are rol introductiv si prezinta contextul actual in ceea ce priveste
problema reziduurilor spatiale. De asemenea, aici sunt discutate si diferitele abordari ale
comunitdtii stiintifice Tn ceea ce priveste evaluarea riscului unei misiuni spatiale asupra
populatiei, mediului si proprietatii. In acest context, se vor formula obiectivele principale ale
lucrarii si va fi prezentat pe scurt continutul fiecarui capitol.

Capitolul 2 prezinta o vedere de ansamblu asupra problemei reintrarii distructive in atmosfera
a vehiculelor aerospatiale. Aici sunt discutate fenomenele a caror intelegere reprezinta factori
cheie in rezolvarea problemei reintrarii distructive si totodata este identificatd o structura
preliminard a unei unelte computationale dedicata acestei probleme.

Capitolul 3 isi propune sa prezinte detalii asupra modelarii structurii unui vehicul aerospatial in
cadrul unei unelte computationale ce simuleaza reintrarea distructiva in atmosferd. Vehiculul
va fi materializat la nivel computational printr-o colectie de grile de calcul asociate unor obiecte
de baza ce alcatuiesc structura. Tot in acest capitol vom prezenta modelul matematic pentru
calculul proprietatilor inertiale ale vehiculului analizat iar in final vom prezenta un set de
rezultate cu scopul de a oferi o masurd preliminard de validare a implementarii modelului
matematic.

Capitolul 4 isi propune prezentarea aspectelor teoretice si numerice in ceea ce priveste
simularea miscarii cu sase grade de libertate, in atmosferd, a unui vehicul aerospatial. Mai
precis, vom discuta despre aspecte precum sisteme de referintd si transformarile dintre acestea,
variabilele de stare alese pentru reprezentarea completa a starii vehiculului, reprezentarea
matematicd a ecuatiilor cinematice si dinamice de miscare relativ la diferite sisteme de referinta
dar si metode utilizate pentru solutionarea numerica a acestora. De asemenea, vom exemplifica
solutionarea numerica a ecuatiilor de miscare in cazul concret al reintrarii in atmosferad a unei
capsule, avand in acelasi timp ca obiectiv si furnizarea unei validari preliminare a metodelor
numerice implementate.

Capitolul 5 trateaza subiectul solutionarii numerice a ecuatiei caldurii nestationare. Specific
vorbind, atentia se va indrepta catre o metoda cu volume finite centrata pe celula aplicata pe
grile nestructurate tridimensionale. Totodatd, vom exemplifica solutionarea numerica a ecuatiei
caldurii in cazul concret al unui obiect metalic din aluminiu avand in acelasi timp ca obiectiv si
furnizarea unei validari preliminare a metodelor numerice implementate.

Capitolul 6 isi propune prezentarea metodelor adoptate in vederea determinarii caracteristicilor
aerodinamice ale vehiculului analizat precum si a fluxului de cédldura convectiv la suprafata
acestuia in timpul reintrarii In atmosfera. Ne Indreptdm atentia Tn mare masurd catre metode
ingineresti de fidelitate scazutd intrucat o analiza aerodinamica si aerotermodinamica fideld nu
este de interes practic in contextul problemei de fatd. Asadar, vom distinge Intre trei regimuri
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de zbor, si anume regimul rarefiat, regimul tranzitoriu si regimul continuu, pentru care vom
adopta metodologii diferite pentru estimarea proprietatilor aerodinamice si fluxului termic
convectiv. Totodatd, vom exemplifica procesul de calcul al proprietatilor aecrodinamice si
fluxului termic convectiv in cazul unei capsule de reintrare si vom valida in acelasi timp
modelele implementate cu ajutorul unor rezultate furnizate de modele numerice de inalta
fidelitate prezente in literatura de specialitate.

Capitolul 7 isi propune sa prezinte detalii cu privire la fuziunea intre diferite modele matematice
prezentate pe parcursul acestei lucrari cu scopul de simula reintrarea distructiva a vehiculelor
si reziduurilor spatiale. in primul rand, vom propune un model de ablatie adecvat pentru
reintrarea distructiva a obiectelor metalice care inglobeaza modelele de simulare de miscare,
transfer termic, aerodinamica si aerotermodinamica discutate pe parcursul capitolelor
precedente. Modelul de ablatie va fi validat cu ajutorul rezultatelor experimentale prezente n
literatura si in cele din urma vom exemplifica modelul implementat in cazul reintrarii
distructive a unui obiect din aluminiu. Tn al doilea rand, vom propune un model de fragmentare
a structurilor complexe care, spre deosebire de modelul simplu de ablatie amintit mai sus, este
capabil sa monitorizeze si integritatea structurald a vehiculului dar si a obiectelor individuale
ce 1l alcatuiesc. Algoritmul de fragmentare va fi testat pe o structura tipica de treapta de lansator.
Tot aici, vom furniza si o privire de ansamblu asupra implementdarii practice a tuturor modelelor
de calcul ce fac posibila o simulare complexa a reintrarii distructive in atmosfera.

Capitolul 8 prezinta o posibila abordare in ceea ce priveste cuantificarea incertitudinii
rezultatelor furnizate de catre o unealtd computationala ce simuleaza reintrarea distructiva in
atmosferd. Ne-am indreptat atentia cdtre o analiza statistica de tip Monte Carlo ce presupune
simularea repetitivd a modelelor in baza unor plaje de incertitudine a metodelor de calcul
numarului minim necesar de simuldri in vederea obtinerii unei acuratete dorite a rezultatelor.
Tn final, vom exemplifica o astfel de analizi statistici in cazul reintririi distructive in atmosfera
unui obiect metalic.

Capitolul 9 prezinta concluziile finale ale acestei lucrari, evidentiind contributiile acesteia,
perspectivele de dezvoltare ulterioard si lista de lucrari stiintifice publicate pe parcursul
elabordrii lucrdrii. Lucrarea se incheie cu liste de figuri, tabele si referinte bibliografice.
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2 Privire de ansamblu asupra problemei reintrarii
distructive in atmosfera

Analiza distrugerii Tn atmosfera a unei vehicul spatial in timpul reintrérii este o problema
multidisciplinard ce necesitd interconectarea mai multor discipline ingineresti cu scopul de a
surprinde aspectele fizice esentiale asociate. Asadar, putem identifica o serie de discipline sau
module de analiza ce ar trebui avute Tn vedere in procesul de dezvoltare a unei unelte
computationale pentru simularea reintrarii:

e Generarea geometriei — Un prim pas in simularea reintrarii distructive a unui vehicul
este reprezentat de aproximarea computationald a structurii acestuia. Ne vom indrepta
aici atentia catre o abordare in care vom aproxima structura complexa a vehiculului prin
suprapunerea unui numar de obiecte cu geometrie simpla. Pentru fiecare dintre aceste
obiecte simple vom genera o grila computationala ce va fi baza analizelor ulterioare.

e Preprocesarea grilelor — Acest modul de analiza este responsabil pentru definirea
structurii de date specifice unor metode numerice ce necesita grile computationale cum
sunt metodele numerice cu volume finite sau element finit pentru analiza termica si
structurala, acolo unde acestea sunt utilizate.

e Proprietdfi inerfiale — In cazul unei reintrari distructive este natural sa presupunem ca
structura vehiculului analizat se altereaza in timpul reintrarii in prezenta incarcarilor de
naturd termica si mecanicd la care acesta este supus. Din acest motiv, proprietétile
inertiale cum sunt masa, centrul de masa sau tensorul de inertie necesita a fi recalculate
pe masura ce structura este alterata.

o Aerodinamica — Acest modul este responsabil pentru evaluarea proprietatilor
aerodinamice ale vehiculului, pe baza starii curente a structurii acestuia. Proprietatile
aerodinamice vor reprezenta baza estimarii fortelor si momentelor ce actioneaza asupra
vehiculului ce vor fi furnizate unui propagator de miscare. Alte informatii precum
distributia de presiune pe suprafata vehiculului pot fi potentiale date de intrare pentru
modulul de analiza structurala.

e Aerotermodinamica — Obiectivul acestui modul este acela de a estima fluxul termic la
suprafata vehiculului analizat. Acesta este mai departe furnizat ca data de intrare unui
modul de analiza termica.

o Analiza termica — Pe baza fluxului de cdldura estimat la frontiera vehiculului, acest
modul estimeaza evolutia starii termice a acestuia. Informatiile determinate n acest
modul pot fi date de intrare pentru un modul de fragmentare a structurii sau/si un modul
de analiza structurala.

e Analiza structurala — Acest modul este responsabil pentru estimarea tensiunilor ce apar
n structura vehiculului Tn prezenta sarcinilor termice si mecanice. Acestea vor fi mai
departe furnizate catre un modul ce monitorizeaza integritatea structurald a vehiculului.

e Simularea miscarii — In baza proprietitilor inertiale, a fortelor si momentelor estimate
si a starii precedente a vehiculului, acest modul calculeaza noua stare a acestuia. Noua
stare va fi ulterior utilizatd la o noud iteratie de estimare a proprietatilor aerodinamice
si a fluxului termic convectiv, intreg procesul avand un caracter iterativ.
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e Fragmentare — Acest modul monitorizeaza integritatea structurala a vehiculului in baza
informatiilor furnizate de catre modulele de analiza termica si structurala.

Figura 1 prezinta o schema generica ce ilustreaza interconectarea dintre diferite module de
analiza. Este important s mentiondm ca gradul de fidelitate a modelelor computationale
specifice unui modul sau disciplind, sau nevoia utilizarii unui anumit modul de analiza, poate
depinde de diferitele regimuri de miscare pe care vehiculul le traverseaza in timpul reintrarii,
dupd cum vom vedea mai in detaliu in capitolele urmatoare. De exemplu, diferite modele
aerodinamice cu diferite grade de fidelitate pot fi necesare in functie de regimul de miscare sau
diferite alte criterii. Pe de altd parte, utilizarea unui modul de analiza structurald poate fi
nepractica de exemplu pentru un fragment ce se desprinde de structura de baza a vehiculului.
Figura 2 prezinta un sumar al diferitelor tipuri de analize ce pot fi utilizate, in functie de diferite
regimuri de miscare.

