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RESUMO

Este trabalho trata da dindmica da separacao entre o Ultimo estagio do veiculo
lancador e o satélite, considerando a atuacdo do mecanismo de separacao,
bem como possiveis riscos de colisdo. Os procedimentos de separacdo
constituem uma das fases mais criticas de uma missao espacial de colocacéo
em Orbita nominal de uma carga dutil. Isto faz com que um estudo mais
detalhado seja necessario, com a finalidade de melhor entender o problema da
separacdo. O ideal € uma separacao perfeita e livre de colisdo. Mesmo neste
caso, como ilustra este trabalho, o angulo de nutacdo do conjunto satélite —
ultimo estagio do veiculo langador, antes da separacdo, difere sobremaneira
daquele observado apds a separacdo. Além de tratar o caso da separacdo na
auséncia de perturbagbes, este trabalho também aborda o caso de
desalinhamento das molas do mecanismo de separacdo, com relacdo ao
centro de massa do conjunto, e seu efeito na atitude do satélite apds a
separacao. Desenvolve-se também um equacionamento, que busca modelar o
movimento de translacdo e de atitude do referido conjunto antes e durante a
separacao, bem como o do satélite e o do ultimo estagio do veiculo lancador,
imediatamente apds a separacdo. Fazendo uso desse equacionamento, uma
simulacdo computacional é levada a cabo, usando-se um integrador Runge-
Kutta de quarta ordem, com passo fixo, gerando dados para uma analise
objetiva do problema.






DYNAMICS OF SEPARATION BETWEEN THE LAST STAGE OF
LAUNCHING VEHICLE AND THE SATELLITE — SEPARATION SYSTEMS

ABSTRACT

This work is an approach on separation dynamic, between the last stage of a
launching vehicle and the satellite, considering the performance of the
separation mechanism, as well as possible risks of collision. Separation
procedures are one of the most critical phases of a space mission, in which the
main objective is putting a payload into an operating orbit. So it becomes
necessary a more detailed study, in order to a better understanding of
separation problem. An ideal mission basically consists in reaching a perfect
collision-free separation. Even in this case, as shown in the present work, the
coning angle of the united spacecraft, before separation, differs considerably
from the one observed after separation. Besides considering the case of
disturbance absence, this work also handles the one that includes spring
misalignments, with respect to the spacecraft center of mass, and their effects
on the satellite attitude, just after separation. A set of equations is developed, in
order to model translational and rotational motion of the separating bodies,
immediately before, during, and after separation. This set of equations is used
to build up a computational simulation that implements a fixed-step fourth order
Runge-Kutta integrator, intending to generate data, for an objective analysis of
the presented problem.
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1 INTRODUCAO

Sado poucos os paises do mundo a dominar tecnologia de projeto,
desenvolvimento, construcédo, integracao, testes e lancamentos de veiculos no
espaco. Lancar um veiculo no espaco e coloca-lo em Orbita, envolve a
coordenacdo de varios conjuntos de complexas atividades, que véao do
planejamento, padronizagdo, aquisicdo e integracdo de materiais e sistemas,
selecdo, treinamento e educacdo de pessoal técnico qualificado, até a
organizacdo, montagem, integracdo, simulacdes, testes e certificacdo de

instalacBes e equipamentos, entre outras.

Comparado a programas espaciais de paises que estdo dando os primeiros
passos em seus programas espaciais, pode-se dizer que o Brasil possui um
relativo grau de avanco, no que tange a tecnologia necessaria para projetar,
montar, integrar e testar satélites, porém comparado a Russia, EUA, China,
Japéo, india e alguns paises europeus que trabalham sob a European Space
Agency (ESA), pode-se dizer que ainda ha muito trabalho a fazer, porque
ainda precisa consolidar a tecnologia de desenvolvimento de veiculos
lancadores. China, india, Jap&o e Coréia do Sul vém apresentando avangos e
resultados animadores, principalmente no que concerne a missdes espaciais,

bem como em atingir érbita e solo lunar.

Portanto, o Brasil, como membro do seleto grupo de poucos paises do mundo
que desenvolvem programas espaciais, juntamente com RuUssia, EUA, Franca,
Jap&o, China, Reino Unido, india, Israel, Canad4, ltalia, Australia, Egito,
Casaquistdo (PRADO, 2007), deve continuar a avancar nesta area, pois o
dominio de tecnologia espacial com o desenvolvimento e lancamentos de
satélites artificiais sdo de fundamental importancia para o Brasil, dadas as
nossas dimensfes continentais, necessidade de monitoramento das areas de
producdo agropecuaria e do monitoramento e controle do desflorestamento e

gueimadas na Amazonia, dentre outros.
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Mesmo obedecendo a rigorosos critérios de seguranca, Vverificando
iterativamente longos check-lists, executando procedimentos cuidadosamente
planejados, aplicando tecnologias exaustivamente testadas, usando a
experiéncia obtida em missdes anteriores e procurando antecipar possiveis
problemas de funcionamento e falhas, uma missdo espacial sempre esta
exposta a grandes riscos e possibilidades de falhas, nas fases de preparacéo
para o lancamento, langcamento, separacdo e posicionamento do satélite para
regime funcional de trabalho, face ao grande numero de variaveis envolvidas
em todo esse processo. Porém, “falhar ndo é uma opcao” aceitavel (KRANZ,
2000). Alguns exemplos tipicos, nos quais falhas de lancamento sdo causas
mais provaveis, sdo as do Atlas Centaur em 1970 e a do Chinese Long March
em 1992 e em 1995, bem como as colocacbes de satélites em Orbitas
improprias do Titan em 1990, do Pegasus em 1991 e do Delta-2 em 1995
(JEYAKUMAR, 2006). Outro caso que vale ser citado, € o do SAC-B,
desenvolvido pela Agéncia Espacial Argentina e lancado em conjunto com o
satélite HETE, por meio de um foguete Pegasus. Nesta missao, o satélite ndo
se separou do terceiro estagio do Pegasus.

Portanto, eventos relacionados a separacdo da carga util (satélite) de seu
veiculo lancador sao criticos em qualquer missdo espacial, e,
conseguentemente, problemas de relevante importancia a serem estudados,
guando se busca realizar missbes bem sucedidas. Dai merecerem um estudo
detalhado e aprofundado, levando-se em consideragédo o alto investimento de
recursos monetarios, fisicos e humanos empregados desde a concepcgado e
projeto, até a integracdo, lancamento, colocacdo em Orbita e operacdo do

satélite.

Segundo Chang (2000), entre 1980 e 1999, diversos langcamentos de veiculos
espaciais foram feitos, pelos varios paises que detém ou que desenvolvem
tecnologia espacial, sendo que 114 deles apresentaram falhas durante o
lancamento e que, em onze destes, as investigacdes feitas indicam que as

falhas ocorreram no sistema de separacdo. Ao todo, desde 1957 até 1999, de
28



1316 lancamentos feitos pelo Programa Espacial Norte-Americano, 164
apresentaram falhas durante o langamento, e, em todo 0 mundo, neste mesmo
periodo, de 4378 lancamentos realizados por programas espaciais de diversos

paises, 390 apresentaram falhas durante o langamento.

Abaixo, sao apresentadas missdes, algumas delas relativamente recentes, nas
quais se constatou ou nas quais houve indicios de problemas ou falhas em
dispositivos e sistemas, relacionados direta ou indiretamente com o0s

procedimentos de separacao.

- Abril de 1959: O foguete Vanguard SLV-5 teve seu estdgio 2 danificado,
durante o procedimento de separacdo (WADE, 2008).

- Setembro de 1966: O foguete L-4S-1 é lancado, porém o satélite ndo foi
colocado em oOrbita, por causa do v6o anormal do terceiro estagio, causado

pela separacdo imprépria entre o segundo e o terceiro estagios (ISAS, 2007).

- Abril de 1977: um foguete Delta 2914 falhou ao colocar sua carga Uutil, o
satélite ESA GOES-1, em uma 6rbita equatorial geo-estacionaria, em face de
uma separacao prematura do segundo e do terceiro estagios, fazendo com

gue o referido satélite fosse colocado em uma 6rbita inferior (CAUCHI, 1994).

- Setembro de 1993: O foguete PSLV-D1, que levava como carga util o satélite
IRS-1E, apresentou falha em dois pequenos retro-foguetes, durante a
separacao do segundo estagio, causando contato entre o terceiro e o segundo
estagios (PATEL, 2003).

- Agosto de 1998: O foguete multi-estagios norte-coreano Taepo Dong-1, que

deveria colocar um satélite em Orbita, porém a separacédo do terceiro estagio
falhou (SAMSON, 2009).
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- Abril de 1999: O foguete Titan 4 colocou o satélite de deteccédo de misseis em
uma Orbita inutil, devido a uma falha no ultimo estagio do veiculo langador
(LEARY, 1999).

- Fevereiro de 2001: O veiculo DASH (Demonstrator of Atmospheric Reentry
System with Hyper Velocity) foi langado por meio do veiculo langcador H-IIA n.°
2, ndo alcancando, porém, a 6rbita planejada, devido a uma falha de separacéo

da carga util de seu suporte de montagem (JAXA, 2007).

- Dezembro de 2002: O foguete VS-30, lancado da base de Alcantara,
carregando oito experimentos cientificos, que deveriam permanecer por oito
minutos em ambiente de microgravidade, apds lancamento bem sucedido,
apresentou uma separacdo prematura do moédulo de carga util, devido a
causas ndo determinadas. Em consequéncia, os experimentos do Projeto
Microgravidade, promovido pela Agéncia Espacial Brasileira, ficaram apenas
trinta segundos no ambiente de microgravidade e a maioria deles ndo pode ser

recuperada para analise e avaliacdo (IT, 2002).

- Novembro de 2003: O foguete H-IIA n.° 6, do Programa Espacial Japonés,
cujo objetivo era o Satélite de Inteligéncia n.° 3 na Orbita projetada, apresentou
falha no procedimento de separacédo, porque a cinta que prendia a fuselagem
ao veiculo principal (SRB) néo foi cortada (KOBAYASHI, 2003).

- Outubro de 2005: Perdeu-se o satélite CryoSat, cuja misséo seria estudar as
mudancas de volume das massas glaciais no Oceano Artico. A primeira e a
segunda fase (do lancamento) transcorreram normalmente, até o momento em
gue o motor principal desligaria. Porém, uma falha em um comando do sistema
de bordo de controle de véo fez com que o motor continuasse funcionando, até
esgotar o combustivel. Assim, a separacdo entre a segunda e terceira etapas,
que deveria ter colocado o CryoSat na orbita polar, ndo ocorreu, e o0 satélite
caiu (GODQY, 2005).
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- Julho de 2006: O foguete indiano GSLV-F02, que levava a bordo o satélite
INSAT-4C, com 2,17 toneladas, que seria o décimo segundo da india em 6rbita
e serviria para melhorar a rede de comunicagfes no pais, especialmente no
campo da televisdo, da telefonia residencial e da comunicacdo empresarial,
desintegrou-se no ar, instantes depois de seu lancamento, devido a uma falha

na fase de langamento e outra, no momento da separacao (UOL, 2006).

- Setembro de 2007: O lancamento do foguete 8K82KM [réton-M/Brize-M, que
transportava o satélite de comunicacdes japonés JCSat-11, apresentou uma
falha ndo determinada, durante a ignicdo dos motores do segundo estagio do
veiculo lancador. O problema teria ocorrido na fase de ignicdo do segundo
estagio, o que levaria a uma falha na separacao entre o primeiro e o segundo
estagio (OLIVEIRA, 2007).

- Agosto de 2008: O foguete Falcon 1, da empresa espacial SpaceX, incendiou-
se e explodiu, ap6s ocorrer falha no procedimento de separacao de suas duas
partes. Levava a bordo equipamentos do Pentagono, o satélite Trailblazer, e da

Nasa, o satélite NanoSail-D e o mini-laboratorio PRESat (Ceregatti, 2008).

- Fevereiro de 2009: Uma falha na separacéo da capa de protecdo que cobre o
satélite no topo do veiculo lancador, usado para colocar em Orbita o satélite
Orbiting Carbon Observatory (OCO — Observatério Orbital de Carbono) , fez
com que a separacdo ndo ocorresse, conforme o previsto. Como
consequéncia, o foguete Taurus XL, com o satélite, que deveria atingir uma
orbita de 700 quildmetros de altitude, sem o impulso final, ndo atingiu uma
Orbita estavel, e acabou caindo no Oceano Pacifico, perto da Antartida.
Lancado pela NASA, o satélite OCO passaria pelo menos dois anos,
monitorando locais-chave na superficie do planeta, onde o CO, est4 sendo
emitido e absorvido (BBC, 2009 e IT, 2009).

Pelo supra exposto, problemas em sistemas de separacdo ocorrem desde 0s

primérdios da era espacial e continuam a ocorrer, e seguem a preocupar
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projetistas e técnicos que planejam, desenvolvem e conduzem missdes

espaciais em varias agéncias e institutos espalhados pelo mundo.

O melhor conhecimento dos problemas envolvidos no langamento, separacéo e
colocacdo em Orbita de satélites artificiais poderdo propiciar solucdées com
menores riscos de falhas no processo e procedimentos de colocacdo de
veiculos no espaco, evitando-se assim a perda de investimento, materiais,
equipamentos, componentes e muitas horas de trabalho e dedicacdo de
profissionais altamente especializados. Em outras palavras, deve-se pesquisar
e estudar vulnerabilidades e possiveis falhas que possam comprometer a

missdo espacial na fase de langcamento.

Esta dissertacdo se insere neste contexto de estudos e andlises especificos
sobre a Dindmica de Separacdo do satélite de seu veiculo langador, com foco
nos problemas que possam levar a colisdo do satélite com o ultimo estagio do

veiculo lancador.

A sequir, sdo apresentados e discutidos alguns trabalhos de relevancia para o
tema em estudo nesta dissertacdo. Varios trabalhos foram publicados na
literatura especifica sobre Dinamica da Separacdo, com foco no estudo do
movimento imediatamente antes e depois da separacdo, procurando analisar

0s sistemas de separacéo e os riscos de colisao.

Em Palmer (1966), é discutido um sistema para a separacdo final foguete-
satélite que emprega molas de compressdao como fonte do impulso de
separacdo. E apresentada também uma detalhada deducdo do modelo
matematico na versdo de corpo rigido, constituido de trés equacdes, duas
relativas a translac@o e uma relativa a rotacdo. Com a finalidade de se efetuar
uma simulacdo computacional, para verificar as caracteristicas funcionais e
dindmicas de sistemas de separacdo que usam molas helicoidais de
compressdo, o equacionamento modela duas situagdes: translacao e rotacéo

do conjunto foguete-satélite antes da separacdo, e translacdo e rotacdo do
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foguete e do satélite depois da separacdo. Os parametros mais significativos

para a analise foram:

a) O posicionamento e as caracteristicas tipicas de cada mola;

b) O centro de gravidade do estagio final do veiculo lancador e o da
espagonave (carga Uutil), as massas de ambos o0s corpos, as
propriedades de inércia e excentricidades entre estes corpos;

c) Desalinhamentos e excentricidades entre o ultimo estagio do veiculo
lancador e a carga util;

d) Velocidades angulares residuais iniciais;

e) Empuxo residual do ultimo estégio do veiculo langcador.

Foram promovidos testes em Orbita e, em todos eles (cinco lancamentos) os
sistemas de separacao funcionaram normalmente, sem problemas aparentes,

confirmando o que foi previsto na simulagdo computacional.

A colisdo pode ocorrer imediatamente apos o acionamento dos mecanismos de
separacdo ou mais tarde uma vez que as Orbitas do ultimo estagio do veiculo

lancador e do satélite podem, acidentalmente, ficar muito proximas.

Neste sentido, em Subramanyam (1973), é apresentado um método para
analisar separacbes em foguetes multi-estagios, constituido de dois modelos
matematicos, que modelam os corpos em separacao: ultimo estagio do veiculo
lancador e carga util. O equacionamento da dindmica de movimento mostra
seis equacOes para 0 movimento de um corpo rigido com seis graus de
liberdade, trés relativas a forcas (movimento translacional) e trés relativas a
momentos (movimento rotacional) de cada corpo, a fim de modelar o
movimento de cada corpo, antes e depois da separacdo. O método de analise
(equacionamento e simulacdo computacional) por ele proposto é aplicado para
uma separacao entre estagios do foguete lancador, cujos resultados mostram
efeitos de perturbagcbes presentes na separacdo: o desbalanceamento

dindmico (assumido apenas em plano de elevacdo — pitch) dos corpos em
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separacao, empuxo residual e variacdo na forca das molas. Mostrou que a
andlise da dindmica de separacdo gera parametros, que permitem projetar a
instalagcdo embarcada de dispositivos de for¢a e controle de atitude, bem como
para a escolha e avaliacdo de mecanismos de separacdo, e que esse método
de andlise pode também ser aplicado no caso de ejecao axial da carga (util,
pela determinacdo das forgcas e momentos externos e selecao mais adequada
dos sistemas de eixos de coordenadas. A configuracdo tipica do sistema de
separacao apresentada pelo autor consiste de quatro molas de compresséo,
dois anéis adaptadores (um no estagio superior e, o outro, no inferior), retidos
por doze esferas de aco, mantidas em posicéo através de um anel deslizante.
Para a simulagdo computacional, se concentrou em determinar as forcas e
momentos externos devidos a gravidade, ao empuxo residual, a0 mecanismo e
perturbacdes de separacao sobre os corpos a serem separados. Os resultados
apresentados da simulacdo incluiam, para uma dada rigidez das molas do
sistema de separacdo, a maxima velocidade angular de separa¢do, 0 maximo
angulo de cone, a velocidade relativa de separacéo, a distancia e o tempo de
separacdo. Segundo os resultados obtidos, no caso da separacdo sem
perturbacdes, a distancia de separacdo entre 0S estagios aumenta
monotonicamente e, portanto, ndo ha possibilidade de colisdo. Porém,
desbalanceamento dinamico de qualquer um dos corpos em separacao,
diferencas na rigidez das molas ou falha no acionamento de uma ou mais
molas séo perturbacdes que causam momentos laterais nestes corpos, que por
sua vez induzem velocidades angulares de separacdo em niveis altamente

perigosos.

