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Resumo

ZANATTA, R. (2019), Modelagem, Simulacdo e Controle de um Vetor de Lancamento Orbi-
tal, Ttajubd, 203 f. Dissertacdo (Mestrado em Engenharia Mecanica) — Instituto de Engenharia

Mecanica, Universidade Federal de Itajuba.

Uma ferramenta para a andlise da dinadmica de veiculos e missdes de lancamento foi desenvol-
vida e € aqui apresentada. ApOs passar em revista alguns dos principais fendmenos e algumas
das principais estratégias associadas a veiculos e missdes de langcamento na literatura cientifica
moderna, e apds considerar algumas das ferramentas mais relevantes que tem surgido com ob-
jetivos similares, o BUSCAPE, como tem sido chamado, € desenvolvimento matematicamente
¢ seus minimos detalhes. O Buscapé inclui um abiente de mecanica do voo com seis graus
de liberdade, baseado no modelo WSG84 da terra e no modelo COESA1976 da atmosfera até
1000km de altitude; inclui ventos e turbuléncia, e é capaz de representar uma ampla gama de
veiculos de missdes de lancamento de multiplos estadgios. Modelos aerodinamicos e propulsivos
simplificados sdo integrados a computagdo de massa e inércia que sdo atualizadas a cada passo.
Um sistema de controle de atitude baseado na vetoracdo do empuxo e em sistemas de controle
por reagdo podem ser baseados em leis PID ou UIR. A quantidade e tipo de estdgios, bocais, e
propulsores do RCS ¢ arbitraria. Parametros orbitais sdo introduzidos para analisar e desenhar
missoes de lancamento. A ferramenta € desenvolvida em C/C++, oferecendo assim boa efici-
éncia. A missdao VVO01 da ESA/Arianespace completa e o lancador VEGA sao modelados com
trés graus de liberdade e simulados com seis graus de liberdade, tanto usando o controlador PID
quanto o UIR, em diferentes configuracdes. O desempenho simulado do langador € analisado e
comparado com dados reais em todos os 100 min da miss@o. Os resultados simulados mostram
boa concordancia com os dados reais. As leis de controle sdo testas e comparadas em diferentes
cendrios atmosféricos, e uma otimiza¢do rudimentar € tentada. Sendo um trabalho em desen-
volvimento, o BUSCAPE ainda carece de alguns recursos que se pretende introduzir no futuro

proximo. No entanto, ele exibe um bom potencial.

Palavras-chave: veiculos de lancamento, simulacdo, controle.



Abstract

ZANATTA, R. (2019), Modeling, Simulation and Control of an Orbital Launcher, Itajuba,

203 p. MSc. Thesis — Mechanical Engineering Institute, Federal University of Itajuba.

A tool for the analysis of launch vehicle and mission dynamics has been developed and is
herein presented. After reviewing some of the major phenomena and computational strategies
associated with launch vehicles and launch missions in modern scientific literature, and after
considering some of the most relevant tools that have sprang up with similar goals, BUSCAPE,
as it’s been called, is mathematically developed in it’s innermost details. BUSCAPE comprises
a six-degree-of-freedom flight mechanics environment, based on a WSG84 model of Earth and
the COESA1976 model of the atmosphere up to 1000 km, includes winds and turbulence, and
is capable of representing a wide range of multistage launch vehicles and missions. Simplified
aerodynamics and propulsion models are integrated with mass and inertia calculations that are
updated at each time step. An attitude control system based on thrust vectoring and reaction
control systems may be based on PID or UIR laws. The number and type of stages, nozzles, and
thruster of the RCS’s are arbitrary. Orbital parameteres are introduced to analyse and design
launch missions. The tool is developed in C/C++, offering good efficiency. The complete VVO1
ESA/Arianespace mission and the VEGA launcher is modeled with three-degree-of-freedom
and simulated with six-degree-of-freedom, either using the PID or the UIR controllers, with
different tunning configurations. The performance of the simulated launcher is analysed and
compared with real data for the whole 100 min mission. The simulated results show good agre-
ement with the real data. The control laws are tested and compared under diverse atmospheric
scenarios and a rudimentary optimization is attempted. As a work in progress, BUSCAPE still
lacks some important features that are expected to be implemented in the near future. Nonethe-

less, it shows a good potential.

keywords: launch vehicles, simulation, control.
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TVC Controle do Vetor de Empuxo, do inglés Thrust Vector Control

UIR Regulador integrativo universal, do inglés Universal Integral Re-
gulator

VLS Veiculo Langador de Satélites (Projeto brasileiro)

VV10 Missao da ESA com o foguete VEGA, realizada em agosto de
2017

WGS84 Sistema Geodético do Mundo, de 1984, do inglés 1984 World

Geodetic System. Modelo gravitacional e geodésico do planeta,
desenvolvido pelo Departamento de Defesa dos Estados Unidos
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Letras Latinas