Generare grile
computationale

Preprocesare . v iy i
[e——————— P : r—-{ stdri | — —— Stari initiale
grile |

|
———F———-9
Proces iterativ | r [—||
| I I | stéri
B |
y | v v | vy v
Proprietati | Aerodinamica : Aerotermodinamica
inertiale I
| T | |
’:1:| istributi | | 5
| Stéri d:sm‘butle | | stri
I presiune
geometrie | 2 i ‘
forte | | Analizi Analiz3
aero | | geometrie naliza Y R I.Zav
| structurala termica
inertie |
g |
¥

N geometrie
Simularea
traiectoriei
l geometrie
Fragmentare

Figura 1 Schema generica de intercomunicare intre diferite module/discipline

Rarefiat — Tranzitoriu | Continuu

Ll »

Fragmentare (~75 km) Mach ~7-10 Impact

»

e Aerodinamica 3DoF
e Miscare 3DoF

o Aerodinamica 6DoF e Aerodinamicd 6DoF
Miscare 6DoF o Miscare 6DoF

1
T
|
|
|
|
|
:
Aerotermodinamica | o Aerotermodinamica
|
|
|
|
|
|
|
|

Analiza termica / ablatie ¢ Analiza termica / ablatie

Analiza structurala /

Fragmentare

Figura 2 Diferite tipuri de analize in functie de regimurile de miscare
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3 Generarea geometriei si estimarea proprietatilor
inertiale

3.1 Generarea geometriei

Vehiculul este materializat la nivel computational printr-o colectie de grile de calcul asociate
unor obiecte de baza ce alcatuiesc structura. Geometria acestor obiecte de baza, numite in
continuare primitive, este una simpla (cuburi, paralelipipede, placi, sfere, etc.) si prin urmare si
procesul de generare a grilelor computationale pe acestea este la randul lui unul simplu. Pe baza
unor parametrii de intrare (lungime, latime, diametru, etc.), sunt generate succesiv coordonatele
nodurilor (puncte, Tn sens matematic) ce vor alcatui grila in spatiul tridimensional, in mod
similar cu generarea unei grile structurate de tip i-j-k. Pentru primitive cu geometrie mai
neregulatd ce se pot obtine prin extrudare (extindere din 2D in 3D), modulul de generare a
grilelor include si un algoritm ce utilizeaza metoda de triangularizare bidimensionald Delaunay
pentru generarea de grile bidimensionale, urmata de extinderea acestora in tridimensional. De
asemenea, este inclusa si o capabilitate de importare a grilelor din programul comercial CATIA.
Figura 3 prezinta cateva exemple de primitive ce pot fi generate.

Figura 3 Exemple de primitive

Odata ce grilele computationale pentru primitive sunt generate, este generata structura de date
specifica diferitelor metodologii in cadrul carora grilele sunt utilizate. Acest proces este asociat
modulului de preprocesare amintit in capitolul 2. Informatiile furnizate de catre modulul de
preprocesare se Tmpart in trei categorii: conectivitati, proprietdti geometrice $i informatii de
frontiera.

Geometria fiecdrei primitive este generata relativ la un Zg

sistem de referinta propriu pe care il vom nota cu L. . " x,

Cu scopul de a genera intreaga structura a vehiculului, + P S,
acestea sunt asamblate Tntr-un sistem de referintd T, W \J—*
convenabil ales, notat G. Data fiind pozitia triedrului yi

local al unei primitive i relativa la originea sistemului ‘ :
de referinta global, R, , si matricea de rotatie ce 2, N Wi

determina orientarea relativa a celor doua sisteme de , NN
referintd L si G, Cg,, noile coordonate ale nodurilor r

ce definesc primitiva i in sistemul de referinta global X
al ansamblului (vezi si Figura 4) vor fi date de: Vi

Figura 4 Asamblarea primitivelor

Ry, R,

R; =R, + Cq1y, 3.1)

unde r; reprezinta coordonatele nodurilor relative la
sistemul de referintd local L.
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3.2 Estimarea proprietatilor inertiale

Dupa cum a fost subliniat in capitolele precedente, structura vehiculului este materializata in
cadrul algoritmului de calcul prin grile de calcul poliedrice. De vreme ce la baza, structura
vehiculului este o reuniune de poliedre, calculul proprietatilor inertiale se reduce la calculul
acestor proprietati pentru un poliedru. In aceasta privinta, se va utiliza metodologia propusa in
lucrarea [13]. Presupunand un material de densitate constanta, masa, centrul de masa si tensorul
inertial al unui poliedru se definesc ca:

my, = pde,
v
p Jyxav o fyadv [, zdV

Yew =y Yew Ty e Ty
Lx=p f G2 +z29dv, I, =p f (?+28dv, I, =p f (x? +y*)av,
14 %4 14

]fy =p f xydV, I)I;Z = pfyde, IJIC)Z =p f xzdV ,
v v v

(3.2)

unde p si V reprezintd densitatea materialului si respectiv volumul marginit de poliedru.
Strategia propusa in [13] presupune calculul analitic al integralelor pe volum prin transformarea
acestora in integrale de suprafata, si considerand ipoteza ca suprafata exterioara a poliedrului
este formatd din elemente triunghiulare. Astfel, formule analitice inchise rezultd pentru
proprietatile inertiale ale poliedrului. Proprietatile inertiale ale vehiculului sunt determinate prin
Tnsumarea contributiilor tuturor poliedrelor ce il alcatuiesc. Detalii sunt furnizate in cadrul tezei
de doctorat si in [13].

3.3 Proprietati inertiale — Rezultate si validare

In privinta validirii modelelor de calcul a proprietitilor inertiale, se vor considera cateva
exemple cu geometrie simpla. Ca valori de referintd vom utiliza proprietatile inertiale calculate
cu software-ul comercial CATIA. Grilele computationale au fost de asemenea generate in
CATIA si apoi importate in cadrul modelelor implementate. Ca o masurd aditionala a validarii,
un ansamblu format din toate obiectele considerate a fost de asemenea generat (vezi Figura 5),
ale carui proprietati inertiale au fost calculate atit in CATIA cat si prin intermediul modelelor
implementate. Rezultatele sunt prezentate in Tabelul 1 de mai jos. Aici, proprietatile inertiale
ale obiectelor sunt date relativ la centrul de masa al acestora, in timp ce cele ale ansamblului
sunt calculate relativ la centrul de masa al paralelipipedului dreptunghic (vezi Figura 5 stanga).
Materialul considerat a fost otelul, cu o densitate de 7860 kg/m>. Se pot observa erori foarte
mici Intre proprietatile inertiale calculate si cele furnizate de CATIA. De vreme ce modelul de
calcul implementat calculeaza proprietatile exacte la nivel de element poliedric, micile erori
apar exclusiv datorita alterarii geometriei in urma discretizarii, cu atat mai mari cu cat obiectul
in cauza are mai multe suprafete curbate. Asadar, cum era si de asteptat, cea mai mare eroare
de 1.73 % este inregistratd in cazul sferei.
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Figura 5 Modalitatea de asamblare a obiectelor; model CATIA (stdnga) si modelul discretizat

(dreapta)
Tabelul 1 Proprietatile inertiale ale obiectelor si ansamblului — comparatie cu rezultate furnizate de
CATIA
m [kg] Ixx Iyy Izz Ixy Ixz Iyz
[kgm®] | [kgm?] | [kgm®] | [kgm?] | [kgm*] | [kgm?]
Paralelipiped CATIA 543.283 | 16.298 17.675 13.111 0 0 0
Calculat 543.2832 | 16.2985 | 17.6748 | 13.1112 | -6.9E-17 | -4.1E-17 | -1.5E-16
Eroare [%] 3.68E-05 0.3E-2 0.1E-2 0.18E-2 R R R
Placi CATIA 452.736 | 54.389 54.389 | 108.657 0 0 0
dreptunghiulard | Calculat 452736 | 54.3887 | 54.3887 | 108.6566 | -4.2E-16 | -6.7E-15 | 6.24E-17
Eroare [%] 1.30E-12 | 0.58E-3 | 0.58E-3 | 0.33E-3 - - -
Sferd CATIA 263391 | 4.214 4.214 4.214 0 0 0
Calculat 260.6606 | 4.1418 | 41413 | 41421 | 8.94E-05 | -0.31E-3 | 0.1E-3
Eroare [%] 1.04 1.71 1.73 1.71 - - -
Sferd cu pereti CATIA 128535 | 2.833 2.833 2.833 0 0 0
subtiri Calculat 128.001 | 27982 | 27976 | 27981 | -4.4E-05 | -0.2E-3 | -0.26E-3
Eroare [%] 0.41 1.23 1.25 1.23 - - -
Cilindru CATIA 395.087 | 9.219 9.219 7.902 0 0 0
Calculat 393.6804 | 9.1722 91715 | 7.8456 | 0.32E-3 | 2.27E-05 | 0.17E-3
Eroare [%] 0.36 0.51 0.52 0.71 - - R
Cilindru cu pereti | CATIA 142.231 | 4.229 4.229 4.665 0 0 0
subtiri Calculat 142.256 | 4.2208 42203 | 4.6475 | 0.13E-2 0.2E-3 | -0.33E-3
Eroare [%] 0.18e-1 0.19 0.21 0.37 - - -
Trunchidecon | CATIA 489.907 | 12.693 12.693 13.303 0 0 0
Calculat 488.5858 | 126413 | 12.6409 | 132368 | -0.11E-3 | B8.6E-06 | 5.58E-05
Eroare [%)] 0.27 0.41 0.41 0.49 . R R
Trunchi de con cu | CATIA 164.267 | 5.712 5.712 7.176 0 0 0
pereti subtiri Calculat 1642522 | 57013 | 57013 | 7.1519 | 55E-05 | -7E-05 | 0.11E-3
Eroare [%] 0.9e-2 0.19 0.19 0.34 - - -
Disc CATIA 39.509 0.4 0.4 0.79 0 0 0
Calculat 39.3699 | 0.3976 03975 | 07846 | -1.2E-05 | -5.7E-06 | -8.1E-07
Eroare [%] 0.35 0.60 0.62 0.68 _ _ _
Ansamblu CATIA 3111.191 | 935285 | 1004.436 | 1606.803 | -49.926 | 159554 | -1.397e-4
Calculat 3104.931 | 9335309 | 1000.364 | 1604.231 | -49.9305 | 158.0749 | 0.36E-3
Eroare [%)] 0.20 0.19 0.41 0.16 0.89E-2 0.93 R
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4 Simularea miscarii cu sase grade de libertate