Em Lochan (1978), é analisada a dinamica de separacdo de carga Uutil
composta, ou seja, uma carga util constituida de um conjunto de dois ou mais
corpos (satélites, por exemplo) a serem colocados em érbita. Com isto, buscou-
se dar uma contribuicdo para o projeto de mecanismos de separacdo para um
“pacote” de cargas Uuteis. Tendo em vista a simulacdo computacional,
desenvolveu um modelo matematico para as equacdes de movimento,

considerando seis graus de liberdade: trés deslocamentos lineares, com a
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finalidade de posicionamento do centro de massa, e trés angulos de rotacéao,
para especificar a orientacdo do movimento. Apresenta, para um conjunto de
quatro corpos compondo o “pacote” de cargas uteis, ao final, os resultados e
conclusdes, nas quais destaca as variaveis criticas deste tipo de dinamica
separacdo: a velocidade angular de separacdo e o angulo de cone. O
referencial inercial é a Terra, 0 campo gravitacional varia inversamente com o
quadrado da distancia, os corpos sdo considerados rigidos e forcas
aerodinamicas sao consideradas despreziveis. As forcas e momentos externos
admitidos no modelo sdo associados a aceleracdo da gravidade, determinada
pela altitude de separacao, as forcas de separacgéo, fornecidas por um conjunto
de molas de compressao guiadas, aos desalinhamentos entre as diferencas
das posicbes de montagem e das forcas elasticas das molas e ao empuxo
residual. O resultado da simulacdo computacional, que considerou um “pacote”
de quatro corpos, constituindo a carga util, mostraram valores de velocidades
angulares de separacdao e de angulos de cone e indicaram as seguintes

conclusoes:

a) As molas, responsaveis pela primeira etapa da separacdo, devem ter
maior confiabilidade que as das demais etapas, pois falhas nas molas,
naquela etapa, seguramente afetam as demais etapas ;

b) Os parametros fundamentais para o sucesso da separacdo Sao as
velocidades relativas entre o Uultimo estagio do veiculo lancador e
satélite;

c) Para o mesmo conjunto de velocidades relativas, uma maior rigidez das
molas é preferivel;

d) Desbalanceamento dinAmico causa indesejavel vibracdo lateral, o que
leva a concluir que se deve evitar ao maximo o desbalanceamento do

corpo de maior massa.

Ja em Seito (1985), é tratado o equacionamento da dinAmica de separacao das
duas partes da coifa de protecdo da carga util, a partir da separagdo delas do

conjunto satélite-veiculo lacador. PropBe-se um critério para a separagao
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segura, baseado em distancias de seguranca que 0s pontos criticos da coifa,

ou seja, dos pontos que possivelmente possam colidir com o veiculo, devem

manter durante suas trajetérias ao longo do eixo longitudinal do veiculo

espacial. E desenvolvido equacionamento para simulacdo computacional,

considerando movimento com trés graus de liberdade para cada semicoifa e

para o conjunto satélite-veiculo langador. A simulacdo computacional indicou

as seguintes conclusoes:

a)

b)

d)

e)

A melhor modelagem é a que considera a forca do dispositivo de
separacdo como funcao linear decrescente no tempo de acdo deste
dispositivo, sendo a intensidade maxima no instante inicial, e chegando
a zero no final da acao do referido dispositivo;

A velocidade relativa do centro de massa da semicoifa, para qualquer
uma das trajetérias consideradas no estudo ao longo do eixo longitudinal
do veiculo, é sempre a mesma, ndo havendo também variagdo angular
significativa na atitude da semicoifa;

Caso haja desalinhamentos e caso a forca da mola ndo esteja aplicada
exatamente no centro de massa, aparecem momentos, que prejudicam
a dindmica de separacao, levando as partes da coifa a ndo se comportar
de acordo com o critério de seguranca adotado;

A pressdo aerodinamica ndo auxilia na separacao das partes da coifa,
uma vez que, aumentando a pressdo dinamica, tem-se o0 aumento da
velocidade relativa da semicoifa em relagdo ao conjunto satélite-veiculo
lancador, e, entretanto, a diminui¢cdo da distancia entre o ponto critico e
o veiculo espacial;

Forcas aerodinamicas tém pouca influéncia na dinamica de separacao.

O autor ainda recomenda uma simulacdo que considere seis graus de

liberdade, para uma analise mais rigorosa.

Fonseca (1987), abordou a dindmica de separagdo entre o ultimo estagio de

um veiculo lancador de satélites hipotético e um satélite, com estabilizacdo por
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rotacdo, com foco na andlise do movimento de atitude antes e imediatamente
apos a separagcdo. Demonstrou existir diferencas no movimento de atitude de
ambas as partes, mesmo em caso de separacao perfeita, e entre os angulos de
nutacdo da nave composta pelo dltimo estagio do foguete mais o satélite
imediatamente antes e imediatamente apds a separagdo, quando o sistema se
transforma em dois (Gltimo estdgio e satélite separados). Como separacao
perfeita entende-se uma separacdo sem efeitos de desalinhamentos entre a
linha de acdo da forca de separacdo e os centros de massas de ambas partes
do sistema: ultimo estdgio e satélite. O conceito de separacdo perfeita
desconsidera qualquer tipo de perturbacéo na dindmica de separagao. O autor
considerou também o caso de separacdo com perturbacdes associada ao
desalinhamento da linha de atuacdo da forca com os centros de massas de
ambas as partes, com conseqiente geracdo de torques perturbadores. O
sistema antes da separacao foi considerado em rotacéo, e neste caso, o efeito
dos torques resulta no aparecimento do angulo de nutacdo. Este angulo,
também chamado de angulo de cone, permanece constante no caso de
movimento livre. Na pratica, € necessaria a inclusdo de controle ativo ou
passivo para eliminar o angulo. No caso dos satélites da série SCD foram

usados amortecedores de nutagao viscosos para eliminar o angulo de nutagao.

Ja em Fonseca (1988), é apresentada a andlise da dinamica de separacao do
primeiro satélite brasileiro (SCD-1) de um candidato a veiculo langador via
modelagem matematica da dinamica de separacdo e simulacdo computacional
das equacgbes do movimento. O foco das simulag@es foi a analise do angulo de
cone (nutation angle — angulo de nutacdo) nas configuracdes imediatamente
antes da separacdo (Ultimo estadgio do veiculo lancador mais o satélite
formando uma Unica espaconave) e imediatamente apds a separacao (Ultimo
estagio do veiculo lancador e o satélite como espagonaves ja separadas, com
dindmicas proprias). Além disso procurou-se determinar a velocidade minima
de separacdo, para prevenir possivel colisdo, em orbita, entre o Ultimo estagio
do foguete lancador e o satélite. O sistema de separagdo considerado na

andlise é formado por dezoito molas helicoidais de compresséo, que fornecem
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forca de impulso a émbolos, os quais transmitem o impulso ao satélite. Os
émbolos sdo guiados através de um adaptador cénico, o que faz que nao haja
forcas laterais devidas as molas. No trabalho, o autor considerou como
perturbacdes na dinamica de separacdo o0s desalinhamentos no
posicionamento das molas com relacdo ao centro de massa do satélite, e o
pequeno desbalanceamento entre as forcas das molas, com consequente
geracdo de torques perturbadores. Consistente com o projeto do SCD-1 o
sistema ultimo estagio mais satélite foi considerado em movimento de rotacéo
imediatamente antes da separacdo (120 rpm). Para as simulacdes foram
considerados dados do langador americano Scout — D (inércias e angulo de

cone inicial).

Lochan (1992) trata da dinAmica associada ao descarte de um numero de
motores auxiliares (strap-on boosters) do veiculo principal de langcamento.
Foram considerados trés diferentes modelos para mecanismos de separacgao.
A andlise inclui as forcas devidas ao mecanismo de descarte, juntamente com
0 empuxo no nucleo, o qual é a parte do veiculo espacial que segue viagem,
apos a separacao dos motores auxiliares e o empuxo residual nestes ultimos.
Forcas aerodinamicas nao foram consideradas. Os corpos a serem separados
sao considerados rigidos e desprovidos de desbalanceamento dinamico. Suas
massas, momentos de inércia e as posicées dos centros de massa nao variam
no tempo. Admitiu-se também que o empuxo residual independe do tempo. A
modelagem do mecanismo de separagao levou em conta trés modelos, com a

intencao de cobrir a variedade de aplicacdes:

a) Modelo “caixa-preta”, que evita uma direta consideracdo das
forcas e dos momentos serem gerados pelo real mecanismo
responsavel pela separacdo; o que se admite neste método sdo
mudancas de estado ao longo do tempo, as quais provocam

incrementos na posi¢ao e no angulo de atitude.
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b)

Modelo de separacdo assistida por molas, que considera um
mecanismo no qual cada motor auxiliar é descartado, com

molas de compresséao, conectadas entre ele e o nicleo.

Modelo de separacdo assistido por dispositivo de empuxo
lateral, usado em situacfes em que é necessdria mais energia,
para a separacdo, do que aquela fornecida pelo sistema de

molas.

A geometria de colisdo no sistema multicorpos foi analisada, sendo

desenvolvidos trés métodos para detec¢do (ou a auséncia) de colisdo, os quais

usam dados historicos de posi¢ao e orientacao:

1)

2)

3)

Modelo 1 — Zona de N&o-colisdo, restrito a situagées mais simples,
no qual sdo geometricamente definidas zonas de colisdo e de néo-
colisdo, que considera que saliéncias nos corpos, se existirem, sao
insignificantes, que o ndcleo tem comprimento infinito e que a rotacao
angular dos motores angulares ocorre de modo que seus terminais
se deslocam ao longo de seus planos radiais, no sentido de se

afastar do nucleo.

Modelo 2 — Par de Pontas, no qual um conjunto de apropriados
pontos criticos, ou pontas, sédo identificados em cada motor auxiliar,
ao longo de suas contra-partes no nucleo (conjunto satélite-veiculo
lancador sem os motores auxiliares); a projecdo do vetor posicao
dessas pontas em um plano apropriado € examinada, com a intencao

de investigar se ocorrem ou nao colisdes.

Modelo 3 — Projecbes em Dois Planos, que € uma extensédo do
método 2, no qual uma representacdo grafica do movimento do
sistema todo é tentada; em vez de um par, considera-se um terno de

pontos, que inclui o centro de massa do nucleo, a extremidade
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(ogiva) superior do motor auxiliar e o centro inferior do motor auxiliar.
Acompanha-se o movimento relativo da ogiva, bem como do centro
inferior do motor auxiliar, em relagéo ao centro de massa do nucleo.
A analise da projecdo desses dois vetores de posicao relativa em
dois planos apropriados (radial e transversal) é a esséncia deste

método.

Uma representacao simples do sistema de separacdo € empregada para erigir
um dominio de ndo-colisdo no espaco de parametros de projeto. O modelo da
“caixa-preta” mostrou-se mais efetivo na constru¢cdo do modelo “zona de nao-
colisdo” no espaco de parametros usados no projeto de sistemas de
separacao. Desta forma, torna-se possivel determinar limites superiores para o

comportamento do conjunto, visando uma separacao segura.

Em Fonseca (1999), é tratada a dindmica de separacgéo e o controle de atitude
do segundo Satélite Cientifico Brasileiro (SACI-2), estabilizado por rotacédo e
controle magnético. O estudo se concentra nas propriedades de inércia, seus
efeitos na nutacdo do satélite imediatamente apds a separacdo do ultimo
estagio de seu veiculo lancador. Neste trabalho, a analise considera a abertura
dos bracos mecanicos do referido satélite e o impacto nas propriedades de
inércia do veiculo apls a separacdo, de forma a satisfazer a condicdo do eixo
de maior momento de inércia para estabilizacdo por rotacdo. E fornecido um
equacionamento para a simulacdo computacional, cujos resultados indicam as

seguintes conclusdes:

a) O amortecedor de nutacao € eficiente para eliminar o angulo de nutacao
residual apos a separagao

b) Uma razdo entre o maior e menor momento principal de inércia muito
proxima de 1 deve ser evitada, pois ndo garante suficiente rigidez
giroscopica para estabilizacdo por rotacdo em torno do eixo de maior

momento de inércia.
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Seonijin (2002) desenvolveu uma técnica numérica para simulacdo da dinamica
de separagdo de motores auxiliares (strap-on boosters) descartados em
atmosfera densa, a fim de analisar detalhadamente o processo de separacéo
de tais motores do conjunto principal do veiculo espacial, tendo em vista a
busca de uma separacdo segura, isenta de colisdbes que possam danificar o
veiculo espacial, ou que até possam comprometer a missdao. Com seis graus
de liberdade, as equacdes de movimento de corpos rigidos séo integradas.
Usa-se um simulador das equacOes de Navier-Stokes, para se obter o
comportamento dos fluidos que agem em torno e sobre os motores auxiliares e
sobre o conjunto principal do veiculo espacial. Obtém-se, entdo, as forgas
aerodindmicas que atuam sobre a superficie desses corpos a serem
separados. Com a finalidade de determinar o comportamento dinamico das
partes envolvidas no procedimento de separacdo, sao incluidas, no modelo,
forcas devidas a acao da gravidade e demais for¢as de controle, obtendo-se as
forcas e momentos que atuam sobre o centro de gravidade de cada corpo. O
simulador é validado com dados experimentais da missédo do veiculo lancador
Titan IV. Entdo, o processo completo de analise é aplicado ao veiculo lancador
H-1I, um dos grandes foguetes do Programa Espacial do Japao, e ao veiculo
lancador de trés estagios KSR-Ill, desenvolvido na Coréia do Sul. A partir do
modelo construido, trajetdrias de separacdo sao preditas, sendo examinadas
as caracteristicas aerodinamicas em torno dos veiculos em cada intervalo de
tempo. Dispositivos de separacdo-impulso, geralmente introduzidos para uma
separacao segura (sem colisdo) dos motores auxiliares, sdo adequadamente
modelados, tendo como resultado um mapa de orientacdo de momento e forca

de descarte adicional para separagao segura.

Jeyakumar (2006) apresentou uma formulacdo matematica para a analise do
sistema de separacao do satélite de seu veiculo lancador, sistema que usa um
mecanismo composto de molas helicoidais de compressdo. As equacdes
modelam as for¢cas e momentos que atuam em cada corpo a ser separado, nas
quais tais corpos sao tratados como rigidos. Para tal finalidade, foram

estabelecidos sistemas de coordenadas, transformacdes de coordenadas e
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equacbes de movimento Uteis para o projeto e andlise do sistema de
separacdo de satélite de seu veiculo langador, que opere com mecanismo
dotado de molas helicoidais de compressdo. No estudo, foi utilizado um
integrador Runge-Kutta de quarta ordem, a fim de resolver as equacgdes
diferenciais ordinarias ndo-lineares de movimento. As tolerdncias em torno dos
valores esperados de velocidade relativa e distancia relativa entre os corpos a
separar sao o resultado do estudo, que servem como parametros de projeto do
sistema de separacdo almejado. Os resultados da simulacdo e analise
numeérica, levadas a cabo, a fim de estimar as velocidades angulares a partir do
instante da separagdo, mostram que a velocidade angular maxima do satélite &
maior que a velocidade angular desejavel, segundo os parametros de projeto
admitidos na simulacdo. Para minimizar a velocidade angular do satélite, o
autor recomenda a utilizacdo de esquemas alternativos, tal como modificar a
combinagdo do sistema de molas, tendo em vista controlar efeitos do
desalinhamento do centro de gravidade.

Em todas as missdes espaciais anteriormente citadas, uma das fases que
exigiu muita atencédo das equipes envolvidas foi o processo de separacao da
carga util do veiculo lancador, pois riscos de colisdo durante e apos a
separacao sempre existem, o que torna esta parte também uma etapa critica

de qualquer missao espacial.

Este trabalho tem por objetivo analisar o procedimento de separacdo da carga
uatil (satélite) de seu veiculo lancador, levando em conta possiveis situacdes e
riscos de colisdo durante essa etapa do v6o culminando com a separacao
foguete-satélite. A metodologia para este trabalho prevé uma revisdo da
literatura, apresentada nesta introdugéo, deducao das equacgdes do movimento
de um caso tipico de separacdo Ultimo estagio do lancador e satélite,
simulacdo computacional, analise grafica e numérica dos resultados e geracéo

das conclus@es e consideracdes finais desta dissertacdo de mestrado.

Este trabalho foi organizado nos seguintes capitulos:
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- No Capitulo 2, serd abordado o problema da separacdo do satélite do ultimo
estagio de seu veiculo lancador, bem como alguns dos métodos e técnicas de
separacao de cargas Uteis do ultimo estagio de seus veiculos lancadores.

