IIIIIIIIIIII
!!!!!!!!!!!

,j:%[ [, C'; UNIVERSITA
fore| =l i

== DEGLI STUDI

ok, g || Al 18

\,;, i 1) =y 3 "
Sy DI PADOVA

@L)}\y

Universita degli Studi di Padova — Dipartimento di Ingegneria Industriale

Corso di Laurea in Ingegneria Aerospaziale

Relazione per la prova finale
«Analisi della manovra di rientro
atmosferico dello Space Shuttle
orbiter»

Tutor universitario: Prof. Giacomo
Colombatti Laureando: Alessandro Pasinato

Padova, 09/07/2024



d

omeeens [N TRODUZIONE: PROFILO TIPICO DI MISSIONE

INDUSTRIALE

UNIVERSITA
DEGLI STUDI
DI PADOVA

“\_ON-ORBIT OPERATIONS,’
N\

\ /
ORBIT INSERTION "~ }fm y
. . N

\ Cs)rbital I'\gan?gyegng
ystem Deorbit Burn DEORBIT

Orbital Maneuvering System
Orbital Insertion

- - Entry Interface
- - - o Elevation 122 km
External Tank Separation ™ ~ (400,000 1)
Mission Time approx. 0:08:50 ~ &

b

Main Engine Cutoff \
Mission Time approx. 0:08:32 \
Elevation 117 km (383,000 ft) \

ASCENT

About 7,963 km
(4,300 nautical miles)
from Landing Site

ENTRY

A )

- ——

s b
> )
Solid Rocket gﬂ«ﬂ@,’
Booster Separation 4=
Mission Time

approx. 0:02:02
Elevation 50 km

Landing
Speed 364 kph
(196 knots or 226 mph)

\\

\}

o

e

N

R J 1]

(163,000 1)
Solid Rocket Booster Landin External Tank Impact %
Mission Time approx. 0:07:13 Indian Ocean
o
’(( : A AP AN A I I I PPt %

o
3 -’{" it fra Kennady 00:00:00 = Hours:Minutes: Seconds

” Space Center, Florida



DIPARTIMENTO

>
\ UNIVERSITA

i n[{ll‘%llm

Rs\

o0
JII 5258 OBIETTIVI DEL LAVORO \x_ 15 i

OBIETTIVO: descrivere ed analizzare come i vincoli di natura strutturale, termica e di
stabilita del volo hanno determinato le scelte principali di flight design della manovra di

rientro atmosferico dello Space Shuttle orbiter.

Descrizione
della fase di
deorbit

Descrizione
della entry
subphase.

Modellizzazione come
manovra impulsiva

SCELTE DI FLIGHT

VINCOLI DESIGN

Individuazione delle
equazioni del moto
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* |nizialmente l'orbiter si trova in un orbita
LEO;

De-orbit burn
Av =90 m/s Perigee

(transfer orbit)

 LUorbiter si porta in un assetto tail-first

tramite una rotazione intorno all’asse di

Fictitious b h .
: Keplerian 10
S e eccneggio,
Keplerian transf ; . ; . .
e e Attivazione dei propulsori OMS e deorbit
NOMINAL OMS/RCS USE bu rn;
Missj-?n Timger aunc a‘gfl;z;gﬁ RCS BURN : . s e b+ 9 ? e
L' Gine fefore landing low: owmm * Trasferimento in un’orbita ellittica
rioiasiss o |owsz o o intersecante la Entry Interface (El)
A - O e TaTT T — — T
Deorbit | 1&-ba 55-rotro | (altitudine di 122 km).
£ ~ols2:00 s . -

TABLE 2
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* Flight path angle y e velocita inerziale v alla
T CARTORE El influenzano i carichi strutturali e termici

/XSAPTUR E

SURFACE
OVERTEMP

massimi durante la successiva fase Entry;

FLIGHTPATH
ANGLE AT
El, DEG

CAPTURE e Alla EI, ¥y e v devono essere compresi

&
|

APOLLO CM all’interno di determinati intervalli di valori

T — DEORBIT TARGETING.

- 1 L 1 | I W
24000 26000 28000 30000 32000 34000 36000 38000 . « e e . .
INERTIAL VELOCITY AT EI, FT/S * Valori tipicli: —y = 1°+1.5° v = 28000 +

29000 km/h.
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* Poco prima del raggiungimento della El 'assetto dell’orbiter viene portato nose-
first con angolo d’attacco a = 40° e bank angle ¢ = 0°;

e Questo assetto viene mantenuto fino all’altitudine di 80 km.

Assetto prima della El Assetto alla El
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e La fase Entry e suddivisa nelle seguenti

sottofasi:
1. Entry subphase (tra EI e TAEM
infterface);

2. TAEM subphase;

3' ApporaCh and landing Sprhase' Event Time from El Velocity
(min: sec)  (x10°ft/sec) Mach
 TAEM interface all’altitudine di 24 km; Entry interface 0:00 246
Closed-loop 4:00 245
N . < ;. guidance initiate
 Entry subphase distanza percorsa: 8000 iy AT S0 .
interface
10000 km' TAEM/approach 30:16 300 KEAS

and landing

e TAEM + Approach and landing — distanza  interface
percorsa: 80-100 km.
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Trascurando le forze apparenti dovute alla rotazione terrestre, si ricavano le !
seguenti leggi del moto in ECEF:
* v velocita in ECEF;
* XYZassi ECEF; -
1y 4"
« y flight path angle in ECEF; M §
dv D . 0/ P >
- _E_g(r) siny * ¢ Bank angle (diverso da angolo R Y
s i _ e |
dy L 2 di rollio in questa sede); . A |
v—=—cosd — g(r)cosy+—cosy
dt m r ~ DX (FXD) .
_ * V), =Erm
d¢g Lsing v? I[Bx@xD)l
V== ——cosycosytanoc ) o
dt mcosy r  g(r) accelerazione gravitazionale 5.4

a distanza r dal centro della Terra;