Acest capitol si-a propus prezentarea aspectelor teoretice si numerice in ceea ce priveste
simularea zborului atmosferic in sase grade de libertate al unui vehicul aerospatial. Mai precis,
au fost discutate aspecte precum sisteme de referinta si transformarile dintre acestea, variabilele
de stare alese pentru reprezentarea completd a starii vehiculului, reprezentarea matematica a
ecuatiilor cinematice si dinamice de miscare relativ la diferite sisteme de referinta dar si metode
utilizate pentru solutionarea numericd a acestora. De asemenea, a fost exemplificata
solutionarea numerica a ecuatiilor de miscare n cazul concret al reintrarii in atmosfera a unei
capsule, avand in acelasi timp ca obiectiv si furnizarea unei validari preliminare a metodelor
implementate.

4.1 Sisteme de referinta si transformari de coordonate

Principalele sisteme de referinta utilizate in aceastd lucrare pentru exprimarea variabilelor de
stare ale vehiculului, fortelor si momentelor ce actioneaza asupra acestuia dar si pentru
exprimarea ecuatiilor diferentiale ce guverneaza miscarea, sunt:

Triedrul geocentric inertial (0x;y,z;, indice I, Figura 6)

Triedrul geocentric neinertial (OxgyrZg, indice R, Figura 6)

Triedrul vertical local (Ox,yyzy, indice V, Figura 6)

Triedrul traiectoriei (Oxr¢yreZre, indice TG, Figura 7)

Triedrul vehicul (Oxgygzg, indice B, atasat rigid de vehicul, Figura 8)
Triedrul aerodinamic (0Ox4¢VacZac, indice AG, Figura 8)

Greenwich

-

X(r=0) -

Figura 6 Definitia sistemelor de referinta Figura 7 Definitia triedrului traiectoriei
Oxy1z; , OXpYR2R $1 Oxyyyzy Oxr6Yr6Zre

Figura 8 Definitia triedrului aecrodinamic Ox4; V6 Zac
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Pentru descrierea completa a starii vehiculului in sase grade de libertate sunt necesare variabile
de stare care sa exprime pozitia centrului de masa, viteza centrului de masa, atitudinea si viteza
unghiulara a acestuia. Asadar pentru pozitia si viteza centrului de masa au fost utilizate trei
abordari:

e Pozitie §i vitezd inertiala in coordonate carteziene (abreviere PICVIC) - 7., 1 (x; ,y; s1 2;)
siV;; (X7 ,y; si Zp), vezi Figura 6.

e Pozitie si vitezd relativa in coordonate sferice (abreviere PRpVRp) - latitudinea geocentrica
&, longitudinea 7 si modulul vectorului de pozitie r, respectiv panta traiectoriei y;, azimutul
vectorului viteza y; si modulul vectorului viteza relativa V,; (vezi Figura 6 si Figura 7).

e Pozitie relativa in coordonate sferice si viteza relativa in coordonate carteziene (abreviere
PRpPRC) - 6, T si T, respectiv v,y = vs, v,y = v; §i v,y = —1, (vezi Figura 6).

Pentru exprimarea atitudinii vehiculului au fost utilizate de asemenea trei abordari:

e Unghiurile aerodinamice (abreviere Ua) - unghiul de incidenta a, unghiul de derapaj B¢
si unghiul de inclinare laterala o (Figura 8).

e Unghiurile Euler ZYX (abreviere UE) - unghiul de ruliu ¢, , unghiul de tangaj 8, si unghiul
de giratie 1 ce leaga triedrul V de triedrul B.

e Cuaternionul (abreviere Q) - q = (q, q).

Viteza unghiulard a vehiculului este exprimatd in triedrul B, wyp = p, Wy p = q, Wzp =T

De asemenea, acest capitol prezinta si transformarile de coordonate ce fac posibila exprimarea
marimilor vectoriale de interes in diferite sisteme de referinta. Detalii sunt furnizate in teza de
doctorat.

4.2 Forte si momente exterioare

In timpul zborului atmosferic, un vehicul rigid de masa variabil este supus atat fortelor si
momentelor exterioare cat si acceleratiilor aparente. Acceleratiile aparente, reprezentate de
acceleratia Coriolis si acceleratia centrifuga, sunt datorate exprimarii ecuatiilor fatd de un
sistem de referintd neinertial. Tn cazul problemei reintrarii distructive, fortele si momentele
exterioare sunt de natura acrodinamica si gravitationala.

Forta si momentul aerodinamic sunt determinate in baza proprietatilor aerodinamice ale
vehiculului studiat (coeficienti aerodinamici) si densitatii atmosferice locale. Forta
aerodinamica poate fi exprimata in triedrul aerodinamic sau in triedrul vehicul, in functie de
coeficientii aerodinamici disponibili. Din acest motiv, in cadrul programului de calcul au fost

ege e,

teza. Densitatea atmosferica locald este determinatd cu ajutorului modelului atmosferic
NRLMSISEOO disponibil in MATLAB.

Pentru determinarea fortei gravitationale, programul de calcul implementeazd un model
avansat ce tine cont si de forma sferoidald a Pamantului. Componentele fortei gravitationale
sunt exprimate atat in triedrul R cat si in triedrul V.

16



Studii privind reintrarea distructiva in atmosfera a vehiculelor aerospatiale

4.3 Ecuatii de miscare

Tn acest capitol sunt prezentate ecuatiile ce guverneazi miscarea unui vehicul rigid cu masa
variabila in zborul atmosferic. Acestea se impart in ecuatii dinamice si cinematice care pot fi la
randul lor de translatie sau de rotatie. Ecuatiile de translatie pot fi scrise relativ la un sistem de
referintd inertial sau unul neinertial, in coordonate carteziene sau sferice. Ecuatiile cinematice
de rotatie pot fi exprimate folosind mai multe seturi de variabile de stare dintre care sunt
prezentate doar unghiurile aerodinamice, unghiurile Euler si cuaternionul. Ecuatiile dinamice
de rotatie sunt reprezentate de asa numitele ecuatii Euler care guverneaza rotatia unui corp
relativa la un sistem de referinta inertial.

In vederea simularii miscarii in sase grade de libertate a vehiculului analizat, au fost
implementate trei seturi complete de ecuatii de miscare, in functie de variabilele de stare si de
sistemele de referintd alese (Tabelul 2). Pe langa faptul ca fiecare dintre aceste seturi de ecuatii
prezinta anumite avantaje si dezavantaje, subliniate in teza, utilizarea celor trei seturi de ecuatii
a reprezentat si o oportunitate suplimentara de validare a corectitudinii implementarii.

Tabelul 2 Variabile de stare alese pentru simularea miscarii

Variabile de stare

Setl Set 2 Set 3

Pozitia centrului de 77,0 77,0 Tem
masa

Viteza centrului de Ve, X6 Ve Vp, Vg, Uy Vi
masa
Atitudine ag, Be, 0 by, Oy, Yy q
Viteza unghiulara p.qr p.qr p.q,r

In continuare, vom prezenta doar setul 3 (Tabelul 2) de ecuatii de miscare, cititorul putand sa
parcurga teza completd pentru detalii asupra celorlalte seturi de ecuatii. Asadar, miscarea cu
sase grade de libertate in contextul reintrarii in atmosfera este guvernata de urmatoarele 13
ecuatii diferentiale:

v ..
av;, X x 1
—dtl' = 'l?y Z{y} =E(FA,I+FG,I)’ (41)
Vz), ZJ]
drem, Vx x
= Vi ={vy} ={y : (4.2)
Vz); z);
d)B == I_l(MA,B - wB X IwB) ) (43)
d1 —qs —q3 q2 p
£ _ d- =l‘l3 —q4 —q1 q
Be =16, ( 72|22 @ —asf ) (4.4)
44 91 92 Qg3

unde F, ;, Fg; si M p reprezinta forta aerodinamica, forta gravitationala si respectiv momentul
aerodinamic.
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4.4 Metode Runge-Kutta cu pas de timp adaptiv

Scrierea ecuatiilor cinematice si dinamice de miscare ale unui vehicul in zborul atmosferic
conduce la un sistem de ecuatii diferentiale ordinare de ordinul intai neliniare de forma:

x() = f(t,x®), (4.5)

cu conditia initiala:

Solutionarea sistemului de ecuatii diferentiale a fost realizatd numeric, utilizind o metoda
Runge-Kutta imperecheata (cunoscute sub forma Runge-Kutta p(p) ) de forma:

ki = f(to, x0),
k, = f(to + c2h, xg + hay k),
k, = f(to + c3h, xo + h(az ky + aszkz)),

)’

4.7)
ke = f (o + csh xo + h(agiky + -+ + ag_1k1)),

xl = xo + h(blkl + -+ bSkS)'
521 = 520 + h(Blkl + -+ BSkS)’

unde a;j, b; si ¢; sunt coeficienti reali constanti iar s reprezintd numarul de pasi ai metodei
Runge-Kutta. Coeficientii a;;, b; si ¢; definesc asa-numitul tabel al lui Butcher. Utilizarea unei

astfel metode Runge-Kutta are avantajul ca aceasta ofera doud aproximari ale solutiei, x4 si X,
ce pot fi utilizate pentru estimarea pasului de timp necesar atingerii unei acuratete dorite.