- No Capitulo 3, é tratado o equacionamento geral do movimento;

- No Capitulo 4 explica-se o método de solucdo do problema, apresenta-se a
simulacdo computacional e a discusséo dos resultados;

- No Capitulo 5, apresentam-se as conclusodes;

- Na sec¢do seguinte a acima descrita, € apresentado o apéndice A, que contém

0 programa da simulagcdo computacional.
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2 O PROBLEMA DA SEPARACAO E RISCOS DE COLISAO

Uma das fases criticas das missdes espaciais é a separacdo do satélite
de seu veiculo lancador para a insercdo da nave em orbita. Falhas nos
sistemas de separacdo podem danificar o veiculo espacial e levar a perda da
missdo. Por essa razdo, os sistemas de separacdo requerem cuidadosos
estudos e testes, com a finalidade de prevenir falhas e consequentes riscos a
missdo. Tais estudos dos sistemas de separacdo cobrem desde a definicdo do
sistema de separacédo, dos dispositivos e procedimentos de separacdo, até a
andlise dinAmica para assegurar que a separacao ocorra de modo a minimizar

riscos de colisdo, seja durante a separacao, seja em O6rbita, apos a separacao.

Considera-se aqui a analise dinamica, como sendo todo o procedimento
de definicdo do modelo fisico, obtencdo do modelo matemético, programacéo e
simulac@o computacional do referido modelo e analise dos resultados. A tarefa
de programacdo e simulacdo requer a escolha de uma plataforma
computacional adequada, com pacotes computacionais apropriados para a
integracdo numérica das equac¢des do movimento, tanto de atitude, como de
orbita. A andlise dindmica em questdo envolve trés momentos distintos: o
primeiro se refere a dinamica do sistema foguete — satélite, no qual o veiculo
lancador e o satélite estdo ainda conectados como um sé veiculo, o segundo
quando a separacdo se processa (transitério) e o terceiro quando,
imediatamente apds a separacdo, passa-se a trabalhar com dois sistemas
distintos, nos quais as condi¢cdes iniciais de cada parte sdo dadas pela
condicao final do sistema foguete — satélite no instante em que o sistema se

separa.

Portanto, o conhecimento de como funcionam diferentes tecnologias de
sistemas e mecanismos que promovem essa separacdo e a analise dinamica

da separacao, com o delineamento de um cenario o mais realista possivel das
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condicBes em que ocorre a separacado do satélite do ultimo estagio do veiculo
lancador, sdo de fundamental importancia para o projeto da missao espacial.
De grande importancia também é a escolha dos sistemas de separacao,
porque o tipo de tecnologia empregada e a atuacdo destes mecanismos
escolhidos tém influéncia direta nos eventos que se seguem a separacao,
tendo em vista obter uma separacéo livre de riscos de colisdo, ou, ainda, na

impossibilidade de elimin&-los, procurar minimizar tais riscos.

Ha outros casos, em que o ultimo estagio-satélite é controlado ativamente.
Esse é o0 caso do CBERS, no qual o conjunto formado pelo ultimo estagio do
foguete Longa Marcha e satélite € manobrado por controle ativo para realizar o
apontamento para a Terra. Uma vez apontado para a Terra, um dispositivo

hidraulico separa o sistema.

2.1. Alguns Sistemas de Separacédo do Satélite de seu Veiculo Lancador

Desde que se iniciou a pesquisa e o desenvolvimento de missbes espaciais,
diversos sistemas de separagao foram projetados e colocados em operacéo,
de modo a garantir a injecao de satélites em suas Orbitas de forma segura. Tais
dispositivos devem ser projetados, de forma que, de uma maneira
relativamente simples, segura e confiavel, atendam os requisitos da missao
espacial e atuem de maneira coordenada, dada uma sequéncia de etapas
contidas nos procedimentos de separagéo.

Uma sequéncia de separacdo tipica, via de regra, apresenta as
seguintes etapas (PALMER, 1966):

a) O sistema de guiamento do ultimo estagio do foguete fornece o sinal
primario de separacao do veiculo;
b) O sinal de separacdo ativa um ou mais mecanismos de liberacdo da

separacao;
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c) O mecanismo de liberacdo separa as conexdes apropriadas, liberando a
tensdo nas bandas e concedendo um impulso, a fim de remover os
segmentos das bandas e / ou grampos;

d) As molas do mecanismo de separacdo séo liberadas, com a finalidade
de fornecer a forca necessaria, para a separacao das partes do veiculo;

e) Dispositivos adequados, montados nas laterais do veiculo espacial, na
regido do plano de separacao, indicam que a separacgdo ocorreu, a fim

de que se dé inicio a seqiéncia de eventos que se seguem a separacao.

No projeto dos sistemas de separacdo, € fundamental que ndo haja
desalinhamentos significativos que possam gerar torques indesejados. Tais
perturbacdes podem provocar colisbes entre as partes envolvidas na
separacao, imediatamente ap0s o0 acionamento do sistema de separacao.
Existem situagfes, nas quais podem ocorrer cendrios de alto risco, como, por
exemplo, o satélite ser ejetado estando ainda dentro do veiculo lancador,

como ocorreu no langamento do satélite brasileiro SACI-1.

Segue uma breve descricdo de alguns sistemas de sistemas de separacéo

encontrados na literatura, normalmente utilizados em missdes espaciais.

2.1.1. Sistema de Separacéo “Ball-lock”

O sistema “ball-lock”, descrito em Subramanyam (1973) e Ramakrishnan

(1999), é constituido de um mecanismo com dois anéis:

- O anel interno, fixado na parte inferior da superficie do satélite;

- O anel externo, montado no veiculo langador (ou em seu Ultimo estagio).

Estes dois anéis sdo unidos, através de um certo nimero de bolas de aco que
travam a face interna do anel externo. Propulsores redundantes giram o anel

externo em cerca de quatro graus, de modo a provocar o escape radial das
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bolas, através de orificios alinhados, liberando desta maneira o anel interno

(fixado no satélite). Este sistema esta ilustrado na figura 2.1.

Estagio Inferior

SESTIgh -4

1. Anel Superior
] 2. Anel Inferior

3. Bolas de Aco

4 Anel Deslizante

5. Propulsor

6. Molas

Figura 2.1: Mecanismo de Separacédo “Ball-lock”.
Fonte: Adaptado de Subramanyan (1973).

2.1.2. Sistema de Separacdo com Dezoito Molas Helicoidais de

Compresséo

Este sistema, descrito em Fonseca (1988), usa um conjunto de dezoito molas
helicoidais de compressédo, que fornecem o impulso de separacdo. Nesse
sistema as molas ndo ficam em contato direto com o satélite. Elas atuam sobre
um conjunto de pistdes, guiados através de um adaptador coénico, os quais, por
sua vez, transmitem o impulso das molas ao satélite. Detalhes deste tipo de

sistema de separacdo estéo ilustrados na figura 2.2.
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__ Anel de Suporte
+~  da Carga Util

Grampo de _
Separacao

— -

§ — Pistio
: e Mola

Figura 2.2: Detalhe do sistema de separa¢éo que usa dezoito molas helicoidais de compresséo.
Fonte: Adaptado de Fonseca (1988).

A vantagem deste sistema é que ndo existem forcas laterais das molas,
porém, se existirem desalinhamentos relativos entre a linha que d& a direcédo
da acdo das molas e o centro de massa do satélite, bem como forcas desiguais

das molas, havera momentos (perturbacdes) indesejados.

Apesar desses riscos, conjuntos de molas helicoidais vem ha muito
tempo, sendo empregados com bastante sucesso na separacado de corpos nao
estabilizados por rotacdo, quando se deseja minimizar erros de separacéo
(PALMER, 1966).

2.1.3. Sistema de Separacdo com Quatro Molas Helicoidais de

Compresséo

Descrito em Palmer (1966), cujos detalhes vém ilustrados na figura 2.3, possui

0S seguintes componentes primarios:

- molas para prover o impulso de separacao;

- uma interface de montagem no satélite;

- uma interface de montagem no estagio final do veiculo lancador;

- um dispositivo de grampeamento, que retém ambos 0s corpos juntos até

que a separacao seja iniciada.
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7

forcas e momentos em dois eixos.
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Figura 2.3: Detalhes do sistema de separacdo que emprega molas helicoidais de compresséo.

O impulso de separacdo € fornecido pelas quatro molas helicoidais de
compressdo localizadas simetricamente, com um dos terminais apoiado no
retentor de centralizacdo da mola sobre o satélite. Assim, as molas ficam
lateralmente estabilizadas, ndo sendo necessario usar guias auxiliares. O

sistema foi geometricamente projetado, de modo a compensar indesejaveis

E possivel usar outras configuracées, tais como agrupar molas em pares ou em

conjuntos de quatro, a fim de minimizar erros devidos a desalinhamentos e



tolerancias das caracteristicas de cada mola. Pequenos retentores para as
molas estdo simetricamente localizados na interface de montagem do satélite,

de modo a assegurar que cada mola esteja posicionada corretamente.

Um adaptador de montagem também é usado no ultimo estagio do veiculo
lancador, para fornecer apropriada conexao para o satélite. O satélite e o ultimo
estagio do veiculo langador sdo mantidos juntos antes da separacao, por meio
de um sistema de um conjunto de grampos V, composto de uma tira de tenséo
com varios grampos V nela fixados. Os grampos unem as bordas externas dos
adaptadores (interfaces) do satélite e do ultimo estagio do veiculo lancador, até
0 instante da separagcdo. Os grampos, por sua vez, estdo ligados a um
mecanismo de liberacdo, que é acionado no instante da separacdo. Esse
mecanismo de liberacdo pode ser um mecanismo de rompimento de parafuso

ou um parafuso explosivo.

2.1.4. Sistema de Separacédo por meio de Atuadores

Neste caso (CNES, 1981), o satélite € montado num adaptador, localizado na
parte superior do veiculo lancador, fixado através de uma cinta de grampos
consistindo de uma cinta metalica que suporta uma série de grampos que
prendem o satélite ao adaptador. A figura 2.4 ilustra detalhes do sistema. Na
separacdo, a banda é rompida em trés partes por trés cargas explosivas
montadas no adaptador, ficando as partes restantes presas ao adaptador. O
satélite é separado do veiculo lancador, pela acéo de seis atuadores, 0s quais
sao partes componentes do veiculo lancador e cujos pistdes suportam a parte
inferior do satélite. Os atuadores sdo constituidos de pistdes, que atuam logo

apos a liberagdo dos grampos.

No processo de integracdo, os atuadores ficam retidos por meio de
parafusos, de modo que nenhuma forca seja aplicada pelos atuadores, durante

a montagem do satélite. Uma vez que a banda de grampos é ajustada e os
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parafusos sdo retirados, cada atuador exerce uma forca de menos de 900 N,

na parte inferior do satélite.

= =

DETAIL B_ Xq _SECTION AA_

Z N6

nband ejecto 2P apart
— SECTION CC_ Y+ OVERHEAD VIEW.

b Plungers____
60° apart

_SECTION D.O_ |

N,B@ Removable guide used for
Payload/ Launcher
mounting operation.

Connector DBAS 70 373N

Connector DBAS 79 37<3p0

Figura 2.4: Sistema de Separac¢éo por meio de atuadores.
Fonte: CNES, 1981.
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2.2. Riscos de Colisdo na Separacédo do Satélite do Veiculo Lancador

O evento da separacao, apesar de ocorrer em um reduzido intervalo de tempo
(inferior a dois décimos de segundo), € uma das etapas criticas da missao e,
por isso, deve-se desenvolver um estudo mais aprofundado, tendo em vista a
possibilidade de ocorrer colisdo entre o Ultimo estagio do veiculo langador e o
satélite nos instantes seguintes a separacdo, 0 que comprometeria toda a
missdo. Uma eventual colisdo entre essas partes poderia provocar desvio da
trajetéria desejada do satélite, principalmente se a colisdo ocorrer em algum
instante posterior, com 0 cruzamento ou intersec¢cdo das Orbitas das duas
partes. Outro problema seria avarias no veiculo espacial, o0 que, em ambos os

casos poderia resultar na perda da missao.

O estudo de riscos de colisdo comeca pela andlise da posicéo relativa entre 0s
corpos sob separacdo (Ultimo estagio do veiculo lancador e satélite) e da
atitude de cada parte e depois da separacdo (FONSECA, 1988). Aspectos
importantes que devem ser levados em conta no estaudo da dinamica de

separacao:

a) distancia relativa entre os corpos em oOrbita;

b) velocidade relativa entre os corpos;

c) angulo de nutacdo de ambos o0s corpos imeditatamente apos a
separacao;

d) velocidades angulares transversais do conjunto Ultimo estagio-satélite e
de ambas as partes imediatamente apds a separacao;

e) Desalinhamentos dos centros de massa de ambas as partes em
separacao;

f) Desalinhamento da linha de acéo da forca de separacao e os centros de

massas do ultimo estagio do veiculo lancador e do satélite.

No processo de separagao, podem ocorrer torques indesejados, devidos ao

desalinhamento entre a linha de acéo da forca das molas e o centro de massa,
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CM, do satélite e do ultimo estadgio do veiculo lancador, bem como das
caracteristicas das molas. Depois de construido o modelo fisico e obtido o
equacionamento que descreve o0 movimento e a atitude do veiculo espacial, os
modelos matematicos desses torques podem ser incluidos nas equacdes, para
posterior andlise da dindmica de separacéo, incluindo a aplicacdo de adequado
método numérico de integracdo na simulacdo computacional. A andlise dos
resultados das simulagcdes permite avaliar o impacto de tais torques no
movimento dos dois corpos, imediatamente apds a separacdo, de modo a

prevenir possibilidades de colisédo dessas partes do veiculo espacial.

Tem-se movimento de nutacdo quando o vetor quantidade de
movimento angular e o vetor velocidade angular do veiculo espacial ndo sao
coincidentes. A terminogia “angulo de nutacdo” € controversa, ndo sendo de
consenso entre 0s especialistas da area. Alguns autores ndo a adotam, sem
antes tecerem criticas ao termo nutacdo (HUGHES, 1986). Outros definem as
terminogias nutacao, rotacdo e movimento de cone - coning motion - (WERTZ,
1978) para diferenciar as trés terminologias, que as vezes aparecem de forma
diferente na literatura. Outras terminologias que aparecem associadas
principalmente ao movimento de nutacdo sao precessao (precession) e wobble
motion, cuja traducdo em portugués poderia ser “movimento de bomboleio”.
Neste trabalho, adotaremos a terminologia definida em Wertz (1978). Segundo
0 autor, 0 movimento de nutacéo se refere ao movimento rotacional, no qual o
eixo instantaneo de rotacdo ndo coincide com um eixo principal de inércia. O
angulo de nutacao, consistente com essa definicdo, € o angulo entre o eixo
principal de inércia (geralmente o eixo de spin — rotacdo — em torno do eixo
axial, assumido como principal de inércia) e o vetor quantidade de movimento
angular do veiculo. Se o conjunto ultimo estagio do veiculo langador — satélite
apresentar nutacdo, considerando que as propriedades de inércia do ultimo
estagio do veiculo lancador e as do satélite sdo diferentes apds a separacao,
os angulos de nutacdo serdo diferentes, o que aumenta o risco de colisdo
imediatamente apds a separacdo. Os angulos de nutacdo das referidas partes

em separacao sao objeto de analise nas simula¢gdes no presente trabalho.
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Neste trabalho, serd considerado o sistema de separacao constituido de
dezoito molas helicoidais de compressao, descrito no item 2.1.2., com
possiveis desalinhamentos da linha de acdo das molas em relagdo ao eixo de
simetria, que passa pelo centro de massa do veiculo espacial. As molas séao
identificadas pela sua rigidez (ou seja, a razdo forca por unidade de
deslocamento), seu comprimento livre e seu comprimento comprimido. Os
terminais posteriores de cada mola apdiam-se num adaptador centralizador
montado no satélite, tornando assim as molas lateralmente estaveis, ndo sendo
necessarios guias auxiliares. Quando as molas sao liberadas, geram forcas ao
longo da linha que contém ambos os terminais de cada mola. Porém, estas
forcas também geram momentos em torno dos centros de massa dos corpos

em separacao.

No capitulo seguinte, é realizada a formulagdo do problema da dindmica de
separacdo do Ultimo estagio do veiculo lancador — satélite, onde sao
apresentadas as equacgdes que representam o movimento de translacdo e de
rotacdo, bem como a expressdo do angulo de nutacdo de cada parte do
veiculo espacial em funcad das componentes da quantidade de movimento
agungular das partes imediatamente apos a separacdo. Tais equa¢fes formam

a base para a simulacdo computacional.
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3 FORMULACAO DO PROBLEMA DA DINAMICA DE SEPARACAO
ULTIMO ESTAGIO DO LANCADOR-SATELITE

O problema consiste em formular o equacionamento, que modele o movimento
de translacao e de rotacdo do conjunto formado pelo Ultimo estagio do veiculo
lancador e satélite, nas configuracdes imediatamente antes, durante e
imediatamente depois da separacdo entre elas. A modelagem mateméatica
constitui a base para a simulacdo computacional do movimento de atitude
resultante da dindmica de separacéo. O objetivo da simulacdo computacional €
analisar e verificar, para um determinado conjunto de dados de entrada, os
riscos de colisdo entre as duas partes (Ultimo estagio do foguete e o satélite). A
formulacdo newtoniana é utilizada para a obtencdo das Equacdes de Euler
associadas ao movimento rotacional nas trés configuracbes e para a
modelagem do movimento translacional entre o ultimo estagio do foguete e o

satélite, durante a separacao.