* 9 longitudine, o latitudine;

. % = ap DRAG ACCELERATION, i = a;, LIFT ACCELERATION.
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 La determinazione della traiettoria nominale viene s
. o . ° . 45
eseguita analizzando i drag boundaries nei o
. . 4 40~ 28se° /_;’521
diagrammi di fase ap vs v; % xl
= BODY FLAP
. . . . . Z go |- 29%0°
 La traiettoria nominale, deve rimanere all’interno g” ELEVON " EDGE 2840°
T 25
dell’area delimitata dai drag boundaries. B ks %
2 EQUILIBRIUM
. g 15 | GLIDE ¢ = 37°
(a]

| drag boundaries variano in base ai parametri
specifici della missione (es. inclinazione orbita di

10

5

EQUILIBRIUM
GLIDE ¢ = 20°

WEIGHT = 200 000 LB
ORBIT INCLINATION = 28.5°

MID C.G.
missione e massa alla El). 20M 20w MKe 180w K0 S 100 o
EARTH RELATIVE VELOCITY, FT/S
12
dy - L : do — -
= < 0 (Requisito) — Limite di equilibrium glide (y(t) = 0): ap = 0
cospL/D
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La traiettoria nominale e studiata in maniera da presentare 5 fasi di guida (guidance
phases):

* Pre-entry phase;

12

www.dii.unipd.it

e Constant heat rate phase (o Temperature

10

control phase);

Equilibrium

Glide
Phase

w

* Equilibrium glide phase;

()]

* Constant drag phase;

B

* Tranistion phase.

Drag Acceleration, Meters/Second?
n

Ogni fase di guida e caratterizzata da una precisa ,

. 1 9 8 7 6 5 4 3 2 1 0
r6|aZIOne aD (V) 0 aD (E) C0n f/m - E vz + goh Relative Velocity, Kilometers/Second
(nel caso della Transition phase). Traiettoria nominale

10
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Pre-entry Eq. glide Const. drag Const. drag.+Transition
12 - | | | l |
NN | l | oL
10 = N N
' \ a4 (%) 16
o | | | A I ]_
8 e 210 6m) . 1 e
T I N Y )
] : \\\\‘ S . \‘
i V (km/s) I\I 10 [
4 - = " 0.8
| | 0.6 | |
2 i i ] o'_z; ]
0 } } i . ! 000 24[000 20 :)oo 1s|ooo 12:mj a:mn 4looo (I)
0 200 400 600 800 1000 1200 1400 1600 1800 2000 EARTH RELATIVE VELOCITY, F1/8
Constant heat rate Time t (S) Transition
i . . d
Pre-entry — temperature superficiali crescenti Eq. glide e const. drag — d_z =0
— i i e d(L/D
Constant heat rate formazione di plasma I (L/D) >0

o dt
— Communication blackout

11



I

DIPARTIMENTO

UNIVERSITA

7 : .%‘l o g mm‘%um
reansr  ENTRY SUBPHASE: ANGOLO D°ATTACCO E BANK ANGLE G o

a = 40° garantisce drag elevato e
separazione del plasma dalle superfici
non protette;

d
¢=0"—>L,; elevato—>d—z>0;

dy
dt

volo potrebbe diventare instabile

> (0 non € ammissibile in quanto il

oppure si potrebbe verificare lo skip
(uscita alla El);

Per ovviare a questo problema ¢ e
mantenuto costante, a tratti, su valori
elevati.

dy Ly N v?
v = g(r)cosy - cosy

12



[E7
o/ll oncenenn  ENTRY SUBPHASE: ROLL REVERSALS

UNIVERSITA
DEGLI STUDI
DI PADOVA

Per controllare I'azimuth error l'orbiter effettua rotazioni intorno
dette ROLL REVERSALS.

Landing
Site

Shuttle
Banking

ROLL EULER ANGLE (DEG)

T
8 8 3

100

]
N N B O o
© o © © © o

T R,

all’asse di rollio

- 8TS-2, Nov. 14, 1981

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20N ¢ 26

MACH NUMBER

ROLL REVERSALS
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Le descrizioni e le analisi effettuate hanno individuato come i vincoli di natura

strutturale, termica e di stabilita del volo hanno determinato le seguenti scelte di flight

design della manovra di rientro dello Space shuttle orbiter:

Vincoli di natura termica, strutturale e di stabilita del volo — DEORBIT TARGETING;
Vincoli di natura termica, strutturale e di stabilita del volo — DRAG BOUNDARIES;
Necessita di drag elevato e protezione delle superfici dal plasma — a ELEVATO;

Vincoli di stabilita del volo e controllo dell’azimuth error — ¢ ELEVATO e ROLL
REVERSALS.

—
—
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