4.5 Rezultate si validare

Tn acest capitol a fost analizati miscarea cu sase grade de libertate a unei capsule de reintrare
atmosferici. In vederea validarii implementirii numerice, rezultatele furnizate de cele trei seturi
de ecuatii amintite mai sus au fost comparate cu programul comercial ASTOS 8.0 [14], dedicat
simuldrii traiectoriilor vehiculelor aerospatiale.

Vehiculul a carei miscare a fost analizata este capsula de reintrare MUSES-C (Figura 9, [15]).
Datele inertiale ale capsulei pot fi regasite in Tabelul 3. Traiectoria a fost simulata incepand cu
o altitudine initiala de 98 km si o viteza initiala de 8060 m/s. Atitudinea initiala a vehiculului a
fost definita de o valoare de 5 grade a unghiului de incidenta si o valoare de 8 grade a unghiului
de derapaj. Pentru mai multe detalii asupra unor aspecte ale simularii precum date
aerodinamice, conditii initiale, parametrii modelului de planeta, atmosfera si gravitatie,
parametrii metodei de solutionare numerica, etc., cititorul poate parcurge lucrarea completa.

Pentru prezentarea rezultatelor privind miscarea de translatie, au fost reprezentate grafic
altitudinea H, longitudinea t si latitudinea geocentrica §, pentru pozitia centrului de masa, si
modulul vitezei relative V;. Astfel, in Figura 10 si Figura 11 se poate vedea o foarte buna
concordantd intre rezultatele furnizate de cele trei seturi de ecuatii implementate si cele
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furnizate de softul comercial ASTOS. O foarte buna concordanta se poate observa si pentru
miscarea in jurul centrului de masa in Figura 12 si Figura 13, unde a fost reprezentat grafic
unghiul de incidenta al capsulei.
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Figura 9 Capsula de reintrare MUSES-C
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Figura 12 Unghiul de incidenta al capsulei
MUSES-C in primele 15 secunde de zbor

Tabelul 3 Date inertiale pentru capsula MUSES-C

Masa, m 17.0 kg
Moment de inertie axial, I, 0.289 kgm?
Moment de inertie axial, I,,, 0.147 kgm?
Moment de inertie axial, I, 0.136 kgm?
Moment de inertie centrifugal, I, | 0.0 kgm?
Moment de inertie centrifugal, I, | 0.0 kgm?
Moment de inertie centrifugal, I, | 0.0 kgm?
40 : :
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Figura 11 Longitudinea si latitudinea geocentrica a
capsulei MUSES-C
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Figura 13 Unghiul de incidenta al capsulei
MUSES-C 1n ultimele 5 secunde de zbor
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5 Simularea transferului de caldura nestationar

Unul dintre aspectele specifice reintrarii distructive in atmosfera este reprezentat de problema
transferului de caldura. Tinand cont cd in mare masura procesul de distrugere in atmosfera a
unui reziduu spatial este de natura termica, pe masura Ce se propaga miscarea acestuia in timp,
este necesar a fi monitorizata si starea sa termicad. Acest lucru este posibil prin utilizarea ecuatiei
caldurii nestationare:

oT Q

— — QAT =~
a ¢ cp’ (5.1)

unde T reprezintd temperatura absoluta, ¢, p si a reprezintd caldura specifica, densitatea si
difuzivitatea termica a materialului iar Q reprezinta céldura generatd in interiorul materialului.

Acest capitol trateaza subiectul solutionarii numerice a ecuatiei caldurii nestationare. Specific
vorbind, ne vom indrepta atentia catre o metoda cu volume finite centrata pe celula aplicata pe
grile nestructurate tridimensionale. Totodata, vom exemplifica solutionarea numerica a ecuatiei
caldurii in cazul concret al unui obiect metalic din aluminiu avand 1n acelasi timp ca obiectiv si
furnizarea unei validari preliminare a metodelor numerice implementate.

5.1 Solutionarea numerica a ecuatiei caldurii

5.1.1 Discretizarea spatiala cu metoda volumelor finite

Primul pas in integrarea numerica a ecuatiei caldurii este reprezentat de asa-numita discretizare
adomeniului de calcul. Aceasta presupune divizarea intregului domeniu al corpului studiat intr-
un numar finit de subdomenii numite volume finite, celule sau elemente (a nu se face confuzie
cu metoda elementului finit).

O discretizare spatiala cu metoda volumelor finite pentru ecuatia céldurii pe un element al grilei
de calcul se scrie (unde a fost neglijat termenul Q datorat surselor de caldura interioare):

_ NF

cpV, Z—Y; =—-R(T), R(T)= —Z kn,VTS;, (5.2)
i=1

unde k, T, V,, m; si S; reprezinta conductivitatea termica, temperatura medie pe element, volumul

elementului, normalele si respectiv ariile fetelor ce marginesc elementul. Termenul R se

numeste flux termic (sau operator explicit) si reprezinta insumarea tuturor fluxurilor termice

asociate fetelor elementului, in numar de NF.

Gradientul temperaturii necesar calculului fluxului termic (VT) este calculat pentru o celula a
grilei utilizand metoda celor mai mici patrate, tinand cont de temperaturile din celulele
invecinate. Astfel, gradientul temperaturii pe o celuld i va fi o suma ponderata de forma:

VTl' = 27:1 Wij (Tj - Tl) , (53)

unde T; reprezinta temperatura dintr-o celuld invecinata j. Gradientul temperaturii la interfetele
ce marginesc o celuld este calculat prin medierea gradientilor asociati celulelor adiacente
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interfetelor. Mai multe detalii asupra discretizarii spatiale a ecuatiei caldurii sunt furnizate in
teza de doctorat.

5.1.2 Discretizarea temporala

Pentru discretizarea temporala a ecuatiei caldurii, a fost utilizatd o metoda numerica implicita
special conceputd pentru probleme nestationare care este intens folositd in simularea numerica
a curgerilor fluidelor (CFD), numita metoda timpului dual (Jameson, [16]). Metoda timpului
dual se bazeaza pe o discretizare de ordinul al doilea in timp a ecuatiei (5.2) de unde se obtine:

Tn+1 T Fn—1
3T AT+ T s
2At (5.4)

Rezolvarea sistemului de ecuatii diferentiale se realizeaza prin definirea unei probleme
stationare ce trebuie rezolvata la fiecare pas de timp fizic. Problema stationara auxiliard se
defineste asemanator cu problema de baza, si anume:

cpVe

%

aT _
vaew =—R*(T), (5.5)

unde:

_ _ 3 _
R*(T) =R(T*) + cpV,—T* — Q*,

€ 2At (5.6)

Q* — CpV (i’l_"n _i'fn—l)
e\At 2At

Se poate observa cd fluxul numeric modificat R* este definit asa incat atunci cand acesta este
nul, ecuatia (5.4) este indeplinitd. Din acest motiv, solutionarea problemei stationare este
realizatd prin propagarea ecuatiei (5.5) Tn timpul fictiv ¢t*, pana cand derivata temporala se
anuleaza si implicit R* = 0.

Discretizarea temporald a problemei stationare este realizata cu ajutorul unei scheme numerice
implicite:

AT?

C V — _R*T+1 ,
Ple At (5.7)
v % +1 kb * . - . . . .

unde AT® = T*"" — T*"jar At reprezinta pasul de timp fictiv. Discretizarea (5.7) conduce la
un sistem de ecuatii algebrice liniare a carei matrice (sau operator implicit) este una rara.
Sistemul de ecuatii este solutionat cu ajutorul unei metode numerice iterative Gauss-Seidel.

5.1.3 Conditii initiale si la limita

O solutie unicd a ecuatiei cdldurii se poate determina numai in cazul in care sunt specificate
conditiile initiale si la limita. Impunerea conditiei initiale este de cele mai multe ori una triviala
intrucat necesita doar initializarea vectorului necunoscutelor T. In cazul in care conditia initiala
este una analitica, aceasta se va calcula In coordonatele centrelor de greutate ale celulelor grilei
si va fi atribuitd in pozitiile corespondente n vectorul necunoscutelor. Pe de alta parte, conditiile
la limitd trebuie discretizate in concordantd cu metoda numericad aleasa pentru discretizarea
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spatiald a ecuatiei diferentiale. Acest capitol prezintd metodologia de introducere a influentei
frontierelor domeniului de calcul asupra operatorului explicit (conditii la limita explicite) si
asupra operatorului implicit (conditii la limita implicite). Detalii asupra metodologiei pentru
fiecare tip de frontierd considerat (temperatura impusa, flux de caldurd impus, izolatie termica)
sunt prezentate in lucrarea completa.