No instante imediatamente antes da separacédo, assume-se o0 conjunto formado
pelo ultimo estdgio do veiculo langador mais o satélite como um Unico corpo
rigido. A mesma hipétese € admitida no instante imediatamente apds a
separacao, ou seja, neste instante, tanto o ultimo estagio do veiculo lancador,
como o satélite, sdo considerados corpos rigidos. Durante a fase transitéria,
quando as duas partes estdo sendo separadas pelo dispositivo de separacéo,
tem-se um sistema rigido-flexivel, com as molas atuando sobre ambas as
partes em separacdo. O mecanismo de separagcdo € constituido por molas
helicoidais de compressdo. Admite-se um pequeno desalinhamento entre a
linha de acdo da forca da mola e o centro de massa — CM — do satélite.
Levando em conta o curto intervalo de tempo em andlise, neste estudo,
nenhuma perturbacdo ambiente é considerada no movimento do veiculo

espacial em quaisquer das configuracdes aqui abordadas.
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O movimento dos corpos em separagdo possui seis graus de liberdade: trés
graus de liberdade em translacdo durante o transiente de separagédo e trés
graus de liberdade associados ao movimento rotacional.

As principais etapas do modelamento matematico, adotado para solucdo do

problema apresentado, podem ser delineadas, conforme se apresenta a seguir:

a) Definir o modelo fisico e os sistemas de coordenadas, em relagcdo aos
quais séo escritas as equacdes do movimento;

b) Usando a abordagem newtoniana, escrever as equacbes de Euler
associadas ao movimento rotacional e as equacdes de translacao
durante o transiente de separacao;

c) Implementar simulacdes das equacdes do movimento em um
microcomputador, empregando programa aplicativo e linguagem
adequada, a fim de gerar resultados numeéricos e gréficos para andlise
posterior;

d) Analisar os resultados.

A figura 3.1 mostra a representacdo do modelo fisico, assim como trés dos
sistemas de coordenadas adotados. Os sistemas de eixos sdo admitidos como
coincidentes com 0s eixos principais de inércia nas configuracbes antes da

separacao e depois da separacéo.

A representacdo das equacfes no sistema de eixos principais de inércia
permite obter um sistema de equacdes mais simplificado, pois seu uso reduz
0s acoplamentos associados aos produtos de inércia e desacopla as equacoes
da dindmica. Sob o ponto de vista de engenharia (de satélites), os satélites
passam, em geral, por um balanceamento estatico e dinamico, que permite
localizar aproximadamente os eixos principais de inércia do veiculo espacial.
Em missbes espaciais, normalmente os produtos de inércia aparecem como
pequenas perturbacdes no movimento, na forma de pequenos angulos de

nutacgao.
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Figura 3.1: Conjunto ultimo estagio do veiculo lancador — satélite e sistemas de coordenadas.
Fonte: Adaptado de Fonseca (1988).

Os sistemas de coordenadas séo fixos no corpo e portanto sado sistemas
girantes. Os sistemas de ilustrados na figura 3.1 estdo localizados no centro
de massas do satélite, no do conjunto Ultimo estagio mais satélite e no do
altimo estagio, respectivamente. Os sistemas girantes se relacionam com o
sistema inercial, definido para o curto intervalo de tempo em que ocorre a
separacdo, ndo mostrado naquela figura, porém ilustrado na figura 3.2. As
equacdes do movimento sdo escritas nos sistemas dos corpos e se relacionam

com o sistema inercial através dos angulos de atitude.
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N

Figura 3.2: Sistema de Coordenadas Inercial.

Os eixos Xc, Yc e Z¢ formam o sistema de coordenadas, com origem no
centro de massa do conjunto, Oc. De maneira analoga, os eixos X., Y_ e Z,
com origem no centro de massa do ultimo estagio do lancador, O., e 0s eixos

Xs, Ys € Zs com origem no centro de massa do satélite, Os.
3.1 Equacdes do Movimento

Considere-se o conjunto veiculo lancador — satélite durante o transiente,
quando o sistema estd em processo de separacdo. As equacfes de seu
movimento de translacdo e de rotacéo, em torno de seu centro de massa, em
relacdo a esse sistema de coordenadas, podem ser escritas da seguinte
maneira (JEYAKUMAR, 2006):

m\&-i— m£><\‘/): |J_:, (3.1)

ext

L86+ £>< f: |\l/)| (3.2)

ext
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P

. ] e P p p
sendo m a massa do conjunto veiculo lancador — satélite, V=V_| V) +vzck

: ~ p P v .
a velocidade de translacdo e b= o l+ao ] +a)zck a velocidade angular do

unto: L=L 1+L J+L K & - -
conjunto; =L ycJ . € 0 vetor quantidade de movimento angular
w p p P
(angular momentum); Mext = ch' + Mycj + Mzck € 0 vetor momento que,

neste caso, inclui também os torques associados aos desalinhamentos da forca
das molas em relacdo ao centro de massa do satélite e centro de massa do

: L . POy oY »
ultimo estagio do veiculo lancador; I, je k sdo os vetores unitarios. L é a

derivada temporal da quantidade de movimento angular e \& a derivada

temporal da velocidade de translagéo.

A partir da equacao 3.1, podem-se deduzir as equacdes que representam o

movimento de translagéo do sistema, admitindo que IE;XI seja devida apenas a

forca resultante do conjunto de molas do sistema de separacao.

Desenvolvendo o produto vetorial dessa equacao, tem-se:

b p P
o [P 1K p
M& I+ m& f+m&k+mo o o |=F k
XC yC 2C XC e zc ext (3.3)
Vv Vv
XC yC zc

Que pode ser reescrita como:
P (% P P
\&|+\&J+\&k+(vw -V o +(Va) —Va))j-l-
XC yc ZC ZC yC zC XC zC XC

p F_p
(V ® -V @ )(z—e"tk
yC XC ZC yC m
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o por P
Separando os termos, segundo as direcbes dos versores 1, Je k, tem-se as

componentes da velocidade relativa ao longo dos eixos do conjunto formado

pelo Ultimo estégio e o satélite:

Xa Vyaa)m _VZaa)ya (3.4)
ya - VZaa)xa _ana)m (3.5)
Fext
= — +
\‘gzLa ana)ya Vyaa)xa - m (3.6)

onde & =s para o satélite e « =L para o ultimo estdgio do veiculo lancador. O
terceiro termo do lado direito da equacdo 3.6, recebe sinal positivo, se a
equacao for aplicada ao satélite; caso a equacdo seja aplicada ao ultimo
estagio do veiculo lancador, o sinal daquele termo é negativo.

Retomando a equacdo 3.2, deduzem-se as equacdes que representam o

movimento de rotagao:

p P p
p | J ‘ p p p
I§5|p+l§55)+l§5k+a) @ @ | = I+M _J+M_Kk
XC yc zc XC yc zc XC yc zc
L L
XC yc zc
I&F+I§CT+I§CI2J+(@ L - L r+(o) L -o L )ﬁ)+
XC yc ZC yc zc 2C yC ZC XC XC zC
p (3.7)

p
(a) L —-o L )( =M P+ M 5)+ M _ k
XC yC yC XC XC yc zc
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Usando notacdo matricial, pode-se representar a quantidade de movimento

angular na forma:

_I —1 — 1 _w
XXC Xyc XzC XC

— | —1 | 1)

L ZXC Zyc zzc | ZC

e admitindo que 0s eixos X¢, Y. € z. estejam alinhados com 0s eixos principais
de inércia do sistema, os produtos de inércia séo nulos e pode-se reescrever a

equacéo 3.8 como:

I 0 0
XXC XC
{Li= Le 0 o, (3.9)
O 0 I ZIC a)ZC

Substituindo o resultado da equagdo 3.9 na equacdo 3.7, obtém-se as

Equacdes de Euler na forma:

d

a (I XXCa)XC )+ a)yC I ZZCa)ZC B a)ZC I yyCa)yC - M XC (310)
d

—\ o +to |l o -0l o =M (3.11)
dt \ we e ZC XXC  XC XC 22C zC yc .
d

—\ o Jtol o -0l o =M (3.12)
dt Z7C ZIC XC yyc ycC yC XXC XC ZC '

Que podem ser escritas como
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M. +o o (1 -1_) o

_ yc zc yyc zc ’ Txe
(&xc B | | ngcxc (3.13)
XXC XXC
& = |\/ch +wxcwzc( Izzc B Ixxc)_ O)yc &
yo | | yyc (3.14)
yyc yyc
o o (I -1 )
& = _XC yor xxe yyc
c | (3.15)

Z7C

As Ultimas parcelas do lado direito dessas equac¢des (com excecdo da equacao
3.15) representam a taxa de variacdo no tempo dos momentos de inércia,
durante o transiente, ou seja, durante a separacdo. No breve intervalo de
tempo em que ocorre a separacdo, a acao das molas altera a distancia das
massas, em torno dos eixos transversais de rotacdo, dai a variacdo dos
momentos principais de inércia. O momento de inercia em torno do eixo axial,
Z;, N@o se altera no tempo. Nos instantes imediatamente antes da separacéo e
nos instantes imediatamente apos a separacédo, as derivadas dos momentos de
inércia sdo nulas. A menos dos termos contendo as derivadas temporais dos
momentos de inércia, as equacfes da dinamica para o ultimo estagio do
veiculo lancador e para o satélite, imediatamente apdés a separacdo sao as
mesmas dadas pelas equacgdes 3.13 a 3.15.

Para o estudo da atitude, € necessario representar as componentes da
velocidade angular em termos dos angulos de Euler e de suas derivadas
temporais. As equacdes da cineméatica podem ser obtidas por transformacdes
de coordenadas entre os sistemas de eixos fixo no corpo e o sistema de
referéncia inercial. A transformacéo entre esses sistemas de eixos € feita
através de trés rotacdes. A sequéncia de rotagbes é importante, pois geram
diferentes equacgdes da cinematica. Neste trabalho, adotou-se a sequéncia 3-2-
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1 de rotacdes, ou seja um rotacdo em z, seguida de uma rotacdo em y e
finalmente uma rotacdo em x. Primeiramente € feita uma rotacdo de um angulo
w , em torno do eixo Z, gerando os eixos x’, y’ e 2 = Z. Em seguida, é feita uma
rotagdo de um angulo 4, em torno do eixo y’, gerando os eixos X’ , Yy’ =y’ e
z”’. Finalmente, é feita uma rotacdo de um angulo ¢, em torno do eixo X’’,
gerando 0s eixos x = x”’, y e z, fixos no corpo. A figura 2.3 ilustra a sequéncia

de rotacoes.

Y \ Y

y,_y, L
Figura 3.3: Transformacao de coordenadas 3-2-1 para relacionar o sistema inercial e o sistema
de eixos, fixos no corpo.

Assim, podem ser obtidas as equacdes das componentes do vetor velocidade

angular, em funcdo dos angulos de Euler e de suas derivadas:
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(o, 1 0 0 ([0 |1 0 0 |cos® O —send||0
o, =10p+/0 cosp seng +/0 cosg seng| O 1 0 0=
@, 0 —seng cosg||0] [0 —seng cosg|send O cosé

—y&end & y&end
0+

N

§éos¢ Bengcosd =1 BE0sg+yRengcosd
—&eng| |cospcosd| |- eng+yfcosgcosd

N

Logo:
= #% yden 0 (3.16)

= #%o0s ¢ + y&en ¢ cos 0O (3.17)
—@&¥%en ¢ + y&cos ¢ cos O (3.18)

Colocando as equacdes na forma matricial:

@, 1 0 —sen @ y&
w,r=|0 cos¢ sengcosd (3.19)
o, 0O -seng cosgcosd

Invertendo-se a equacao 3.19, obtém-se as equacdes da cinematica na forma:

1 0 —senfd | (o
=0 ~cos¢ sengcos b 0]
0 —seng cos¢coséd 0]
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cos &  sen gsen 6 cos gsen @ || w,

1
- o5 0 0 COS ¢ COS €@ — sen ¢ cos @ o, (3.20)
Y& 0 sen ¢ CoS ¢ @,

Portanto:
¢9l: o, + sen g tan bw , + COs ¢ tan bw, (3.21)
&= cos go , - sen g , (3.22)

seng COS ¢

=—0,+t—®

W= cosd ’ cosf ° (829

Essas equacdes diferenciais ordinarias sdo ndo-lineares e serao

solucionadas numericamente.

Quando o ultimo estagio do foguete estd com movimento de rotacdo, em geral
tem-se um pequeno angulo de nutacdo do sistema. Quando ocorre a
separacao, o movimento de nutagéo se modifica e cada parte do corpo adquire
uma nutacdo prépria em funcdo de suas propriedades de inércia e das
velocidades angulares transversais. As expressdes do angulo de nutacdo para

o Ultimo estagio do veiculo lancador e para o satélite podem ser escritas na

forma:
L Ly

6 =tan") - (3.24)
L L

0s =tan 1{ (3.25)
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nas quais L; e L, sdo respectivamente as componentes transversal e axial da

quantidade de movimento angular, que séo por sua vez dados por:

L, = (o, (1,0, F (3.26)
L, =1, 0, (3.27)
T o -
L, =1z, (3.29)

3.2. Mecanismo de separacao — Molas helicoidais

A formulacao aqui tratada considera dezoito molas simetricamente localizadas,
conforme mencionado no capitulo anterior (FONSECA, 1988). Do ponto de
vista da engenharia de satélites, a calibracdo apropriada, posicdo e
alinhamento das molas, bem como a definicdo do centro de massa do satélite,
sao feitos, visando minimizar os desalinhamentos que provocam torque no

satélite e que possam causar colisdo no processo de separacao.

A forca total aplicada pelo sistema de molas helicoidais de compresséo é dada

por

F.=-Ks, (3.30)

ext 1~

na qual K; € a constante elastica das molas e s; é a deflexdo ou elongacao das

molas.
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Os diferentes angulos de nutacdo das partes, imediatamente apds as
separaracdo aumenta o risco de colisdo. Esse risco é consideravelmente
maior, se o satélite estiver dentro de um compartimento do foguete, como foi o
caso do SACI — 1, lancado pelo foguete chinés Longa Marcha 4, como
piggyback (carga secundaria no lancamento do CBERS-1). O angulo de
nutacdo € dado pela equacdo 3.24. A figura 3.4 ilustra a configuracdo
imediatamente apds a separacdo com cada parte, adquirindo uma nutacdo

independente com diferentes angulos de nutacéao.

Carga
Uil

Ultimo estagio do
veiculo lancador

Figura 3.4: Angulos de nutac&o 6, (Ultimo estéagio do veiculo lancador) e 85 (satélite), logo ap6s
a separacao.
Fonte: Adaptado de Fonseca (1988).
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4 SIMULACAO COMPUTACIONAL E DISCUSSAO DOS RESULTADOS

Na tabela 4.1 apresentam-se os dados de entrada para desenvolver a
simulacdo computacional da separacao do satélite do ultimo estagio do veiculo
lancador, com base nas equacGes mostradas, estudadas e discutidas no

capitulo anterior.

Tabela 4.1 — Valores dos parametros do satélite e do ultimo estédgio do veiculo lancador.

Parametro Conjunto Ultimo Ultimo Satélite
Estagio do Estagio do
Veiculo Lancador Veiculo
e Satélite Lancador
Massa (kg) 161,53 115,0 46,53
Momentos de 59,68 16,97 9,58
Inércia (kgm?), I, I 59,68 16,97 9,58
el 13,53 2,46 11,07
respectivamente
Velocidades 0,01 0,01 0,01
Angulares (rad / s), 0,01 0,01 0,01
eixos x, Yy, e z, 0,8015 0,8015 0,8015
repectivamente
0,0 0,0 0,0
Angulos de Euler 0,0 0,0 0,0
(graus) 0,0 0,0 0,0
0,0 0,0 0,0
Velocidades de 0,0 0,0 0,0
Translacdo (m/s) 0,0 0,0 0,0
Distancia entre os
centros de massa 1,0

dos corpos (m)
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Na Tabela 4.2, séo ilustrados dados de entrada do sistema de separacéo.

Tabela 4.2 — Valores dos parametros do sistema de separacéo.

Parametro Valor

Namero de Molas 18
Constante Elastica (N / m) 1820
Elongacdo Maxima da Mola (m) 0,05

Desalinhamento da mola em relagéo
alinha que passa pelo centro de 0,005

massa do veiculo espacial (m)

Os dados supra mencionados, com excecdo da constante elastica das molas,

sao dados de objetos reais, retirados de Subramanyan (1973), Lochan (1978),
Fonseca (1987) e Fonseca (1988). A frequéncia de oscilagdo da mola @,, pode

ser calculada, conforme segue :

NK

Oy = _m ~ 31,4473 rad /s (4.1)
red

sendo N o ntimero de molas, K é a constante elastica das molas e m. €a

massa reduzida do sistema, dada por:

mSmL
My =———=133,1267 kg. (4.2)
mg +m,

Admite-se aqui que as molas do sistema de separacdo néo ficardo oscilando
nem durante, nem depois da separacdo. O tempo de separacado pode ser

escrito na forma :
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T £ |Mm

- red

= 20, 2 18K =005s. (4.3)

sep

O angulo de nutacgéo QC inicial do conjunto, formado pelo dltimo estagio do

veiculo lancador e o satélite, no instante imediatamente antes do inicio dos
procedimentos de separacdo, é determinado pela equagédo 3.25, trocando-se
0S subescritos s por ¢ e usando os dados de entrada mostrado na tabela 4.1.

4 Ly
0. =tan™ Lt ~ 4,45° (4.4)

zC

na qual I—[C e L, sdo respectivamente as componentes transversal e

longitudinal da quantidade de movimento angular do conjunto, dadas pela

equacao 3.9.