5.2 Aspecte privind solutionarea analitica a ecuatiei caldurii

Pentru a valida metoda numerica implementata, rezultatele numerice au fost comparate cu
solutia analitica a ecuatiei caldurii. Astfel, a fost solutionata atat analitic cat si numeric
problema transferului de caldura nestationar intr-un domeniu paralelipipedic avand o distributie
de temperatura initiald data de o functie f(x,y,z) si ale carui frontiere sunt mentinute la
temperaturd 0. Considerand difuzivitatea termica constanta, problema este formulatd in acest
caz particular dupa cum urmeaza:

oT

E—aATzO, x,y,Z €D = (0,a) x (0,b) x (0,c), t>0,

Cl: T(x,y,z,0)= f(x,y,2), x,y,Z €D, (5:8)
CL: T(x,y,2t)=0, X,y,Z € 0D, t>0.

In cazul particular cand distributia de temperaturi initiala este data de functia:

i (™Y sin () sim (2 (5.9)
flx,y,2) = Tmaxsm( " )sm( , )sm( . ),
solutia problemei (5.8) se scrie:
T*(x,y,2,t) = f(x,y,2)e”™, (5.10)
unde:
1= an? ( 1 1 1 )
S \@teta) (5.11)

5.3 Rezultate si validare

Tn acest capitol este exemplificata solutionarea numerici a transferului de caldura conductiv
nestationar In cazul particular al unui cub din aluminiu de latura [ = 0.2 m, ale carui fete sunt
mentinute la o temperaturd constantd de 0 K. Pornind de la o distributie initiald a temperaturii
data de functia (5.9), cu T,,0 = 273.15 K (vezi Figura 15), a fost analizata evolutia in timp a
temperaturii pe durata a 20 de secunde. Tn vederea acestui lucru, au fost generate un numar de
6 grile de calcul formate din elemente hexaedrice, cu rezolutii Incepand de la 1000 pana la
64000 de celule (Figura 14).

Evolutia in timp a temperaturii cubului de aluminiu estimata cu ajutorul metodelor numerice
implementate este data in Figura 16. In Figura 17 este reprezentati eroarea temperaturii in
centrul cubului de aluminiu la t = 20 s, calculata relativ la solutia analitica a ecuatiei caldurii,
in functie de gradul de indesire a grilei si de acuratetea temporald doritd (numarul CFL). Se
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observd o buna capabilitate a metodelor numerice implementate de a estima solutia ecuatiei
caldurii nestationare.

250

200

S0

¥ [m]

Figura 14 Grila de calcul generica Figura 15 Distributia de temperatura la
momentult =0's

Temperatura K] Temperatura [K] Temperatura K] Temperatura [K]

t=5s t=10s t=15s t=20s

Figura 16 Evolutia temperaturii cubului de aluminiu
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Figura 17 Eroarea relativa a solutiei in punctul P = (1/2,1/2,1/2) lamomentul t = 20 s in functie de
numarul CFL
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6 Aerodinamica si Aerotermodinamica

Acest capitol 1si propune prezentarea metodelor adoptate in vederea determinarii
caracteristicilor aerodinamice ale vehiculului analizat precum si a fluxului de caldura convectiv
la suprafata acestuia in timpul reintrarii in atmosfera. Atentia este indreptata Th mare masura
catre metode ingineresti de fidelitate scdzutd intrucdt o analizd aerodinamicd si
aerotermodinamica fideld nu este de interes practic in contextul problemei de fata. Asadar, se
va distinge intre trei regimuri de miscare, si anume regimul rarefiat, regimul tranzitoriu si
regimul continuu, pentru care se vor adopta metodologii diferite pentru estimarea proprietatilor
aerodinamice si fluxului termic convectiv.

6.1 Proprietati aerodinamice

Pentru calculul proprietatilor aerodinamice ale vehiculului vom utiliza Tn mare masura asa-
numitele metode de Tnclinare sau metode cu panouri. Ideea de baza a acestor metode presupune
discretizarea suprafetei exterioare a vehiculului Intr-un numar finit de panouri poligonale,
urmata de calculul coeficientilor de presiune si de frecare locali pe fiecare panou. Acestia din
urma sunt apoi integrati pe toatd suprafata exterioard a vehiculului studiat rezultdnd astfel
coeficientii de forta si de moment pe vehicul. Presupunand ca avem o structura discretizatd in
N panouri, coeficientii de forta si de moment vor fi dati de:

ot foms s (o )

i

G
{Cm} = —f[C (rxn) + C(r x t)]dS
Cn reflref
(6.1)
1 N (rxn), (rxt),
E—lz Cp (rxn)y +Cf (rXt)y Si,
reftref (rxn), (rxt), ;

unde m, t, S; sunt normala unitate orientatd catre interior, vectorul tangent unitate si aria
panoului i. Vectorul r reprezinta vectorul de pozitie al centrului panoului i relativ la centrul de
masa al vehiculului.

Coeficientii de presiune si frecare locali sunt calculati prin metode diferite, in functie de regimul
de miscare. Astfel, in cazul regimului rarefiat, acestia sunt calculati in baza teoriei interactiunii
molecula-suprafatd dezvoltata de Schaaf si Talbot [17]. Pentru regimul tranzitoriu, coeficientii
de presiune si frecare locali au fost calculati cu ajutorul functiilor de tip punte ce coreleaza
coeficientii de presiune si frecare intre regimul rarefiat si cel continuu [18]. Tn cazul regimului
hipersonic continuu, coeficientii de presiune si frecare au fost calculati utilizdnd metoda
modificata Newton ( [18], [19]). Pentru regimuri de viteza joasa (supersonic, transonic,
subsonic) este calculat doar coeficientul de rezistenta la inaintare mediu sub forma unui profil
in functie de numarul Mach, construit in baza unor puncte ancord asociate coeficientului de
rezistenta al unor corpuri cu geometrie simpla si coeficientului de rezistenta calculat cu metoda
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Newton. Metoda se bazeaza pe abordarea lui Mccleskey din lucrarea [20]. Detalii asupra
modelelor de calcul sunt prezentate in lucrarea completa.

Deoarece in regimul hipersonic, coeficientii de presiune si frecare sunt calculati doar pe
panourile expuse curentului de aer, lucrarea de fata propune si un algoritm capabil sd determine
zonele umbrite ale unui vehicul cu geometrie concava. Algoritmul reprezinta o imbunatatire a
celui propus de Mostaza-Prieto in lucrarea [21], in sensul ca minimizeaza numarul de verificari
de tip panou-panou si beneficiaza in acelasi timp de capabilitatile de paralelizare disponibile in
MATLAB. Algoritmul a fost testat si validat pe o structura toroidala (Figura 18, Figura 19).
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Figura 18 Grila pe corpul toroidal Figura 19 Distributie de presiune evidentiind
panourile expuse curentului de aer

6.2 Fluxul termic convectiv

Pentru calculul fluxului termic pe suprafata exterioara a vehiculului a fost utilizata structura de
date bazatd pe panouri deja disponibila. La fel ca si in cazul proprietatilor aerodinamice, Se va
diferentia intre metodele de calcul al fluxului termic in functie de regimurile de miscare, si
anume rarefiat, tranzitoriu si continuu. Astfel, in regimul rarefiat fluxul termic a fost calculat
utilizand teoria interactiunii molecula-suprafati dezvoltati de Schaaf si Talbot in [17]. Tn
regimul tranzitoriu, au fost utilizate functii punte Tn mod similar cu cele pentru calculul
proprietatilor aerodinamice ( [22], [23]). In cazul regimului continuu, fluxul termic a fost
calculat in baza corelatiilor cu teoria Fay-Riddell pentru fluxul termic in punctul de stagnare (
[23]). Distributia fluxului termic pe suprafata vehiculului analizat a fost determinata utilizand
corelatii pentru sfera si cilindru ( [24], [25]). Mai multe detalii asupra metodelor de calcul sunt
prezentate in lucrarea completa.

6.3 Validarea modelelor de calcul

Ca rezultate de referintd in vederea validarii modelelor aerodinamice si aerotermodinamice
implementate, au fost utilizate rezultate disponibile in literatura pentru capsula Orion (Figura
20). Activitatea prezentata in [26] reprezinta un efort depus in vederea evaluarii proprietatilor
aerodinamice ale capsulei Orion pentru mai multe regimuri de miscare, de la regimul hipersonic
rarefiat pana la regimul hipersonic continuu, cu numere Knudsen variind intre 111 si 0.0003, si
altitudini intre 75 si 250 km. In acest scop, autorii lucrarii mentionate mai sus au utilizat mai
multe unelte computationale cunoscute cum sunt codul CFD LAURA dezvoltat de NASA si
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doud coduri Monte Carlo (Direct Simulation Monte Carlo sau DSMC), DS3V (Versiunea

2.4.01) si DAC (DAC97).

Pentru un studiu comparativ, proprietatile aerodinamice ale capsulei Orion au fost de asemenea
evaluate folosind metodele cu panouri descrise in acest capitol. In aceastd privinti, o grila
computationald formata din elemente triunghiulare a fost generata pe suprafata capsulei Orion

folosind softul comercial CATIA, dupa cum se poate vedea in Figura 21.

Figura 22 si Figura 23 prezinta o comparatie intre caracteristicile aerodinamice statice calculate
cu ajutorul modelelor implementate si cele furnizate de metodele CFD si DSMC din lucrarea
de referintd. Observam ca rezultatele furnizate de modelele cu panouri sunt in buna concordanta
cu metodele CFD si DSMC, denotand o buna capabilitate a acestora de a estima variatia
caracteristicilor aerodinamice cu gradul de rarefiere a atmosferei.