No presente trabalho, emprega-se o ambiente MatLab®, versdo 6.5, instalado
em um microcomputador de plataforma PC, dotado de microprocessador com
velocidade de processamento de 1.2 GHz e 1 Gbytes de memdria RAM, com a
finalidade de implementar a integracdo numeérica das equacdes de movimento
apresentadas, desenvolvidas e discutidas no capitulo anterior. A referida
simulacdo computacional recebe os parametros de entrada e gera, como saida,
as velocidades angulares e de translacéo, bem como a posicao relativa entre
as partes em separacdo. Desta forma, é possivel analisar o comportamente
dindmico do sistema antes, durante e imediatamente apds a separacdo. O
método numérico empregado na integracdo e simulacdo computacional € um
integrador Runge-Kutta de quarta ordem, com passo fixo. Consideram-se duas
hipoteses de separacdo, uma perfeita e outra com perturabacdes. Na hipotese
de separacao pefeita, nenhum desalinhamento é considerado, seja dos centros
de massas das partes, seja da linha de acéo das forcas da mola. No segundo

caso, séo introduzidos os desalinhamentos do centro de massa das partes em
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relacdo a linha de acdo da forca resultante do sistema de separacdo, que
caracterizam 0s cenarios reais de separacgdo. A distancia relativa de separagao
entre o Ultimo estagio do veiculo lancador resulta da integracdo das equacdes
do movimento. Como o satélite e o Ultimo estagio do veiculo lancador séo,
respectivamente, acelerado e desacelerado pela forca do sistema de
separacao, a distancia de separacdo aumenta com o tempo, um resultado

esperado da integracédo das equac¢des do movimento.

A equacdo que modela o deslocamento da mola do sistema de separacao € a

equacap diferencial do sistema massa-mola:
S=35, [1 o COS(a)mt)] (4.5)

na qual S,, € a elongagéo ou deflexdo maxima da mola, », € sua frequiéncia

de oscilacdo e t é o tempo. Derivando a equacado 4.5, obtém-se a equacéao

gue representa taxa de variagdo no tempo de s:
g=S o, sen(a)m,t) (4.6)

A velocidade minima para a separacédo pode ser determinada, considerando-se
0 caso extremo, em que a face superior do ultimo estagio do veiculo lancador
forma, com a face inferior do satélite, um angulo igual a soma dos angulos de
nutacdo de cada uma dessas partes logo apos a separacao, de modo que uma
das extremidades do ultimo estagio do veiculo langcador fique muito proxima de
uma extremidade do satélite, porém sem que se toquem. A distancia de
separacdo (geometricamente determinada), até que a configuracdo acima
descrita seja atingida, é dada pela elongacdo maxima da mola, mais o espacgo
percorrido por essas partes até a estabilizacdo de seus angulos de nutacao.
Esta ultima parcela é dada pelo produto da velocidade (minima) de separacao

e 0 tempo necessario para a estabilizagdo dos angulos de nutacéo.
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Sado simuladas, por meio de computador, trés fases envolvidas na analise da
dindmica de separagéo:

- integracdo numeérica das equacdes nos instantes imediatamente antes da
separacao;

- integragdo numérica das equacdes nos instantes em que o sistema de
separacao esta atuante (transiente);

- integracdo numeérica das equacdes da dinamica do ultimo estagio do
veiculo lancador e do satélite, nos instantes imediatamente ap6s a
separacao.

As equacdes da dindmica e da cinematica formam um conjunto de seis
equacOes de primeira ordem que sdo integradas numericamente (equacdes
3.13 a 3.15 e 3.21 a 3.23). Este conjunto de equacbes é integrado
numericamente para as trés fases, o conjunto formado pelo ultimo estagio e o
satélite, o transiente (quando se processa a separacao), e finalmente para os
corpos separados. O conjunto de saida da integracdo das equacfes, para o
sistema antes da separacédo, fornece os dados de entrada para o inicio da
simulagdo do transiente. Da mesma forma, o final da separagao fornece os

dados de entrada para a simulacdo das partes separadas.

As velocidades angulares ao longo dos eixos Xs, Ys € Zs, do satélite e do ultimo
estagio do veiculo lancador podem ser comparadas nos gréficos das figuras
4.1, 4.2 e 4.3. Analisando-se os graficos das figuras 4.1 e 4.2, nota-se que as
componentes das velocidades angulares em torno dos eixos xs e ys do satélite e
do ultimo estagio do veiculo langador, x,_ e y., cujos valores sdo idénticos antes
da separacao, sofrem alteracdes apos a separacao. Desta forma, a partir deste
instante, ambas as partes passam a apresentar diferentes valores das referidas
componentes de velocidade angular. Isto tem impacto direto no angulo de
nutacdo de ambos os sistemas.

A simples alteracéo das inércias, mesmo para uma separacao perfeita, ja altera

o0 angulo de nutacéo inicial do conjunto. Entretanto, a observacédo da figura 4.3
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mostra que o satélite e o ultimo estagio do veiculo lancador apresentam o
mesmo valor de velocidade angular em torno do eixo z, tanto antes, como

depois da separacado, no pequeno intervalo de tempo considerado.

“Welocidades Angulares - eixo x - Satelite e Ult Est % Lancador
0125 T T T T T T T

012

0116 wy - Ult Est % Langadar T

wis, wil (rpm)
e}
=
T

0105 wy - Satélite

0.1 4 Separagéo

DDQS 1 1 : 1 1 1 1
0 0.1 02 0.3 0.4 0.5 0B 0.7

t(s)

Figura 4.1 — Velocidades angulares em torno do eixo x (@, ) do satélite e do Ultimo estagio do
veiculo langador, antes e depois da separagdo, na auséncia de perturbacdes.

“Welocidades Angulares - eixo y - Satelite e Ult Est % Lancador
D1 T T 0 T T T T

0.095

n.og

0.085 wy - Satélite

0.058

0075

weys, wyl (rpm)

0.07
0.085 |-
0.06

. : wy - Ut Est % Langador
D055 Separacdo 4

DDE 1 1 E 1 1 L 1
a 0.1 0z 0.3 0.4 0.5 0B oy

Figura 4.2 — Velocidades angulares em torno do eixo y (a)y) do satélite e do Ultimo estagio do
veiculo langador, antes e depois da separagdo, na auséncia de perturbagdes.
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“elocidades Angulares - eixo z - Satelite e Ult Est ' Lancadar

9 T T T T T T T
BE} |
T 8f |
2
™
g.
§ 75t : wz Satélite = wz Ult EstV Lanc 1
TH |
—— Separagdo
65 1 1 : 1 | 1 1
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7
tis)

Figura 4.3 — Velocidades angulares em torno do eixo z (@, ) do satélite e do ultimo estagio do
veiculo lancador, antes e depois da separac¢éo, na auséncia de perturbacdes.

As velocidades de translacdo, de ambas as partes, ao longo do o eixo z, sdo
confrontadas no grafico da figura 4.4.

“elocidades de Translacao - eixo z - Satelite e Ult Est % Lancadar
03 T T T T T T

0D2p ¥z - Satélite ]

0.1

0 ]
01k 4

0.2

vzs, vzl (rfs)

037 —— Separacio

04l _

05
! vz - Ut Est ' Langador
05 ¢ |

_D?’ | 1 : 1 | 1 1
1] 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7

Figura 4.4 — Velocidade de Translacdo segundo o eixo z, do satélite e do Gltimo estagio do

veiculo langador, antes e depois da separacdo, na auséncia de perturbacdes.
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Observando-se o grafico, se pode notar que tais velocidades de translacédo do
satélite e do ultimo estégio do veiculo lancador, que tém o mesmo valor antes
da separacgao, sofrem significativa variacdo durante o intervalo de tempo em
que do sistema de separacao atua. As velocidades de translacdo do satélite e
do ultimo estagio do veiculo lancador se estabilizam ao término desse intervalo
de tempo, vindo cada uma destas partes a apresentar valores diferentes de

velocidade de translacao, segundo o eixo z.

Os angulos de Euler, das referidas partes em separagcéo, sao comparados nos
graficos das figuras 4.5 a 4.7.

Angulos de Euler - guinada - Satelite e Ult Est % Lancador
D-"l T T T T T T T

v Fi- Ult Est Y Lanc
035+ ' .

03t ; \ _
: Fi- Satélite

.25} .

fi, fiL (graus)
(o}
[

015} .

0.05 -

Figura 4.5 — Angulos de Euler (guinada) do satélite e do Gltimo estagio do veiculo langador,
antes e depois da separacao, na auséncia de perturbacdes.

Os angulos de Euler de guinada (figura 4.5) e de arfagem (figura 4.6) do
satélite e do ultimo estagio do veiculo lancador s&o idénticos antes da
separacdo, passando gradualmente a apresentar, a partir do final da
separacao, uma diferenca que cresce gradualmente com o passar do tempo.

No entanto, o satélite e o ultimo estagio do veiculo lancador apresentam o
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mesmo valor de angulo de rolamento (figura 4.7), antes e depois da separacao,

no intervalo de tempo considerado.

Angulos de Euler - arfagem - Satelite e LIt Est % Lancador
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.02 —— Separagio )
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Figura 4.6 — Angulos de Euler (arfagem) do satélite e do Ultimo estagio do veiculo lancador,
antes e depois da separacao, na auséncia de perturbacdes.

Angulos de Euler - rolamento - Satelite & Ult Est % Lancadar
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Psi Satélite = Psi Ut Est % Lanc
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0 0.1 0.2 03 0.4 05 0B 0.7
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Figura 4.7 — Angulos de Euler (rolamento) do satélite e do dltimo estagio do veiculo langador,
antes e depois da separacao, na auséncia de perturbacdes.
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Os angulos de nutacdo do satélite e do ultimo estagio do veiculo

lancador sdo confrontados no gréfico da figura 4.8.

Angulos de Mutacao - Satelite e Ult Est % Lancadar
B T T T T T T T T T

\ Angulo de Mutagdo
b Lt Est % Langadar T

TetaMut-5, TetaMut-L (graus)
=9
1

Angulo de Nutagdo
Satélite

| / |

Separagdo ———w

I:I 1 1 i 1 |
0 0o 01 015 02 025 03 03 04 045 05
(s)

Figura 4.8 — Angulos de nutacdo do satélite e do Ultimo estagio do veiculo langador, antes e
depois da separacdo, na auséncia de perturbacdes.

Antes da separacédo, os angulos de nutacdo do satélite e do Ultimo estagio do
veiculo lancador sdo idénticos ao angulo de nutacédo do conjunto, com o valor
mostrado na equacédo 4.4. Ao final do intervalo de tempo de acdo do sistema
de separacao, o angulo de nutacdo do satélite sofre diminuicdo, cujo valor se
estabiliza em 0,8742°, ao passo que o angulo de nutacdo do ultimo estagio do
veiculo lancador, apdés a separacdo, aumenta e se estabiliza em cerca de 7°.
As relacbes de inércia de ambas as partes explicam essa alteracdo dos
angulos de nutacdo. Quando o sistema se separa, 0 momento principal de
inércia do ultimo estagio cai para um valor menor do que 0 momento de inércia
do conjunto, aumentando o angulo de nutacdo. Para o satélite, aumenta o
momento principal de inércia em torno do qual a nave gira, ap0s a separacao,
diminuindo o angulo de nutacdo. Em ambos os casos, a quantidade de
movimento angular se conserva.
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A velocidade e a distancia relativa de separacédo estéo ilustradas no grafico da

figura 4.9.
Distancia e “elocidade Relativa de Separacao
15 Dz T T T T T T
14l 10.18 YYelocidade )
: Relativa
+40.16
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~40.14
I X
- —
- =
Eo0sr 3 01
E s Disténcia
0E L 10.08 Relativa |
+0.06
0.4+ .
+0.04
|:|2 r : -
o2 #—— Separagio
I:I D 1 1 I 1 1
0.18 0.z 0.22 0.24 0.26 0.23 0.3
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Figura 4.9 — Distancia e Velocidade Relativa de Separacéo, entre o satélite e o Gltimo estagio
do veiculo de separacao, antes, durante e depois da separacéo, na auséncia de
perturbacoes.

Pela observacdo do grafico, na separacdo com auséncia de
perturbacdes, a velocidade relativa ao final da separagcdo é de 1,5474 m/s,
passando a ficar constante, apds o intervalo de tempo de separacao de 0,05 s;
a distancia relativa entre o ultimo estagio do veiculo lancador e o satélite,
cresce monotonicamente e, dado que a velocidade minima de separacao é de
0,3708 m/s, pode-se, portanto, neste caso, concluir que ndo ha risco de
colisdo, conforme também concluiram Subramanyam (1973), Lochan (1978) e
Fonseca (1987).

Apds andlise do caso da separacdo na auséncia de perturbacdes,
simula-se a dinamica de separacao considerando os desalinhamentos entre a
linha de acdo da forca resultante do sistema de separacdo e os centros de

massas do satélite e do dultimo estdgio do veiculo lancador. Os
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desalinhamentos introduzem torques indesejados. Os resultados dessa

simulacéo sao ilustrados nas figuras 4.10 a 4.18.

As figuras 4.10 a 4.12 mostram as velocidades angulares do satélite e
do ultimo estagio do veiculo langador em torno dos eixos X, y e z, antes durante
e depois da separacdo, no intervalo de tempo considerado. Como se pode
observar na figura 4.12, a velocidade angular em torno do eixo z apresenta
comportamento similar ao apresentado na situacdo de auséncia de
perturbacdes, na qual o satélite e o ultimo estagio do veiculo lancador
apresentam o mesmo valor de velocidade angular em torno do referido eixo,

antes e depois da separacao.

“elocidades Angulares - eixo x - Satelite e Ult Est % Lancador

D125 T T : T T T T
012 F 8
0.115 F 8
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wi - Satélite
0.1 : i
w—— Separagdo

DD95 1 1 E 1 | | 1
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7

ts]

Figura 4.10 — Velocidades angulares em torno do eixo x (@, ) do satélite e do ultimo estagio do

veiculo langador, antes, durante e depois da separagéo, com perturbagéo
causada por desalinhamento das molas do mecanismo de separacgéo e o centro
de massa do veiculo espacial.

Observando-se os graficos das figuras 4.10 e 4.11, percebe-se uma pequena
variacdo nas velocidades angulares em torno dos eixos x e y, porém apenas
nos instantes contidos no intervalo de tempo em que atua o mecanismo de

separacao.

82



“elocidades Angulares - eixo y - Satelite e Ult Est % Lancadar
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Figura 4.11 — Velocidades angulares em torno do eixo y (a)y) do satélite e do ultimo estagio do

veiculo lancador, antes, durante e depois da separacédo, com perturbacéo
causada por desalinhamento das molas do mecanismo de separacao e o centro
de massa do veiculo espacial.

“elocidades Angulares - eixo z - Satelite e Ult Est W Lancador
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Figura 4.12 — Velocidades angulares em torno do eixo z (@, ) do satélite e do Gltimo estagio do

veiculo lancador, antes, durante e depois da separagcdo, com perturbagdo
causada por desalinhamento das molas do mecanismo de separagéo e o0 centro
de massa do veiculo espacial.
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A velocidade de translacédo, de ambas as partes, segundo o eixo z, sao

confrontadas no gréfico da figura 4.13.

“elocidades de Translacao - eixo z - Satelite e LIt Est % Lancador

03 T T : T T T T
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Figura 4.13 — Velocidade de Translacdo segundo o eixo z, do satélite e do Ultimo estagio do
veiculo lancador, antes, durante e depois da separacédo, com perturbacéo
causada por desalinhamento das molas do mecanismo de separacao e o centro
de massa do veiculo espacial.

Observando-se o gréfico, é possivel notar que o comportamento da velocidade
de translagdo do satélite e do ultimo estagio do veiculo lancador, para a
situacdo de perturbacdo, causada por desalinhamento das molas do
mecanismo de separacdo e o centro de massa do veiculo espacial, &
semelhante ao que ja foi comentado anteriormente na situacao de auséncia de

perturbacdes.

Os angulos de Euler, do satélite e do ultimo estagio do veiculo lancador,
na situacdo de perturbagdo, causada por desalinhamento das molas do
mecanismo de separacdo e o centro de massa do veiculo espacial, sédo

mostrados nos graficos das figuras 4.14 a 4.16.
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Angulos de Buler - guinada - Satelite e Ul Est % Lancadaor
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Figura 4.14 — Angulos de Euler (guinada) do satélite e do Gltimo estagio do veiculo langador,
antes,durante e depois da separacdo, com perturbacéo causada por
desalinhamento das molas do mecanismo de separacao e o centro de massa do
veiculo espacial.

Nota-se, nos graficos da figuras 4.14 e 4.15, que o comportamento dos angulos
de Euler, de ambas as partes citadas, € semelhante ao que foi observado e
comentado para a situacdo de auséncia de perturbacdes. Porém, a diferenca
entre os angulos de guinada e de arfagem do satélite e do ultimo estagio do
veiculo lancador, apés a separacdo, cresce levemente mais rapido que na
situacdo de auséncia de perturbacbes. Na figura 4.16, observa-se que 0s
angulos de Euler de rolamento, para as referidas partes, apresenta 0 mesmo
comportamento mostrado e comentado na situagdo de auséncia de

perturbacdes.
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Angulos de Euler - arfagem - Satelite e Ult Est % Lancadar
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Figura 4.15 — Angulos de Euler (arfagem) do satélite e do Gltimo estagio do veiculo lancador,
antes e depois da separacdo, com perturbacdo causada por desalinhamento das
molas do mecanismo de separacao e o centro de massa do veiculo espacial.

Angulos de Euler - rolamento - Satelite e Lt Est % Lancador
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Figura 4.16 — Angulos de Euler (rolamento) do satélite e do dltimo estagio do veiculo langador,

antes e depois da separacdo, com perturbagcédo causada por desalinhamento das
molas do mecanismo de separacéo e o centro de massa do veiculo espacial.
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Os angulos de nutacdo do satélite e do ultimo estagio do veiculo langador,
antes, durante e depois da separagdo, para a situacdo com perturbacéo,
causada por desalinhamento das molas do mecanismo de separagdo e o0

centro de massa do veiculo espacial, sdo mostrados na figura 4.17.