Figura 20 Capsula Orion — proprietati geometrice
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Rezultatele de referinta in vederea validarii modelelor aerotermodinamice sunt furnizate de
lucrarea [27]. Aici, distributii ale coeficientului de transfer termic pentru capsula Orion au fost
calculate cu ajutorul a doua coduri DSMC, la altitudini de 95 si 105 km si unghi de atac de 0
grade. Distributia coeficientului de transfer termic a fost de asemenea calculata utilizand
metodele cu panouri prezentate in acest capitol al lucrarii. Se poate observa in Figura 24 si
Figura 25 ca performanta metodelor simple ingineresti este una acceptabild tinand cont de
gradul de fidelitate al acestora, cu atat mai mult cu cat diferente de pana la 25 % se pot observa
chiar si intre metode cu un grad mare de fidelitate ca DSMC.
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Figura 24 Coeficientul de transfer termic la 95 km Figura 25 Coeficientul de transfer termic la 105 km
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7 Modele de distrugere termica a vehiculelor aerospatiale
la reintrarea in atmosfera

7.1 Model de ablatie al reziduurilor spatiale la reintrarea in
atmosfera

Fragmentarea unui vehicul la reintrarea in atmosferd este un proces complex ce necesita
identificarea si modelarea diferitelor fenomene specifice acestuia. Din acest motiv, algoritmul
de calcul trebuie sa fie capabil sa prezica diferitele modalitati de cedare a materialului structurii
sub influenta incarcarilor de naturd termica si/sau mecanicd. Un prim pas in aceasta privinta il
reprezinta un model de eroziune (sau ablatie) a materialelor sub influenta incarcarilor termice
si a tensiunilor de forfecare datorate curgerii, adecvat pentru materiale metalice. Un astfel de
model a fost implementat si in aceasta lucrare, utilizand o structura de date cu poliedre generata
n vederea analizei termice a vehiculului (conform capitolului 5). Modelul se bazeaza pe doua
ipoteze principale:

e Materialul structurii analizate nu cedeaza sub orice alta forma pand la atingerea
temperaturii de topire.

e Atunci cand parti din structura analizatd ating temperatura de topire, materialul topit
este indepartat de catre curentul de aer.
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Modelul de eroziune implementat a fost integrat impreuna cu celelalte modele de calcul
prezentate anterior intr-un program complex capabil sa simuleze intrarea distructiva a unui corp

metalic. Schema logica a programului este prezentata in Figura 26.

Conditie initiald

v
»| Proprietati inertiale

)

‘ Aerotermodinamici

’ Un pas de timp

Simulator Analiza
miscare (6DoF) termica

Aerodinamica

Temperatura de
topire atinsa?

Ablatie

Figura 26 Arderea in atmosfera a unui reziduu metalic — schema logica

7.2 Validarea modelului de ablatie

In lucrarea [28] autorii prezinti rezultate experimentale obtinute in cadrul Institutului von
Karman cu ajutorul instalatiei experimentale Plasmatron. in vederea validarii modelului de
ablatie descris in acest capitol, au fost selectate doua experimente efectuate pe o proba
semisferica fabricata din AISil0Mg (Figura 27), cu o setare a fluxului termic de stagnare de 4
MW/m?. Pentru un studiu comparativ, a fost realizat un model computational al probei
experimentale constituit din 1950 de elemente hexaedrice, ilustrat in Figura 28.
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Figura 29 Ablatia pentru cazul Al-Si-2bis
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Tn Figura 30 se poate vizualiza o comparatie intre evolutia modelului computational si proba
experimentala din cazul experimentului Al-Si-2bis. Aici se poate observa ca durata de topire
completa a probei este de aproximativ 5 secunde, atat in simulare cat si in experiment. Totodata
rata de ablatie prezisa de simulare este in concordanta cu cea din experiment (Figura 29).

t=t0+0.53 t=t0+0.75 t=t0+0.95 t=t0+2.65 t=t0+5.15

Figura 30 Topirea modelului de AlSi10Mg — simulare vs. experiment

7.3 Simularea reintrarii distructive in atmosfera a unui obiect
metalic

Tn acest paragraf a fost exemplificata reintrarea distructiva in atmosfera a unui corp metalic,
conform algoritmului de calcul prezentat in paragraful 7.1. A fost simulata reintrarea unui corp
cilindric din aluminiu cu o masa de 1.52 kg, de la o altitudine initiala de 200 km si o viteza
initiala de 8000 m/s. Tn Figura 31 este reprezentati evolutia geometriei corpului pe durata
reintrarii. Se observa ca odatad atinsa temperatura de topire corpul arde complet in decurs de
doar cateva secunde. Mai multe detalii privind datele simularii si interpretarea rezultatelor sunt
oferite 1n teza completa.

t=4084s
H=79.26 km

t=4058s
H =79.82 km,

t=410.1s
H=7889 km
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1=411.7s
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H=7885km — H=7861 km H=78.45 km

temoseatire

Figura 31 Evolutia geometriei corpului
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7.4 Model de fragmentare a structurilor complexe la reintrarea

in atmosfera

Un prim pas in modelarea fragmentarii unui vehicul la reintrarea in atmosfera il reprezinta un
model de eroziune (sau ablatie) a materialelor sub influenta incarcarilor termice si a tensiunilor
de forfecare datorate curgerii, adecvat pentru materiale metalice. Un astfel de model de ablatie
a fost prezentat in paragraful 7.1 din cadrul acestei lucrari. Algoritmul implementat nu poate
prezice insa situatiile In care grila ce modeleaza obiectul studiat nu mai este conexa, ceea ce ar
Tnsemna o rupere acestuia. Din acest motiv algoritmul de ablatie a fost completat cu un algoritm
de cautare in addancime (Depth-First Search sau DFS in literatura engleza), capabil sa verifice
conexiunile dintr-o grila computationala. Tn Figura 33 este ilustratd o grila de calcul generica
cu arborele de conectivitate asociat, in care algoritmul DFS este ilustrat cu sageti albastre.

1 2
3 4
5 6
7 8

Figura 33 Exemplu de grila de calcul si arborele de
conectivitate asociat

Fragmentarea structurii vehiculului poate avea loc si din
alte considerente cum ar fi de exemplu ruperea
legdturilor de natura mecanica ce conecteaza obiectele
ce alcatuiesc structura. In plus, transferul de energie se
poate face si intre obiectele invecinate aflate in contact
termic. Tn acest sens, au fost definite intre obiectele
structurii interfete de asamblare care pot fi legaturi
mecanice, legaturi termice Sau legaturi termice $i
mecanice. Avand exemplul celor doua obiecte conectate
din Figura 32, o interfata de asamblare este materializata
la nivel computational prin setul de celule si interfete
aflate in imediata vecinatate.

Prin intermediul tuturor legaturilor mecanice definite
ntre obiectele structurii, se poate defini intre acestea un
arbore de conectivitate ca in Figura 33. Atunci cand una
Sau mai multe legaturi mecanice sunt rupte, conexiunea
arborelui de conectivitate Tntre obiectele structurii este
verificatd cu acelasi algoritm DFS, descris mai sus. Se
poate distinge astfel trei scenarii de fragmentare,
ilustrate in Figura 34.
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Figura 32 Exemplu de doua
obiecte aflate Tn contact
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Figura 34 Scenarii de fragmentare
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7.5 Privire de ansamblu asupra implementarii practice a
modelelor matematice

Acest paragraf prezintd detalii asupra implementarii practice ale tuturor modelelor de calcul
prezentate pe parcursul lucrarii in cadrului programului MATLAB. Sunt discutate aspecte
precum structura de date folositd precum si interconectarea efectiva a diverselor module de
calcul. Toate aceste detalii se regasesc in lucrarea completa.

7.6 Simularea reintrarii distructive unei structuri tipice de
lansator

Algoritmul de fragmentare propus in capitolul anterior a fost testat pe o structura tipica de
treapta de lansator, reprezentata in Figura 35. Structura este formata dintr-un total de 67 de
primitive, dintre care putem remarca trei rezervoare, unul de oxigen, unul de combustibil si
unul de gaz (pentru RCS), si un adaptor pentru sarcina utila. In plus, invelisul exterior al
vehiculului este alcatuit dintr-o serie de elemente transversale si longitudinale, la care se adauga
si elemente din tabla subtire. Toate elementele ce alcatuiesc structura sunt fabricate din aliaj de
aluminiu 7075, cu exceptia celor trei rezervoare care sunt fabricate dintr-un aliaj de titan
TiAl6V4, iInsumand o masa totala de aproximativ 1200 kg. O traiectorie pornind de la 200 km
altitudine a fost considerata pentru simularea reintrarii distructive a treptei de lansator, cu o
viteza initiald de 7940 m/s.

Figura 35 Model computational al vehiculului

Un scurt sumar al rezultatelor este prezentat in Tabelul 4. Aici, se poate vedea ca un numar total
de 475 de fragmente au rezultat in timpul reintrarii, din care 450 au ars in totalitate. Dupa cum
era de asteptat, toate fragmentele ce ard in timpul reintrarii sunt fabricate din aliaj de aluminiu
7075. Pe de alta parte, un numar total de 25 de fragmente supravietuiesc reintrarii, dintre care
putem remarca cele trei rezervoare, care ajung nealterate in punctul de impact. Acest din urma
fapt este In concordanta cu observatii asupra unor traiectorii reale ( [29]) dar si cu predictii ale
unor medii de simulare cum este si cel utilizat in aceasta lucrare ( [30]). O parte dintre
fragmentele majore rezultate in timpul reintrarii sunt ilustrate Tn Figura 38. Starea structurii
vehiculului de pana la momentul acestor fragmentiri importante este ilustrata in Figura 37. Tn
Figura 36 sunt ilustrate traiectoriile tuturor fragmentelor rezultate, unde evenimentele de
fragmentare sunt indicate prin puncte de culoare rosu. Vedem aici ca fragmentele ce
supravietuiesc reintrarii descriu o amprenta la impact de aproximativ 400 km lungime.
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Tabelul 4 Scurt sumar al rezultatelor