Angulos de Nutacao - Satelite e LIt Est % Lancadar
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Figura 4.17 — Angulos de nutacio do satélite e do Gltimo estagio do veiculo lancador, antes,
durante e depois da separacdo, com perturbagédo causada por desalinhamento
das molas do mecanismo de separacgéo e o centro de massa do veiculo espacial.

Observando-se o grafico, pode-se notar que o angulo de nutacédo do satélite e
o angulo de nutacdo do ultimo estagio do veiculo lancador apresentam valores
bastante distintos apos a separacdo. O angulo de nutacdo do satélite, conforme
a simulacado, tem uma reducdo apds a separacdo, assumindo o valor 0,8754°,
ligeiramente inferior ao valor obtido na simulacdo sem perturbacdes, e que o
angulo de nutacdo do ultimo estagio do veiculo lancador apresenta valor

semelhante a situacdo de auséncia de perturbacdes, ligeiramente inferior a 7° .

A figura 4.18 mostra a distancia e a velocidade relativas de separacao antes,
durante e depois da separacdo, na situacdo com perturbagcédo, causada por
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desalinhamento das molas do mecanismo de separacdo e o centro de massa

do veiculo espacial.

Distancia e velocidade Relativa de Separacao - Satelite e Ult Est % Lancador

1.6

141

121

0.8

“rel (mis)
Drel {rm)

0.6

0.4

0.2

[ |
2T

0.18

0.16

0.14

012

0.1

0.0a

0.06

0.04

0.02

Distdncia
Relativa

‘Yelocidade
Felativa

—— Separacio

(mn]

0.2

1
0.2z

1 1 |
0.24 0.26 0.25 0.3

t(s)

Figura 4.18 — Distancia e Velocidade Relativa de Separacgéo, entre o satélite e o Ultimo estagio
do veiculo de separacao, antes, durante e depois da separag¢édo, com
perturbacéo causada por desalinhamento das molas do mecanismo de
separagdo e o centro de massa do veiculo espacial.

O gréfico da figura 4.18 mostra que o comportamento da distancia e da

velocidade relativas de separacdo € semelhante ao que foi observado na

situacdo de auséncia de perturbacdes, ou seja, a velocidade relativa de

separacao fica constante ao término do intervalo de tempo de acdo do

mecanismo de separacao e a distancia relativa de separacéo entre as referidas

partes em separagcdo cresce monotonicamente, com velocidade maior que a

velocidade minima de separagdo. Portanto, também na situagdo com

perturbacdo, causada por desalinhamento das molas do mecanismo de

separacao e o centro de massa do veiculo espacial, ndo ocorre colisao.
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5 CONCLUSAO

Este trabalho mostrou que é de fundamental importdncia estudar a
dindmica a separacado do satélite do ultimo estagio do veiculo lancador, bem
como das condicbes em que tal separacdo ocorre, tendo em vista que 0s
procedimentos desta separacdo devem ser realizados de maneira segura para
a missao, de modo a néo correr riscos de colisdo entre 0s corpos a serem

separados, com consequente comprometimento ou perda da missao.

Tais estudos contribuem para a adocdo de medidas de prevencao,
estabelecimento de especificacdes mais adequadas e padrbes de teste. Além
disso, podem fornecer importantes subsidios ou entradas para projeto de

equipamentos e dispositivos a serem empregados em missdes espaciais.

O problema da separacdo de partes de um veiculo espacial em
ambiente de microgravidade, apesar de ndo ser um assunto novo, segue sendo
um assunto atual, em face do surgimento de novas tecnologias, e também por
ser uma etapa que paises, que iniciam e conduzem programas espaciais, nao

podem negligenciar.

Neste trabalho, procurou-se contextualizar o problema da separacao do satélite
do ultimo estagio de seu veiculo lancador, comentar alguns importantes
conceitos, apresentar as equacdes que descrevam o movimento de translacéo
e de atitude dos corpos envolvidos nos procedimentos de separacao e, através
de uma simulagéo computacional, discutir e analisar possiveis comportamentos
desses corpos na auséncia de perturbacdes, bem como no caso em que o
sistema de separacgdo, constituido de molas helicoidais de compresséo, possa
apresentar ligeiros desalinhamentos entre o ponto de aplicacdo da forca de

cada mola e o centro de massa do veiculo espacial.
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O resultado das simulacdes evidenciou aspectos ja comentados na literatura,
ou seja, mesmo na auséncia de perturbacbes (separacéo perfeita), o
comportamento dindmico das partes antes e depois da separacao se altera.
Para espaconaves estabilizadas por rotacdo, nota-se a mudanca do angulo de

nutacao para as situacdes antes e depois da separacao.

Foram também aqui apresentados alguns mecanismos de separagao
usados em missOes espaciais, evidenciando detalhes de montagem e

funcionamento.

Foi desenvolvido um programa de simulacdo em linguagem Matlab®
para implementar a analise dinamica, utilizado o método de Runge - Kutta de

quarta ordem, com passo fixo.

Os resultados da simulagcdo computacional mostraram que, para 0s
casos analisados (separacdo na auséncia de perturbacdes e separacdo com
pequenos desalinhamentos entre as molas do mecanismo de separacéo e o

centro de massa), a separacao ocorre sem risco de coliso.

Ficam como sugestbes para trabalhos futuros a analise de casos com
multiplas cargas uteis, bem como o estudo dos efeitos de outro tipos de
perturbacdes, tais como o efeito de possiveis desbalanceamentos. Outra
sugestdo é simular os dois corpos em Orbita apds a separacao para verificar
possiveis configuracdes orbitais que possam levar a posterior colisdo entre as

partes.
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APENDICE A - PROGRAMA DA SIMULACAO COMPUTACIONAL

Abaixo € mostrado o programa de simulagdo computacional para a plataforma
MatLab®, para a situacdo em que ha perturbacéo gerada por desalinhamento
da linha de acao das forcas das molas do sistema de separacao e a linha que
passa pelo centro de massa das partes a serem separadas. Para a simulagao
da situacao perfeita (nominal), basta fazer os momentos My e My serem nulos

no célculo das velocidades angulares.

clear;
% constantes e valores iniciais
Ixxs = 9.58; %kgm2 momento de inercia — satélitelyys = 9.58; %kgm?2lzzs = 11.07; %kgm?2
Ixxl = 16.97; %kgm2 momento de inercia - v lanclyyl = 16.97; %kgm2lzzl = 2.46; %kgm2
ms = 115; %kg massa do satéliteml| = 46.53; %kg massa do ult est v lanc
Ilcm = 1.0; %distancia entre o cm do v lanc e o do satK = 1820; %N/m constante elastica
sm = 0.05; %m comprimento comprimido da molab = 0.005; %m desvio do cm
wxc(1l) = 0.01; %rad/s velocidade angular do conjuntowyc(1) = 0.01; %rad/s
wzc(l) = 0.8015; %rad/swxs(1) = wxc(1); wys(l) = wyc(l); wzs(1) = wzc(l);
wxI(1) = wxc(1); wyl(1) =wyc(l); wzl(1) =wzc(l);
psic(1l) = 0.0; %rad angulo de Euler conjtetac(1) = 0.0; %radfic(1) = 0.0; %rad
psis(1) = psic(1); %rad angulo de Euler sattetas(1) = tetac(1); %radfis(1) = fic(1); %rad
psil(1) = psic(1); %rad angulo de Euler v lanctetal(1) = tetac(1); %radfil(1) = fic(1); %rad
vxc(1) = 0.0 % m/s velocidade de translagdovyc(1) = 0.0 % m/svzc(1) = 0.0 % m/s
vxs(1) = vxc(l); wvys(1) =vyc(l); vzs(l) =vzc(l);
vxl(1) = vxc(1); wyl(1) =vyc(l); vzl(1) =vzc(l);vrel(1) = 0; drel(1) = 0;
mc = ms + ml; %massa do conjunto Vv lanc + sat
mred =ms * ml/ mc; %massa reduzida do conjunto
mredI2 = mred * lcm * Icm; %massa red * lcm”2wm = sqgrt( 18 * K/ mred ); %rad/s
tsep = pi/ (2 * wm); %s tempo de separacao vmin = 0.3708; % velocidade minima de separacao - m/s
Ixxc = Ixxs + Ixxl + mredl2; lyyc = lyys + lyyl + mredl2; lzzc = lzzs + |zzl;
Ltc(1) = sqrt( (Ixxc * wxc(1)) ~ 2 + (lyyc * wyc(1)) ~ 2 ); % momento angular transversal
Lzc(1) = 1zzec * wzc(1); % momento angular axial
tetanutc(1) = atan( Ltc(1) / Lzc(1) ); %angulo de nutacao do conjunto (antes da separacao)
Lts(1) = Ltc(1); Lzs(1) =Lzc(l); tetanuts(l) = tetanutc(l);
Ltl(1) = Ltc(1); LzI(1) = Lzc(1); tetanutl(l) = tetanutc(1);
te = tetanutc(1) * 180 / pi; passos =1000; h=0.5/passos; t(1)=0;
for i = 1:passos
if i <= 400
% Runge - Kutta 4 - velocidades angulares - conjunto - antes da separacao
klwxc = h* (wyc(i) * wzc(i) * (lyyc - 1zzc ) / Ixxc );  kdwyc = h * (wxc(i) * wzc(i) * (1zzc - Ixxc ) / lyyc );
klwzc = h* (wxc(i) * wyc(i) * ( Ixxc - lyyc) / 1zzc);
k2wxc = h * ( (wyc(i) + .5 * klwyc ) * (wzc(i) + .5 * klwzc ) * ( lyyc - 1zzc ) / Ixxc );
k2wyc = h * ( (wxc(i) + .5 * klwxc ) * (wzc(i) + .5 * klwzc ) * ( 1zzc - Ixxc ) / lyyc );
k2wzc = h * ( (wxc(i) + .5 * klwxc ) * (wyc(i) + .5 * klwyc ) * ( Ixxc - lyyc ) / Izzc);
k3wxc = h * ( (wyc(i) + .5 * k2wyc ) * (wzc(i) + .5 * k2wzc ) * ( lyyc - 1zzc ) / Ixxc );
k3wyc = h * ( (wxc(i) + .5 * k2wxc ) * (wzc(i) + .5 * k2wzc ) * (1zzc - Ixxc ) / lyyc);
k3wzc = h * ( (wxc(i) + .5 * k2wxc ) * (wyc(i) + .5 * k2wyc ) * ( Ixxc - lyyc ) / Izzc);
kdwxc = h * ( (wyc(i) + k3wyc ) * (wzc(i) + k3wzc ) * (lyyc - 1zzc ) / Ixxc );
kdwyc = h * ( (wxc(i) + k3wxc ) * (wzc(i) + k3wzc ) * (Izzc - Ixxc ) / lyyc);
kdwzc = h * ( (wxc(i) + klwxc ) * (wyc(i) + k3wyc ) * (Ixxc - lyyc) / 1zzc);

wxc(i+1) = wxc(i) + ( klwxc + 2 * ( k2wxc + k3wxc ) + kdwxc ) / 6;
wyc(i+1) = wyc(i) + ( klwyc + 2 * ( k2wyc + k3wyc ) + kdwyc ) / 6;
wzc(i+1) = wze(i) + (klwze + 2 * ( k2wzc + k3wzc ) + kdwzc ) / 6;
wxs(i+1) = wxc(i+1); wys(i+1) = wyc(i+1); wzs(i+1) = wzc(i+1);
wxI(i+1) = wxc(i+1); wyl(i+1) = wyc(i+1); wazl(i+1) = wzc(i+1);
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% Runge - Kutta 4 para as velocidades de translacao - connjunto - antes da separacao

klvxc = h* (vyc(i) * wzc(i) - vze(i) * wyc(i) );  klvyc = h* (vzc(i) * wxc(i) - vxc(i) * wzc(i) );

klvzc = h* (vxc(i) * wyc(i) - vyc(i) * wxc(i) );

k2vxc =h* ((vyc(i) + .5 * klvyc ) * (wzc(i) + .5 * klwzc ) - (vzc(i) + .5 * klvze ) * (wyc(i) + .5 * klwyc )

kavyc = h * ( (vze(i) + .5 * kivze ) * (wxc(i) + .5 * klwxc ) - (vxc(i) + .5 * kvxc ) * (wzc(i) + .5 * klwzc )
k2vzc = h* ( (vxc(i) + .5 * klvxc ) * (wyc(i) + .5 * klwyc ) - (vyc(i) + .5 * kvyc ) * (wxc(i) + .5 * klwxc )
k3vxc = h * ( (vyc(i) + .5 * k2vyc ) * (wzc(i) + .5 * kawzc ) - (vze(i) + .5 * k2vzc ) * (wyc(i) + .5 * kawyc )
k3vyc = h * ( (vzc(i) + .5 * k2vze ) * (wxc(i) + .5 * kawxc ) - (vxc(i) + .5 * k2vxc ) * (wzc(i) + .5 * kawzc )
k3vzc = h * ( (vxc(i) + .5 * k2vxc ) * (wyc(i) + .5 * k2wyc ) - (vyc(i) + .5 * k2vyc ) * (wxc(i) + .5 * k2wxc )

kdvxc = h* ( (vyc(i) + k3vyc ) * (wzc(i) + k3wzc ) - ( vze(i) + k3vze ) * (wyc(i) + k3wyc ) );
kdvyc = h * ((vzc(i) + k3vzc ) * (wxc(i) + k3wxc ) - (vxc(i) + k3vxc ) * (wzc(i) + k3wzc ) );
kdvzc = h* ((vxc(i) + k3vxc ) * (wyc(i) + k3wyc ) - ( vyc(i) + k3vyc ) * (wxc(i) + k3wxc ) );

vxc(i+1) = vxc(i) + ( klvxc + 2 * ( k2vxc + k3vxc ) + kdvxc ) / 6;
vyc(i+1) = vyc(i) + ( klvyc + 2 * ( k2vyc + k3vyc ) + kdvyc ) / 6;
vzc(i+1) = vzce(i) + (klvze + 2 * (k2vzc + k3vzc ) + kdvze ) / 6;
vxs(i+1) = vxc(i+1); wvys(i+1) = vyc(i+1); vzs(i+1) = vzc(i+1);
vxl(i+1) = vxc(i+1); wyl(i+1) = vyc(i+1); vzl(i+1) = vzc(i+1);vrel(i+1) = 0; drel(i+1) = 0;

% Runge - Kutta 4 para os angulos de Euler - antes da separacao

kific = h * (wxc(i) + wyc(i) * sin (fic(i) ) * tan (tetac(i) ) + wzc(i) * cos( fic(i) ) * tan( tetac(i) ) );

kltetac = h * (wyc(i) * cos( fic(i) ) - wzc(i) * sin( fic(i) ) );

klpsic = h* ( (wyc(i) * sin( fic(i) ) + wzc(i) * cos( fic(i) ) ) / cos( tetac(i) ) );

k2fic = h * ( (wxc(i) + .5 * klwxc ) + (wyc(i) + .5 * klwyc ) * sin ( fic(i) + .5 * k1fic ) * tan( tetac(i) + .5 *
kltetac ) + (wzc(i) + .5 * klwzc ) * cos( fic(i) + .5 * kific ) * tan( tetac(i) + .5 * kltetac ) );

k2tetac = h * ( (wyc(i) + .5 * klwyc ) * cos( fic(i) + .5 * k1fic ) - (wzc(i) + .5 * klwzc ) * sin (fic(i) + .5 *
kific));

k2psic = h * ( ( (wyc(i) + .5 * klwyc ) * sin( fic(i) + .5 * ki1fic ) + (wzc(i) + .5 * klwzc ) * cos( fic(i) + .5 *
kific ) ) / cos( tetac(i) + .5 * kltetac) );

k3fic = h * ( (wxc(i) + .5 * k2wxc ) + (wyc(i) + .5 * k2wyc ) * sin ( fic(i) + .5 * k2fic ) * tan( tetac(i) + .5 *
k2tetac ) + (wzc(i) + .5 * k2wzc ) * cos( fic(i) + .5 * k2fic ) * tan( tetac(i) + .5 * k2tetac ) );

k3tetac = h * ( (wyc(i) + .5 * k2wyc ) * cos( fic(i) + .5 * k2fic ) - (wzc(i) + .5 * k2wzc ) * sin ( fic(i) + .5 *
k2fic ) );

k3psic = h * ( ( (wyc(i) + .5 * k2wyc ) * sin( fic(i) + .5 * k2fic ) + (wzc(i) + .5 * k2wzc ) * cos( fic(i) + .5 *
k2fic ) ) / cos( tetac(i) + .5 * k2tetac ) );

kafic = h * ( (wxc(i) + k3wxc ) + (wyc(i) + k3wyc ) * sin ( fic(i) + k3fic ) * tan( tetac(i) + k3tetac ) + ( wzc(i)
+ k3wzc ) * cos( fic(i) + k3fic ) * tan( tetac(i) + k3tetac ) );

katetac = h * ( (wyc(i) + k3wyc ) * cos( fic(i) + k3fic ) - (wzc(i) + k3wzc ) * sin ( fic(i) + k3fic ) );

kdpsic = h* ( ( (wyc(i) + k3wyc ) * sin( fic(i) + k3fic ) + ( wzc(i) + k3wzc ) * cos( fic(i) + k3fic ) ) / cos(
tetac(i) + k3tetac ) );

fic(i+1) = fic(i) + ( kific + 2 * ( k2fic + k3fic ) + k4fic ) / 6;

tetac(i+1) = tetac(i) + ( kltetac + 2 * ( k2tetac + k3tetac ) + k4tetac ) / 6;
psic(i+1) = psic(i) + ( k1lpsic + 2 * ( k2psic + k3psic ) + kdpsic ) / 6;
fis(i+1) = fic(i+1); tetas(i+1) = tetac(i+1); psis(i+1) = psic(i+1);
fil(i+1) = fic(i+1); tetal(i+1) = tetac(i+1); psil(i+1) = psic(i+1);