Masa Material Numar de Numar total de Masa [kg]
initiala fragmente fragmente
[ky]
Fragmente arse AAT075 450 450 409.13
Rezervor oxigen — TiAl6V4, 1
275 kg
1198.66 Fragmente ce Rezervor combustibil — 1 789.53
supravietuiesc TiAI6V4, 206 kg 25
reintrarii Rezervor gaz — TiAI6V4, 75 1
kg
Alte fragmente - AA7075 22

Latitudine [grade] - Longitudine [grade]

Figura 36 Traiectoriile vehiculului si fragmentelor rezultate

Figura 38 Fragmente rezultate in timpul reintrarii
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8 Influenta incertitudinilor

8.1 Introducere

Deoarece reintrarea distructiva in atmosfera prezinta fenomene foarte complexe a caror
intelegere necesitd intercomunicarea strdnsa a mai multor ramuri ingineresti, folosirea unor
modele matematice fidele in cadrul unor coduri de calcul capabile sa simuleze un astfel de
eveniment este de cele mai multe ori imposibila datorita timpului si resurselor de calcul
necesare. Din acest motiv, modele matematice cu un grad scazut de fidelitate sunt preferate in
detrimentul celor de fidelitate ridicatd. Aceste metode de fidelitate scazuta aduc cu sine un
anume grad de incertitudine ceea ce determina implicit si un grad de incertitudine al rezultatelor
unei simuldri. Prezenta acestor incertitudini face ca in realitate adevaratul rezultat al unei
simulari sd nu fie unul singular ci sa reprezinte mai degraba o populatie In sens statistic (de
dimensiune infinitd), caracterizatd de un anume set de proprietati statistice, cum sunt de
exemplu valoarea medie sau deviatia standard. Pentru exemplificarea determinarii
proprietatilor statistice ale unei astfel de populatii, a fost utilizatd o analiza statisticad de tip
Monte Carlo.

8.2 Aspecte teoretice privind numarul de iteratii si acuratetea
unei simulari Monte Carlo

Pentru a avea o masura a numarului de iteratii Monte Carlo necesare pentru a surprinde cu o
acuratete satisfacatoare proprietatile statistice ale populatiilor de interes, este adoptatd o
metodologie bazata pe Teorema Limita Centrala (TLC), propusd in [31]. Metodologia
presupune extragerea succesivd a unor esantioane de dimensiuni progresiv mai mari din
populatia de interes pand cand se observa o convergentda a numarului de iteratii necesar pentru
obtinerea unei acuratete dorite. Mai multe detalii sunt prezentate in lucrarea completa.

8.3 Analiza Monte Carlo a unei reintrari distructive in atmosfera.
Caz exemplificativ

O analiza de tip Monte Carlo a fost exemplificata in cazul reintrarii distructive a unui fragment
generic de forma cilindrica (Figura 39), de la o altitudine initiala de 200 km si o viteza initiala
de 7940 m/s. Fragmentul este format din doua obiecte metalice, un invelis exterior fabricat din
aliaj de aluminiu tip 2a7075 si un miez fabricat din otel de tip a316. In mod ilustrativ, obiectivul
analizei Monte Carlo a fost acela de a determina proprietatile statistice ce descriu coordonatele
punctului de impact al obiectului, si anume latitudinea si longitudinea de impact. Analiza a fost
impartita in trei etape. In prima fazi, miscarea nominala a obiectului a fost analizati in sase
grade de libertate pana la o valoare a numarului Mach de 5 (limita a regimului hipersonic),
urmati de o analiza in trei grade de libertate pana la impact (vezi si explicatiile din 7.5). Tn cea
de-a doua etapa a fost analizata senzitivitatea punctului de impact la incertitudinile asociate cu
fiecare dintre parametrii incerti. Ca si in cazul traiectoriei nominale, analiza a fost facuta in sase
grade de libertate, perturband succesiv si in mod individual cate unul dintre parametrii sau
marimile incerte la valorile minime si maxime ale acestora (limitele intervalului de
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incertitudine). Tn cea de-a treia etapa a fost efectuatd analiza Monte Carlo propriu-zisi. De
aceasta data, intreaga miscare a fost analizata in doar trei grade de libertate cu o atitudine fixata
in timp, variind de fiecare data atitudinea initiald pentru o simulare cu parametrii perturbati.

Material: Otel a316 Material: Aluminiu aa7075
H=20cm H=20cm

D-4em D= 10cm Proprietati de material ~ Aluminiu  Otel
N ez Densitate: 2810 8030 kg/m?
Jﬂ\ Temperatura de topire: 870 1650 K
X ! Conductivitate termica: 130 16.3 W/mK
Caldura specifica: 910 510 J/kgK
Temperatura initiala: 300 300 K

Proprietati inertiale (total)
Masa: 5.516(3.65/1.86) kg
Moment de inertie I 0.0212 kgm?
Moment de inertie Iyy: 0.0212 kgm?
Moment de inertie I;:  0.0056 kgm?

Figura 39 Proprietati inertiale si de material

Altitudinea si deplasarea orizontala pe parcursul reintrarii nominale sunt prezentate in Figura
40. Senzitivitatea punctului de impact la diversele categorii de parametrii incerti sunt ilustrate
n Figura 41. Tn Figura 42 se poate vedea ci intregul invelis exterior din aluminiu se topeste pe
parcursul reintrarii nominale a obiectului.
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Figura 40 Altitudinea si deplasarea orizontalaa  Figura 41 Senzitivitatea punctului de impact la
obiectului (Nominal, 6DoF) incertitudini
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Figura 42 Evolutia geometriei corpului (Nominal, 6DoF)
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B

In vederea determinarii proprietitilor statistice ce descriu coordonatele punctului de impact al
obiectului, au fost simulate un numar de 5000 de traiectorii perturbate. Coordonatele punctului
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de impact, altitudinea si deplasarea laterald a obiectului pentru toate cele 5000 de traiectorii
sunt prezentate Tn Figura 43 si Figura 44. Aici se poate observa un grad foarte mare de
imprastiere a coordonatelor punctului de impact, cu distante orizontale parcurse variind intre
2600 si 7800 km. Acest rezultat se datoreaza in principal incertitudinilor considerate asupra
pantei initiale traiectoriei si atitudinii initiale a obiectului, dupa cum a fost aratat si in Figura
41. Mai multe detalii asupra simularilor si interpretarii rezultatelor se regdsesc in lucrarea

completa.
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Figura 43 Coordonatele punctului de impact Figura 44 Altitudinea si deplasarea orizontala a

obiectului

9 Capitol final

9.1 Contributii ale lucrarii

Dat fiind interesul din ce in ce mai ridicat Tn ceea ce priveste dezvoltarea uneltelor
computationale pentru simularea reintrarii distructive in atmosfera, aceasta lucrare si-a propus
identificarea unei colectii de modele matematice adecvate includerii in cadrul unui astfel de
mediu computational multidisciplinar. Un prim merit al acestei lucrari este acela de a identifica
si prezenta in detaliu modele asociate mai multor ramuri ingineresti cum sunt analiza miscarii,
aerodinamica, aerotermodinamica si transfer termic si de a le unifica la nivel practic intr-un cod
complex de calcul. Meritul este cu atat mai mare cu cat codul de calcul este primul de acest gen
dezvoltat in planul stiintific al Romaniei, si cu cét interesul Romaniei in ceea ce priveste
proiectele europene axate pe misiuni spatiale este din ce in ce mai crescut. Codul de calcul a
fost implementat in mediul de programare MATLAB si cuprinde mai multe module, ce pot fi
intrebuintate si Tn mod individual. Asadar putem enumera:

1. Un simulator de traiectorie capabil sd simuleze miscarea vehiculelor spatiale atat in trei cat
si In sase grade de libertate. Codul inglobeazd mai multe seturi de ecuatii de miscare
determinate pe baza principiilor Newtoniene si modele planetare avansate , gravitatie si
atmosfera (vezi detalii in capitolul 4).

2. Un simulator de transfer termic capabil sa solutioneze numeric ecuatia caldurii pe grile
nestructurate tridimensionale. Codul implementeaza o metoda cu volume finite specifica
grilelor nestructurate ce utilizeaza un algoritm implicit avansat de integrare in timp (vezi
detalii in capitolul 5).
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3. Un modul de generare si preprocesare a grilelor de calcul. Acest modul este capabil sa
genereze Tnh mod automat grile de calcul tridimensionale nestructurate pentru o serie de
obiecte cu geometrie simpld, in baza unor parametrii de intrare. Totodata, structuri de date
specifice grilelor nestructurate cum sunt conectivitati, proprietati geometrice, informatii de
frontierd, sunt in mod automat definite. Modulul ofera si posibilitatea asamblarii mai multor
grile de calcul in vederea generarii unei structuri complexe.

4. Un modul de calcul al proprietétilor inertiale. Modulul de calcul este capabil sa estimeze
foarte eficient si cu acuratete foarte ridicata proprietdtile inertiale are unei structuri oricat
de complexe, in baza unei grile sau a unor seturi de grile ce definesc o structura data.

5. Un modul de calcul al caracteristicilor aerodinamice si al fluxului termic convectiv. Acest
cod are capabilitatea de a estima caracteristicile aerodinamice si distributia fuxului termic
convectiv prin utilizarea unor metode bazate pe inclinarea locala a suprafetei corpului
relativa la directia curentului de la infinit. Codul include si un algoritm de umbrire
paralelizat ce face posibild determinarea acelor panouri (elemente de suprafatd ale
vehiculului analizat) expuse direct curentului de aer.