% angulos de nutacao - antes da separacao

Ltc(i+1) = sgrt( (Ixxc * wxc(i+1)) ~ 2 + (lyyc * wyc(i+1)) ~ 2 ); % momento angular transversal
Lzc(i+1) = lzzc * wzc(i+1); % momento angular axial

tetanutc(i+1) = atan( Ltc(i+1) / Lzc(i+1) ); %angulo de nutacao do conjunto (antes da separacao)
Lts(i+1) = Ltc(i+1);  Lzs(i+1) = Lzc(i+1); tetanuts(i+1) = tetanutc(i+1);

Ltl(i+1) = Ltc(i+1); Lzl(i+1) = Lzc(i+1); tetanutl(i+1) = tetanutc(i+1);

t(i+1) = t(i) + h;

end
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if i > 400 & i <= 500

% Runge - Kutta 4 - velocidades angulares - conjunto - durante separacao

Fext =18 * wm * wm * sm * cos( wm * ( (i) - t(400) ) );

Mx = 18 * Fext*b/wm; My = Mx;

dixxc =mred * sm * (- cos (wm * (t(i) - t(400) ) ) ) * sm * wm * sin( wm * (t(i) - t(400) ) ); % dIxx = mred *
Imola * dimola

dlyyc = mred * sm * (- cos (wm * (t(i) - t(400) ) ) ) * sm * wm * sin( wm * (t(i) - t(400) ) );

klwxc = h* (wyc(i) * wzc(i) * (lyyc - 1zzc ) I Ixxc - dixxc * wxc(i) / Ixxc);

kiwyc = h * (wxc(i) * wzc(i) * (1zzc - Ixxc ) / lyyc - dlyyc * wyc(i) / lyyc);

kiwzc = h * (wxc(i) * wyc(i) * ( Ixxc - lyyc ) / Izzc);

kidrel=h*( sm*wm * sin (wm * ( t(i) - t(400) )));

kivrel=h*(( -18*K/mred ) *sm* ( - cos (wm * (t(i) - t(400) ) ) ) );

k2wxc = h * ( (wyc(i) + .5 * klwyc ) * (wzc(i) + .5 * klwzc ) * ( lyyc - Izzc ) / Ixxc - dIxxc * (wxc(i) + .5 *
klwxc) / Ixxc);

k2wyc = h * ( (wxc(i) + .5 * klwxc ) * (wzc(i) + .5 * klwzc ) * (1zzc - Ixxc ) / lyyc - dlyyc * (wyc(i) + .5 *
klwyc) / lyyc);

k2wzc = h * ( (wxc(i) + .5 * klwxc ) * (wyc(i) + .5 * klwyc ) * (Ixxc - lyyc ) / 1zzc);

k2drel=h*( sm*wm *sin (wm * (t(i) - t(400) + .5*h)));

k2vrel=h*((-18*K/mred ) *sm* ( - cos(wm * (t(i) - t(400)+.5*h))));

k3wxc = h * ( (wyc(i) + .5 * k2wyc ) * (wzc(i) + .5 * k2wzc ) * ( lyyc - Izzc ) / Ixxc - dIxxc * (wxc(i) + .5 *
k2wxc) / Ixxc);

k3wyc = h * ( (wxc(i) + .5 * k2wxc ) * (wzc(i) + .5 * k2wzc ) * (1zzc - Ixxc ) / lyyc - dlyyc * (wyc(i) + .5 *
k2wyc) / lyyc);

k3wzc = h* ( (wxc(i) + .5 * k2wxc ) * (wyc(i) + .5 * k2wyc ) * (Ixxc - lyyc ) / 1zzc);

k3drel =h*( sm*wm * sin(wm * (t(i) - t(400) + .5*h)));

k3vrel=h*((-18*K/mred)*sm™* ( -cos (wm?*(t(i)-t(400)+.5*h))));

kdwxc = h * ( (wyc(i) + k3wyc ) * (wzc(i) + k3wzc ) * (lyyc - 1zzc ) / Ixxc - dIxxc * (wxc(i) + k3wxc) /
Ixxc);

kdwyc = h * ( (wxc(i) + k3wxc ) * (wzc(i) + k3wzc ) * (1zzc - Ixxc ) / lyyc - dlyyc * (wyc(i) + k3wyc) /
lyye);

kdwzc = h* ( (wxc(i) + klwxc ) * (wyc(i) + k3wyc ) * (Ixxc - lyyc) / 1zzc);

kddrel =h*( sm*wm * sin( wm * (t(i) - t(400) + h)));

kdvrel=h* ((-18*K/mred ) *sm* ( - cos (wm * (t(i) - t(400) +h))));

wxc(i+1) = wxc(i) + (klwxc + 2 * ( k2wxc + k3wxc ) + kdwxc ) / 6;
wyc(i+1) = wyc(i) + ( klwyc + 2 * ( k2wyc + k3wyc ) + kdwyc ) / 6;
wzc(i+1) = wze(i) + (klwze + 2 * ( k2wzc + k3wzc ) + kdwzc ) / 6;
drel(i+1) = drel(i) + ( kldrel + 2 * ( k2drel + k3drel ) + k4drel ) / 6;
vrel(i+1) = vrel(i) + ( klvrel + 2 * ( k2vrel + k3vrel ) + kdvrel ) / 6;
wxs(i+1) = wxc(i+1) - h * Mx / Ixxs;  wys(i+1) = wyc(i+1) - h * My / lyys;
wzs(i+1) = wzc(i+1); wxI(i+1) = wxc(i+1) + h * Mx / Ixxl;

wyl(i+1) = wyc(i+1) + h * My / lyyl;  wzl(i+1) = wzc(i+1);

% Runge - Kutta 4 para as velocidades de translacao - satelite e v lanc - durante separacao
klvxs = h* (vys(i) * wzs(i) - vzs(i) * wys(i) );

kivys = h * (vzs(i) * wxs(i) - vxs(i) * wzs(i) );

klvzs = h* (vxs(i) * wys(i) - vys(i) * wxs(i) + Fext / ms);

k2vxs = h* ((vys(i) + .5 * klvys ) * (wzs(i) ) - (vzs(i) + .5 * klvzs ) * (wys(i) ) );

k2vys = h* ((vzs(i) + .5* klvzs ) * (wxs(i) ) - (vxs(i) + .5 * klvxs ) * (wzs(i) ) );

k2vzs = h* ((vxs(i) + .5 * klvxs ) * (wys(i) ) - (vys(i) + .5 * klvys ) * (wxs(i) ) + Fext / ms);
k3vxs = h* ((vys(i) + .5 * k2vys ) * (wzs(i) ) - (vzs(i) + .5 * k2vzs ) * (wys(i) ) );

k3vys =h * ((vzs(i) + .5 * k2vzs ) * (wxs(i) ) - (vxs(i) + .5 * k2vxs ) * (wzs(i) ) );

k3vzs = h* ((vxs(i) + .5 * k2vxs ) * (wys(i) ) - (vys(i) + .5 * k2vys ) * (wxs(i) ) + Fext / ms);
kdvxs = h* ((vys(i) + k3vys ) * (wzs(i) ) - (vzs(i) + k3vzs ) * (wys(i) ) );

kdvys = h* ((vzs(i) + k3vzs ) * (wxs(i) ) - (vxs(i) + k3vxs ) * (wzs(i) ) );

kdvzs = h* ((vxs(i) + k3vxs ) * (wys(i) ) - (vys(i) + k3vys ) * (wxs(i) ) + Fext/ ms);

vxs(i+1) = vxs(i) + (klvxs + 2 * ( k2vxs + k3vxs ) + kdvxs ) / 6;
vys(i+1) = vys(i) + (klvys + 2 * ( k2vys + k3vys ) + kdvys ) / 6;
vzs(i+1) = vzs(i) + (klvzs + 2 * (k2vzs + k3vzs ) + kdvzs ) / 6;
kavxl = h* (wyl(i) * wzl(i) - vzI(i) * wyl(i) );
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kavyl = h * (vzI(i) * wxI(i) - vxI(i) * wzl(i) );

klvzl =h* (vxI(i) * wyl(i) - vyl(i) * wxI(i) - Fext / ml);

k2vxl = h * ( (wyl(i) + .5 * klvyl ) * (wzl(i) ) - (vzI(i) + .5 * klvzl ) * (wyl(i) ) );

k2vyl = h * ((vzI(i) + .5 * klvzl ) * (wxI(i) ) - (vxI(i) + .5 * kLvxl ) * (wzI(i) ) );

k2vzl =h* ((vxI(i) +.5* klvxl ) * (wyl(i) ) - (vyl(i) + .5 * kLvyl ) * (wxI(i) ) - Fext/ ml);
k3vxl = h* ((vyl@i) + .5 * k2vyl ) * (wzl(i) ) - (vzI(i) + .5 * k2vzl ) * (wyl(i) ) );

k3vyl = h * ((vzI(i) + .5 * k2vzl ) * (wxI(i) ) - (vxI(i) + .5 * k2vxl ) * (wzI(i) ) );

k3vzl =h* ((vxI(i) +.5* k2vxl ) * (wyl(i) ) - (wyl(i) + .5 * k2vyl ) * (wxI(i) ) - Fext / ml);
kdvxl = h* ((vyl(i) + k3vyl ) * (wzl(i) ) - (vzI(i) + k3vzl ) * (wyl(i) ) );

kdvyl = h * ( (vzl(i) + k3vzl ) * (wxI(i) ) - (vxI(i) + k3vxl ) * (wzl(i) ) );

kdvzl = h* ( (vxI(i) + k3vxl ) * (wyl(i) ) - (vyl(i) + k3vyl ) * (wxI(i) ) - Fext / ml);

vxI(i+1) = vxI(i) + ( klvxl + 2 * ( k2vx| + k3vxl ) + kdvxl ) / 6;
wyl(i+1) = wyl(i) + (klvyl + 2 * ( k2vyl + k3vyl ) + kdvyl ) / 6;
vzl(i+1) = vzI(i) + ( klvzl + 2 * ( k2vzl + k3vzl ) + kdvzl ) / 6;

% Runge - Kutta 4 para os angulos de Euler - satelite e v lanc - durante separacao

klfic = h * (wxc(i) + wyc(i) * sin (fic(i) ) * tan ( tetac(i) ) + wzc(i) * cos( fic(i) ) * tan( tetac(i) ) );

kltetac = h * (wyc(i) * cos( fic(i) ) - wzc(i) * sin( fic(i) ) );

klpsic = h* ( (wyc(i) * sin( fic(i) ) + wzc(i) * cos( fic(i) ) ) / cos( tetac(i) ) );

k2fic = h * ( (wxc(i) + .5 * klwxc ) + (wyc(i) + .5 * klwyc ) * sin ( fic(i) + .5 * k1fic ) * tan( tetac(i) + .5 * k1ltetac ) + (
wzc(i) + .5 * klwzc ) * cos( fic(i) + .5 * kific ) * tan( tetac(i) + .5 * kltetac ) );

k2tetac = h * ( (wyc(i) + .5 * klwyc ) * cos( fic(i) + .5 * kific ) - (wzc(i) + .5 * klwzc ) * sin ( fic(i) + .5 * k1fic ) );

k2psic = h* ( ( (wyc(i) + .5 * klwyc ) * sin( fic(i) + .5 * klfic ) + (wzc(i) + .5 * klwzc ) * cos( fic(i) + .5 * klfic ) ) / cos(
tetac(i) + .5 * kltetac ) );

k3fic = h * ( (wxc(i) + .5 * k2wxc ) + (wyc(i) + .5 * k2wyc ) * sin ( fic(i) + .5 * k2fic ) * tan( tetac(i) + .5 * k2tetac ) + (
wzc(i) + .5 * k2wzc ) * cos( fic(i) + .5 * k2fic ) * tan( tetac(i) + .5 * k2tetac ) );

k3tetac = h * ( (wyc(i) + .5 * k2wyc ) * cos( fic(i) + .5 * k2fic ) - (wzc(i) + .5 * k2wzc ) * sin (fic(i) + .5 * k2fic ) );

k3psic = h* (( (wyc(i) + .5 * k2wyc ) * sin( fic(i) + .5 * k2fic ) + (wzc(i) + .5 * k2wzc ) * cos( fic(i) + .5 * k2fic ) ) / cos(
tetac(i) + .5 * k2tetac ) );

k4fic = h * ( (wxc(i) + k3wxc ) + (wyc(i) + k3wyc ) * sin ( fic(i) + k3fic ) * tan( tetac(i) + k3tetac ) + ( wzc(i) + k3wzc ) *
cos( fic(i) + k3fic ) * tan( tetac(i) + k3tetac ) );

k4dtetac = h * ( (wyc(i) + k3wyc ) * cos( fic(i) + k3fic ) - ( wzc(i) + k3wzc ) * sin ( fic(i) + k3fic ) );

kdpsic = h* ( ( (wyc(i) + k3wyc ) * sin( fic(i) + k3fic ) + ( wzc(i) + k3wzc ) * cos( fic(i) + k3fic ) ) / cos(
tetac(i) + k3tetac ) );

fic(i+1) = fic(i) + ( k1fic + 2 * ( k2fic + k3fic ) + kafic ) / 6;

tetac(i+1) = tetac(i) + ( kltetac + 2 * ( k2tetac + k3tetac ) + k4tetac ) / 6;
psic(i+1) = psic(i) + ( klpsic + 2 * ( k2psic + k3psic ) + kdpsic ) / 6;
fis(i+1) = fic(i+1); tetas(i+1) = tetac(i+1); psis(i+1) = psic(i+1);
fil(i+1) = fic(i+1); tetal(i+1) = tetac(i+1); psil(i+1) = psic(i+1);

% angulos de nutacao - durante separacao

Ltc(i+1) = sqrt( (Ixxc * wxc(i+1)) ~ 2 + (lyyc * wyc(i+1)) ~ 2 ); % momento angular transversal
Lzc(i+1) = lzzc * wzc(i+1); % momento angular axial

tetanutc(i+1) = atan( Ltc(i+1) / Lzc(i+1) ); %angulo de nutacao do conjunto (antes da separacao)
Lts(i+1) = Lte(i+1); Lzs(i+1) = Lzc(i+1); tetanuts(i+1) = tetanutc(i+1);

Ltl(i+1) = Ltc(i+1); Lzl(i+1) = Lzc(i+1); tetanutl(i+1) = tetanutc(i+1);

t(i+1) = t(i) + h;

end

if i > 500

% Runge - Kutta 4 - velocidades angulares - satelite - apos separacao

kiwxs = h* (wys(i) * wzs(i) * (lyys - 1zzs ) / Ixxs);

kiwys = h* (wxs(i) * wzs(i) * (1zzs - Ixxs ) / lyys);

kiwzs = h * (wxs(i) * wys(i) * (Ixxs - lyys ) / Izzs);

k2wxs = h * ( (wys(i) + .5 * klwys ) * (wzs(i) + .5 * klwzs ) * ( lyys - 1zzs ) / Ixxs );
k2wys = h * ( (wxs(i) + .5 * klwxs ) * (wzs(i) + .5 * klwzs ) * (1zzs - Ixxs ) / lyys );
k2wzs = h * ( (wxs(i) + .5 * klwxs ) * (wys(i) + .5 * klwys ) * (Ixxs - lyys ) / Izzs);
k3wxs = h * ( (wys(i) + .5 * k2wys ) * (wzs(i) + .5 * k2wzs ) * (lyys - 1zzs ) / Ixxs);
k3wys = h * ( (wxs(i) + .5 * k2wxs ) * (wzs(i) + .5 * k2wzs ) * (1zzs - Ixxs ) / lyys );
k3wzs = h* ( (wxs(i) + .5 * k2wxs ) * (wys(i) + .5 * k2wys ) * (Ixxs - lyys ) / 1zzs);
kdwxs = h* ( (wys(i) + k3wys ) * (wzs(i) + k3wzs ) * (lyys - 1zzs ) / Ixxs );

kdwys = h * ( (wxs(i) + k3wxs ) * (wzs(i) + k3wzs ) * (Izzs - Ixxs ) / lyys );
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kdwzs = h * ( (wxs(i) + klwxs ) * (wys(i) + k3wys ) * (Ixxs - lyys ) / 1zzs);

wxs(i+1) = wxs(i) + (klwxs + 2 * ( k2wxs + k3wxs ) + kdwxs ) / 6;
wys(i+1) = wys(i) + ( klwys + 2 * ( k2wys + k3wys ) + kdwys ) / 6;
wzs(i+1) = wzs(i) + (klwzs + 2 * ( k2wzs + k3wzs ) + kdwzs ) / 6;

% Runge - Kutta 4 - velocidades angulares - v lanc - apos separacao

kiwxl =h* (wyl(i) * wzl(@i) * (lyyl - [zzl ) / Ixx1);

klwyl = h* (wxI(i) * wzl(i) * (1zzl - Ixxl) / Iyyl);

kiwzl = h * (wxI(i) * wyl(i) * ( IxxI - lyyl ) / 1zzl );

k2wxl = h * ( (wyl(i) + .5 * klwyl ) * (wzl(i) + .5 * klwzl ) * (lyyl - 1zzl ) / Ixx] );
k2wyl = h * ( (wxI(i) + .5 * kIwxl ) * (wzl(i) + .5 * kIwzl ) * (1zzl - Ixxl) / lyyl );
k2wzl = h * ( (wxI(i) + .5 * kIwxl ) * (wyl(@i) + .5 * klwyl ) * (IxxI - lyyl ) / Izzl );
k3wxl = h * ((wyl(i) + .5 * k2wyl ) * (wzl(i) + .5 * k2wzl ) * (lyyl - 1zzl ) / IxxI );
k3wyl = h * ( (wxI(i) + .5 * k2wxl ) * (wzl(i) + .5 * k2wzl ) * (1zzl - Ixxl) / lyyl );
k3wzl = h* ((wxI(i) + .5 * k2wxl ) * (wyl(i) + .5 * k2wyl ) * (IxxI - lyyl ) / I1zzl );
kdwx! = h * ( (wyl(i) + k3wyl ) * (wzl(i) + k3wzl ) * (lyyl - 1zzl ) / IxxI);

kdwyl = h * ( (wxI(i) + k3wxl ) * (wzl(i) + k3wzl ) * (1zzl - IxxI') / lyyl);

kdwzl = h * ( (wxI(i) + kIwxl ) * (wyl(i) + k3wyl ) * (IxxI - lyyl) / 1zzl);

wxI(i+1) = wxI(i) + ( kKIwxl + 2 * ( k2wx| + k3wxI ) + kdwxl ) / 6;

wyl(i+1) = wyl(i) + (Klwyl + 2 * ( k2wyl + k3wyl ) + kdwyl ) / 6;
wzl(i+1) = wzl(i) + ( klwzl + 2 * ( k2wzl + k3wzl ) + kdwzl ) / 6;

% Runge - Kutta 4 para as velocidades de translacao - satelite - apos separacao

klvxs = h* (vys(i) * wzs(i) - vzs(i) * wys(i) );

klvys = h * (vzs(i) * wxs(i) - vxs(i) * wzs(i) );

klvzs = h* (vxs(i) * wys(i) - vys(i) * wxs(i) );

k2vxs = h* ((vys(i) + .5 * klvys ) * (wzs(i) + .5 * klwzs ) - (vzs(i) + .5 * klvzs ) * (wys(i) + .5 * klwys ) );
k2vys = h * ((vzs(i) + .5 * klvzs ) * (wxs(i) + .5 * klwxs ) - (vxs(i) + .5 * klvxs ) * (wzs(i) + .5 * klwzs ) );
k2vzs =h* ((vxs(i) + .5 * klvxs ) * (wys(i) + .5 * klwys ) - (vys(i) + .5 * klvys ) * (wxs(i) + .5 * klwxs ) );
k3vxs = h* ((vys(i) + .5 * k2vys ) * (wzs(i) + .5 * k2wzs ) - (vzs(i) + .5 * k2vzs ) * (wys(i) + .5 * k2wys ) );
k3vys = h* ((vzs(i) + .5 * k2vzs ) * (wxs(i) + .5 * k2wxs ) - (vxs(i) + .5 * k2vxs ) * (wzs(i) + .5 * k2wzs ) );
k3vzs =h* ((vxs(i) +.5* k2vxs ) * (wys(i) + .5 * k2wys ) - (vys(i) + .5 * k2vys ) * (wxs(i) + .5 * k2wxs ) );
kdvxs = h* ((vys(i) + k3vys ) * (wzs(i) + k3wzs ) - (vzs(i) + k3vzs ) * (wys(i) + k3wys ) );
kdvys = h * ((vzs(i) + k3vzs ) * (wxs(i) + k3wxs ) - (vxs(i) + k3vxs ) * (wzs(i) + k3wzs ) );
kdvzs = h* ((vxs(i) + k3vxs ) * (wys(i) + k3wys ) - (vys(i) + k3vys ) * (wxs(i) + k3wxs ) );

vxs(i+1) = vxs(i) + (klvxs + 2 * ( k2vxs + k3vxs ) + kdvxs ) / 6;
vys(i+1) = vys(i) + (klvys + 2 * ( k2vys + k3vys ) + kdvys ) / 6;
vzs(i+1) = vzs(i) + (klvzs + 2 * (k2vzs + k3vzs ) + kdvzs ) / 6;

% Runge - Kutta 4 para as velocidades de translacao - v lanc - apos separacao

kavxl = h* (wyl(i) * wzl(i) - vzI(i) * wyl(i) );

kavyl = h * (vzI(i) * wxI(i) - vxI(i) * wzl(i) );

kdvzl = h* (vxI(i) * wyl(i) - vyl(i) * wxI(i) );

k2vxl = h* ((vyl(i) + .5 * klvyl ) * (wzl(i) + .5 * kdwzl ) - (vzI(i) + .5 * klvzl) * (wyl(i) + .5 * klwyl ) );
k2vyl = h * ((vzI(i) + .5 * k1vzl ) * (wxI(i) + .5 * klwx] ) - (vxI(i) + .5 * k1lvxl) * (wzl(@i) + .5 * k1wzl ) );
k2vzl =h* ((vxI(i) + .5 * k1vxl ) * (wyl(i) + .5 * klwyl ) - (wyl(i) + .5 * klvyl ) * (wxI(@i) + .5 * k1wx] ) );
k3vxl = h * ( (wyl(i) + .5 * k2vyl ) * (wzl(i) + .5 * k2wzl ) - (vzI(i) + .5 * k2vzl ) * (wyl(i) + .5 * k2wyl ) );
k3vyl = h * ( (vzl(i) + .5 * k2vzl ) * (wxI(i) + .5 * k2wxl ) - (vxI(i) + .5 * k2vxI ) * (wzl(i) + .5 * k2wzl ) );
k3vzl = h* ((vxI(i) + .5 * k2vxl ) * (wyl(i) + .5 * k2wyl ) - (wyl(i) + .5 * k2vyl ) * (wxI(i) + .5 * k2wxI ) );
kdvxl = h* ( (wyl(i) + k3vyl ) * (wzl(i) + k3wzl ) - (vzl(i) + k3vzl ) * (wyl(i) + k3wyl ) );

kdvyl = h * ( (vzl(i) + k3vzl ) * (wxI(i) + k3wxl ) - (vxI(i) + k3vxl ) * (wzl(i) + k3wzl ) );

kdvzl = h* ( (vxI(i) + k3vxl ) * (wyl(i) + k3wyl ) - (vyl(i) + k3vyl ) * (wxI(i) + k3wxl ) );

vxl(i+1) = vxI(i) + ( klvxl + 2 * ( k2vxl + k3vxl ) + kdvxl ) / 6;
wyl(i+1) = wyl(i) + (klvyl + 2 * ( k2vyl + k3vyl ) + kdvyl ) / 6;
vzl(i+1) = vzl(i) + (klvzl + 2 * ( k2vzl + k3vzl ) + kdvzl ) / 6;

% Runge - Kutta 4 para os angulos de Euler - satelite - apos separacao

k1fis = h * (wxs(i) + wys(i) * sin (fis(i) ) * tan ( tetas(i) ) + wzs(i) * cos( fis(i) ) * tan( tetas(i) ) );
kltetas = h * (wys(i) * cos( fis(i) ) - wzs(i) * sin( fis(i) ) );

klpsis = h* ( (wys(i) * sin( fis(i) ) + wzs(i) * cos( fis(i) ) ) / cos( tetas(i) ) );
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k2fis = h* ((wxs(i) + .5 * klwxs ) + (wys(i) + .5 * klwys ) * sin (fis(i) + .5 * k1fis ) * tan( tetas(i) + .5 *
kltetas ) + (wzs(i) + .5 * klwzs ) * cos( fis(i) + .5 * k1fis ) * tan( tetas(i) + .5 * kltetas ) );

k2tetas = h * ( (wys(i) + .5 * klwys ) * cos( fis(i) + .5 * k1fis ) - (wzs(i) + .5 * klwzs ) * sin ( fis(i) + .5 *
kifis ) );

k2psis = h* ( ( (wys(i) + .5 * klwys ) * sin( fis(i) + .5 * k1fis ) + ( wzs(i) + .5 * klwzs ) * cos( fis(i) + .5 *
kifis ) ) / cos( tetas(i) + .5 * kltetas ) );

k3fis = h * ( (wxs(i) + .5 * k2wxs ) + (wys(i) + .5 * k2wys ) * sin ( fis(i) + .5 * k2fis ) * tan( tetas(i) + .5 *
k2tetas ) + (wzs(i) + .5 * k2wzs ) * cos( fis(i) + .5 * k2fis ) * tan( tetas(i) + .5 * k2tetas ) );

k3tetas = h * ( (wys(i) + .5 * k2wys ) * cos( fis(i) + .5 * k2fis ) - (wzs(i) + .5 * k2wzs ) * sin (fis(i) + .5*
k2fis ) );

k3psis = h * ( ( (wys(i) + .5 * k2wys ) * sin( fis(i) + .5 * k2fis ) + (wzs(i) + .5 * k2wzs ) * cos( fis(i) + .5 *
k2fis ) ) / cos( tetas(i) + .5 * k2tetas ) );

k4fis = h * ( (wxs(i) + k3wxs ) + (wys(i) + k3wys ) * sin ( fis(i) + k3fis ) * tan( tetas(i) + k3tetas ) + ( wzs(i)
+ k3wzs ) * cos( fis(i) + k3fis ) * tan( tetas(i) + k3tetas ) );

kdtetas = h * ( (wys(i) + k3wys ) * cos( fis(i) + k3fis ) - (wzs(i) + k3wzs ) * sin ( fis(i) + k3fis ) );

kdpsis = h* ( ( (wys(i) + k3wys ) * sin( fis(i) + k3fis ) + ( wzs(i) + k3wzs ) * cos( fis(i) + k3fis ) ) / cos(
tetas(i) + k3tetas ) );

fis(i+1) = fis(i) + ( k1fis + 2 * ( k2fis + k3fis ) + k4fis ) / 6;
tetas(i+1) = tetas(i) + ( kltetas + 2 * ( k2tetas + k3tetas ) + kdtetas ) / 6;
psis(i+1) = psis(i) + ( k1psis + 2 * ( k2psis + k3psis ) + k4psis ) / 6;

% Runge - Kutta 4 para os angulos de Euler - v lanc - apos separacao

k1fil = h* (wxI(i) + wyl(i) * sin (fil(i) ) * tan (tetal(i) ) + wzl(i) * cos( fil(i) ) * tan( tetal(i) ) );

kltetal = h * (wyl(i) * cos( fil(i) ) - wzl(i) * sin( fil(i) ) );

klpsil = h* ( (wyl(i) * sin( fil(i) ) + wzl(i) * cos(fil(i) ) ) / cos( tetal(i) ) );

k2fil = h * ( (wxI(i) +.5* kIwxl ) + (wyl(i) + .5 * kIwyl ) * sin (fil(i) + .5 * k1fil ) * tan( tetal(i) + .5 * k1tetal
) + (wazl(i) + .5 * klwzl ) * cos( fil(i) + .5 * kifil ) * tan( tetal(i) + .5 * k1tetal ) );

k2tetal = h * ( (wyl(i) + .5 * klwyl ) * cos( fil(i) + .5 * k1fil ) - (wzl(i) + .5 * klwzl ) * sin (fil(i) + .5 * k1fil ) );

k2psil = h* (( (wyl(i) + .5 * klwyl ) * sin( fil(i) + .5 * k1fil ) + (wzl(i) + .5 * klwzl ) * cos( fil(i) + .5 * k1fil ) )
/ cos( tetal(i) + .5 * kltetal ) );

k3fil = h * ( (wxI(@i) + .5 * k2wxl ) + (wyl(i) + .5 * k2wyl ) * sin ( fil(i) + .5 * k2fil ) * tan( tetal(i) + .5 * k2tetal
) + (wzl(i) + .5 * k2wzl ) * cos( fil(i) + .5 * k2fil ) * tan( tetal(i) + .5 * k2tetal ) );

k3tetal = h * ( (wyl(i) + .5 * k2wyl ) * cos( fil(i) + .5 * k2fil ) - (wzl(i) + .5 * k2wzl ) * sin (fil(i) + .5 * k2fil ) );

k3psil = h* (( (wyl(i) + .5 * k2wyl ) * sin( fil(i) + .5 * k2fil ) + (wzI(i) + .5 * k2wzl ) * cos( fil(i) + .5 * k2fil ) )
/ cos( tetal(i) + .5 * k2tetal ) );

kafil = h* ( (wxI(i) + k3wxl ) + (wyl(i) + k3wyl ) * sin (fil(i) + k3fil ) * tan( tetal(i) + k3tetal ) + (wzl(i) +
k3wzl ) * cos( fil(i) + k3fil ) * tan( tetal(i) + k3tetal ) );

katetal = h * ( (wyl(i) + k3wyl ) * cos( fil(i) + k3fil ) - (wzl(i) + k3wzl ) * sin ( fil(i) + k3fil ) );

kdpsil = h* (((wyl(@i) + k3wyl ) * sin( fil(i) + k3fil ) + ( wzl(i) + k3wzl ) * cos( fil(i) + k3fil ) ) / cos( tetal(i) +
k3tetal ) );

fil(i+1) = fil(i) + ( k1fil + 2 * (k2fil + k3fil ) + k4fil ) / 6;
tetal(i+1) = tetal(i) + ( kltetal + 2 * ( k2tetal + k3tetal ) + k4tetal ) / 6;
psil(i+1) = psil(i) + ( k1psil + 2 * ( k2psil + k3psil ) + k4psil ) / 6;

% angulos de nutacao - apos separacao
Lts(i+1) = sgrt( (Ixxs * wxs(i+1)) * 2 + (lyys * wys(i+1)) * 2 ); % momento angular transversal
Lzs(i+1) = lzzs * wzs(i+1); % momento angular axial
tetanuts(i+1) = atan( Lts(i+1) / Lzs(i+1) ); %angulo de nutacao do satelite (apos separacao)
Ltl(i+1) = sqgrt( (Ixxl * wxI(i+1)) ~ 2 + (lyyl * wyl(i+1)) ~ 2 ); % momento angular transversal
LzI(i+1) = Izzl * wzl(i+1); % momento angular axial
tetanutl(i+1) = atan( Ltl(i+1) / LzI(i+1) ); %angulo de nutacao do conjunto (antes da separacao)
tet = tetanuts(i+1) * 180 / pi; tet2 = tetanutl(i+1) * 180 / pi;
drel(i+1) = drel(500) + vrel(i) * ( t(i) - t(500) ); %( kldrel + 2 * (k2drel + k3drel) + k4drel ) / 6;
vrel(i+1) = vrel(i); t(i+1) = t(i) + h;
end

end

if vrel(i) <vmin display(Colisao!!!);
end

% graficos
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tl=t; Wxs=wxs*30/pi; Wys=wys*30/pi; Wzs=wzs*30/pi
Wxl=wxl*30/pi; Wyl=wyl*30/pi; Wzl=wzl*30/pi;
Vzc=vzc; Vzs=vzs; Vzl=vzl, Psis=psis* 180/ pi;

Fis = fis* 180/ pi; Tetas =tetas * 180/ pi;  Psil = psil * 180 / pi;
Fil = fil * 180 / pi; Tetal =tetal * 180/ pi; LTS =Lts; LZS=Lzs;
LTL =Ltl; LZL =Lzl; Tetanuts = tetanuts * 180 / pi; Tetanutl = tetanutl * 180 / pi;
Vrel =vrel; Drel =drel * 10; % em cm

figure(1)

plot(t1, Wxs, t1, WxI);

title('Velocidades Angulares - eixo x - Satelite e Ult Est V Lancador’);
xlabel('t(s)")

ylabel('wxs, wxI(rpm)’)

pause

figure(2)

plot(t1, Wys, t1, Wyl);

title('Velocidades Angulares - eixo y - Satelite e Ult Est V Lancador");
xlabel('t (s)")

ylabel('wys, wyl(rpm)")

pause

figure(3)

plot(t1, Wzs, t1, Wzl);

title('Velocidades Angulares - eixo z - Satelite e Ult Est VV Lancador);
xlabel('t (s)")

ylabel('wzs, wzl(rpm)’)

pause

figure(4)

plot(t1, Vzs, t1, Vzl);

title('Velocidades de Translacao - eixo z - Satelite e Ult Est V Lancador");
xlabel('t (s)");

ylabel('vzs, vzl(m/s)");

pause

figure(5)

plot(t1, Fis, t1, Fil);

titte("Angulos de Euler - guinada - Satelite e Ult Est V Lancador');
xlabel('t (s)")

ylabel(‘fiS, fiL (graus)");

pause

figure(6)

plot(tl, Tetas, t1, Tetal);

titte(Angulos de Euler - arfagem - Satelite e Ult Est V Lancador');
xlabel('t (s)")

ylabel('Teta-S, Teta-L (graus)";

pause

figure(7)

plot(t1, Psis, t1, Psil);

titte(Angulos de Euler - rolamento - Satelite e Ult Est V Lancador');
xlabel('t (s)")

ylabel('PsiS, PsiL (graus)";

pause

figure(8)

plot(tl, Tetanuts, t1, Tetanutl);

titte('Angulos de Nutacao - Satelite e Ult Est V Lancador");
xlabel('t(s)")

ylabel('TetaNut-S, TetaNut-L (graus)’)

axis([0 0.5 0 8)])

pause

plot(t1, Drel, t1, Vrel);

title('Distancia Relativa de Separacao - Satelite e Ult Est V Lancador");
xlabel('t(s)")

ylabel('Drel (m) e Vrel (m/s)")

axis([0.18 0.3 0 1.6 0.18 0.3 0 0.15])
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