Desi gradul de impact al acestora rimane de demonstrat, lucrarea de fata este presaratd cu o
serie de idei originale dintre care se amintesc:

1. Un algoritm de fragmentare a structurilor complexe la reintrarea in atmosferd. Lucrarea de
fata propune in paragraful 7.4 un algoritm original de fragmentare a structurilor vehiculelor
spatiale la reintrarea in atmosfera. Acesta se bazeaza pe definirea unor interfete mecanice
(ce pot semnifica legaturi fizice efective de asamblare) intre obiectele ce alcatuiesc structura
unui vehicul, materializate prin seturi de elemente ce apartin grilelor obiectelor ce se afla in
contact sau in imediati vecinatate. In baza acestora, se creeaza un arbore de conectivitate al
intregului vehicul ale carui legdturi sunt verificate la fiecare pas de timp al simularii prin
intermediul unui algoritm de cautare in adancime (Depth-First Search sau DFS in literatura
englezd). O legatura mecanica intre doud obiecte este considerata rupta in momentul in care
toate elementele ce definesc interfata sunt eliminate in urma topirii materialului sub
influenta incarcdrilor termice. Astfel, algoritmul propus modeleazd fragmentarea
structurilor prin considerente preponderent termice.

2. Rafinarea unui algoritm de umbrire deja existent. Tn capitolul 6 al acestei lucrari este
prezentat un algoritm de umbrire bazat pe o abordare deja existentd in literaturd. Noul
algoritm propus este menit sa Imbunatdteasca timpul de calcul prin minimizarea numarului
de verificari de tip panou-panou, prin vectorizarea operatiilor de calcul si prin executarea
pe mai multe procesoare.

3. In paragraful capitolul 6 al cestei lucriri este prezentati o metodologie de estimare
coeficientului de rezistenta la inaintare al fragmentelor cu geometrie aleatorie in regimurile
subsonic, transonic si supersonic. Acesta se bazeazd pe o abordare deja existentd In care un
profil de rezistenta la inaintare in functie de numarul Mach este definit In baza unui punct
ancora cunoscut si a unor date cunoscute pentru obiecte cu geometrie regulata. Noutatea
metodologiei prezentate este aceea de defini punctul ancord ca o valoare medie a
coeficientului de rezistentd la inaintare derivat din analiza in sase grade de libertate a
obiectului in regimul hipersonic. Astfel, profilul de rezistenta la Tnaintare este calibrat in
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baza rezultatelor furnizate de metodele cu panouri in regimul hipersonic, metode ce au o
acuratete acceptabild in acest regim de miscare. Totodata, metodologia propusa este una ce
faciliteaza efectuarea unor analize statistice de tip Monte Carlo in sensul ca se pot perturba
direct punctele ce definesc profilul de rezistenta la inaintare.

4. Tn capitolul 5 al lucrarii este prezentati in detaliu metodologia de solutionare numerici a
ecuatiei caldurii pe grile nestructurate. Noutatea este aceea cd metodologia prezentata este
o adaptare a algoritmilor specifici metodelor mecanicii fluidelor computationale (CFD) in
cazul ecuatiei caldurii. Asadar, lucrarea de fata a propus utilizarea metodei timpului dual
pentru propagarea temporald a solutiei numerice ecuatiei caldurii. Metoda se bazeaza pe
ideea rezolvarii unei probleme stationare la fiecare pas de timp fizic. Desi in literatura de
specialitate, problema stationara in transferul termic este definitd de ecuatia Laplace sau
Poisson (fara derivata temporald), lucrarea de fatd a propus utilizarea unei metode implicite
specifice CFD, in care solutia este propagata intr-un timp fictiv folosind un algoritm
implicit. Algoritmul de propagare in timpul fictiv este unul foarte eficient intrucat se pot
utiliza numere CFL foarte mari si deoarece utilizeaza metode simple pentru solutionarea
sistemului liniar precum Jacobi sau Gauss-Seidel, ce pot fi in totalitate vectorizate.
Adaptarea acestor metode pentru cazul ecuatiei caldurii a facut posibild derivarea expresiei
Jacobianului fluxului numeric al ecuatiei céldurii si propunerea unei metodologii de
implementare numerica a conditiilor la limita implicite. Aceasta din urma poate fi extinsa
cu usurinta si in cazul metodelor de solutionare numerica a curgerii fluidelor. Este important
de mentionat ca intreaga metodologie folositd pentru solutionarea numericd a ecuatiei
caldurii este una nascutd din pur simt practic, lucrarea de fatd neprezentand analize
numerice amanuntite in acest sens. Validitatea si eficienta formularii folosite raméan a fi
demonstrate in cercetari ulterioare.

9.2 Concluzii si posibilititi de dezvoltare ulterioara

Aceasta lucrare a tratat subiectul simularii reintrarii distructive a vehiculelor si reziduurilor
spatiale. Obiectivul global a fost acela de a identifica si implementa o serie de modele de calcul
asociate unor domenii precum analiza miscarii, acrodinamica, aerotermodinamica, transfer
termic, cu scopul de deschide drumul catre crearea unei unelte multidisciplinare capabile sa
simuleze reintrarea distructiva in atmosferd a vehiculelor si reziduurilor spatiale si sa evalueze
riscul pe care aceasta 1l presupune. Din acest motiv, lucrarea a fost impartita in capitole
reprezentand studii specifice unor anumite discipline ce intra in procesul de dezvoltare a unei
unelte computationale multidisciplinare.

Luand in considerare complexitatea problemei ce a facut subiectul acestei lucrari, putem
identifica cu usurintd aspecte ce necesitd imbunatatiri sau aspecte ce nu au fost inca acoperite
pe parcursul lucrarii. Asadar, In functie de disciplina la care se pot face dezvoltari ulterioare,
putem discuta de:

o Analiza structurala — Pentru a creste gradul de fidelitate a uneltei computationale este de
dorit ca pe parcursul unor cercetari ulterioare sa se considere implementarea unui modul de
calcul capabil sa determine solicitarile mecanice interioare (tensiuni) ale structurii
vehiculului analizat. Tn baza acestuia se pot construi modele suplimentare de fragmentare
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atat pe baza termica cat si mecanica. O abordare posibila ar fi cea in care se pot defini
interfete mecanice intre obiectele ce alcatuiesc structura (similar cu interfetele termice
definite in paragraful 7.4), ce pot face subiectul unei analize de tensiuni sub efectul fortelor
relative dintre obiecte, datorate atat distributiei de presiune cat si sarcinilor inertiale asociate
decelerdrilor puternice In atmosfera. Desigur, se poate considera si implementarea unor
modele de fidelitate mai ridicatd cum sunt cele bazate pe teoria elementului finit. Totodata,
se pot considera diferite forme de cedare a structurii vehiculului analizat, in functie de tipul
materialelor ce o alcatuiesc.

Aerodinamical Aerotermodinamica — Dupa cum majoritatea uneltelor computationale
specifice o fac, caracteristicile aerodinamice si fluxul termic convectiv au fost estimate pe
parcursul acestei lucrari utilizand modele de fidelitate scdzuta bazate pe corelatii simple
ingineresti. Pe baza rezultatelor experimentale sau numerice viitoare sau deja existente, se
pot propune noi modele empirice de calcul sau se poate incerca o calibrare a modelelor deja
existente. Una din uneltele cheie Tn determinarea caracteristicilor aerodinamice este
reprezentatd de asa-numitul algoritm de umbrire, discutat si implementat si pe parcursul
acestei lucrari. Folosirea unui astfel de algoritm are dezavantajul ca prezinta un efort foarte
mare de calcul (peste 50-60% din efortul total), ceea ce poate deschide subiectul unor
tentative de imbunatatire a unor astfel de algoritmi sau de propunere a unora noi.

Analiza termica — Studiile efectuate pe parcursul acestei lucrari sunt adecvate doar in cazul
materialelor omogene si izotrope cum sunt metalele. Dat fiind interesul din ce in ce mai
crescut in utilizarea materialelor compozite in cadrul structurilor vehiculelor spatiale, un
subiect deschis ramane acela de a identifica si implementa metode simulare a transferului
termic adecvate acestor tipuri de materiale.

Validare — Pentru a creste nivelul de confidenta a modelelor computationale implementate,
cazuri de validare suplimentara pot fi identificate si furnizate. Rezultate experimentale si
numerice viitoare sau deja existente ar putea fi considerate pentru validarea suplimentara a
modelelor aerodinamice si aerotermodinamice. Totodatd, o validare a codului de
solutionare numericd a transferului termic poate fi facutd cu ajutorul unui solver deja
existent si validat. Pe 1anga validarea individuala a diverselor module de calcul implicate in
analiza unei reintrari distructive, asa cum a fost realizata si in lucrarea de fatd, se impune si
o validare globald a intregii suite computationale care sa considere si modalitatea de
Tmbinare a acestora in cadrul modelelor mai complexe de fragmentare, distrugere, ablatie a
structurii. Aceastd din urmd metoda de validare este menita sa cuantifice gradul de realism
pe care modelele de fragmentare ca si cel propus in aceastd lucrare il prezinta. O astfel de
validare a unei suite computationale pentru reintrarea distructiva este una dificild intrucat
nu exista suficiente observatii ale unor reintrdri reale in atmosfera, iar asamblarea unor
metodologii de fidelitate ridicata in scop de validare este o sarcina dificila la randul ei.
Incertitudini — Din cauza intelegerii incomplete a fenomenologiei reintrarii sau inabilitatii
utilizarii unor modele de fidelitate ridicatd, majoritatea uneltelor computationale pentru
simularea reintrarii se bazeaza pe metode simple ingineresti ce prezintd un grad ridicat de
incertitudine. In aceasta privinta, este necesard cuantificarea atenti a acestor incertitudini
cu scopul de a fi utilizate Tn analize statistice cum este cea de tip Monte Carlo. Totodata, in
perspectiva efectudrii unor analize Monte Carlo pe modele mai complexe, este de asemenea
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de interes optimizarea implementarii numerice a tuturor algoritmilor de calcul ce intervin
in simularea reintrarii distructive.
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