A

A *

a

ay

Ca
Cp
Cp,,.
CDin

CD min2

CL

fturb

Area genérica ou forca axial escalar

Area da secciio do gargalo de um bocal
Aceleragdo linear

Constante de temperatura na equacao de De-Vieille
Coeficiente de for¢a axial

Coeficiente de arrasto

O méximo Cp, quando o¢ = 90°

O minimo Cp, quando & = 0°

O minimo Cp, quando o = 180°

Coeficiente de sustentacdo

Coeficiente angular de Cr, na faixa linear

Cr quando a =0

Quado fortemente o C; deve diminuir no estol
O valor maximo do Cy,

Coeficiente de momento

Coeficiente de for¢a normal

Forca de arrasto

Diametro ou médulo do arrasto

Vetor unitario na dire¢ao do arrasto

Erro (escalar). Tem a dimensdo da grandeza cujo erro € determinado

Excentricidade da 6rbita

Forca genérica

Fator de perturbacdo em uma camada de vento
Constante gravitacional universal

Aceleracdo gravitacional

Aceleracgdo gravitacional padrao

Momento angular (orbital)

Altitude

Inclinacdo da 6rbita

Indice de erro de posicionamento angular
Indice de atividade dos RCS’s

Impulso especifico

Indice de delocamento dos bocais

Tensor de Inércia

Constantes de Jeffery ou harmonicas esféricas
Numero de Knudsen

Ganho derivativo (escalar)

Ganho integral (escalar)

Ganho proporcional (escalar)

[N]
[m] ou [N]

[N]

[m3kg~!s72]
[ms~?]
[ms—2]
[m?s~!]

[m]

[°] ou [rad]
[°] ou [rad]
[N]
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L Forca de sustentagcdo [N]

L Comprimento ou médulo da sustentagao [m] ou [N]
Lco,p  Distancia entre o CoP e o CG ao longo do eixo oxp, [m]

| Vetor unitario na dire¢do da sustentacdo

M Momento [Nm]

M Massa planetdria ou médulo de momento angular [kg] ou [Nm]

Ma Numero de Mach

Mac,p Parametro adimensional para representar os efeitos do nimero de
Mach na posi¢ao do CoP

Ma,  Mach efetivo. Numero adimensional pelo qual os coeficientes aero-

dindmicos sdo multiplicados para representar os efeitos do nimero

de Mach nos coeficientes

Miximo valor de ultrapassagem

Massa instantanea. Tipicamente se refere ao foguete, mas também [kg]

usado para indicar uma massa genérica na exposicao de conceitos

Mfmax Fragdo méxima de propelente a partir da qual a queima ocorre em

3 EE

regime estaciondrio
Mgmin  Fragdo minima de propelente além da qual cessa o regime estaciona-
rio e inicia-se o final da queima

7 Vazdo mdssica de propelente [kgs™]

Hiy, Vazao méssica de propelente média ou de referéncia [kgs™]

rilg Fragao de variagdo em torno da vazao méssica média

N Um quantificador geral ou a for¢a normal (escalar) [N]

P;(x) Polindmios de Legendre na varidvel genérica x

p Pressdo [Pa]

p* Pressao no gargalo do bocal [Pa]

Goo Pressao dinamica [Pa]

q Quatérnio de atitude, de componentes qq, ..., g4

R Matriz de rotacdo ou de transformacao de coordenadas

R Razdo entre o raio equatorial r, e 0o médulo da distdncia de um ponto adimensional
qualquer na superficie ao centro do planeta, ou a constante universal ou
dos gases ajustada para o ar atmosférico kg 'K

Re Numero de Reynolds

r Raio vetor (médulo r): sem subscritos indica a posi¢do do foguete [m]

no sistema ECI, e seus componentes sdo coordenadas cartesianas;
com subscrito, indica a posi¢ao de algum ponto relativo ao foguete
ou alguma outra posi¢ao em geral

Te Raio equatorial do planeta [m]

rp Raio polar do planeta [m]

rg Raio superficial da gedide em uma determinada latitude [m]

Sref Area de referéncia (frontal, no caso do foguete [m?]

S Superficie deslizante

T Empuxo dos motores principais [N]

T Temperatura ou médulo do empuxo [K] ou [N]

xi
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t Tempo [s]
ty Tempo de atraso [s]
Iy Tempo (ou instante) de pico [s]
t Tempo de subida [s]
ts Tempo de acomodagdo [s]
u Sinal de controle (escalar). Tem a mesma dimensao do sinal contro-
lado
A% Velocidade [ms~!]
|% Médulo da velocidade. Na auséncia de subscritos, se refere ao fo- [ms™!]
guete
Veg Velocidade Equivalente [ms—!]
Vi Velocidade do som [ms—!]
v Sem subscrito: um vetor genérico para exposi¢ao de conceitos

Ve Vetor corpo, coincidente com 0 €iX0 0xpg

W, Perturbacio atmosférica na forma de fungdes periédicas para repre- [ms™!]
sentar rajadas e turbuléncia

X Varidvel genérica para apresentar conceitos, podendo ser apresentada
com subscritos e/ou acentos

Letras Gregas

o Angulo de ataque. Em alguns contextos, pode representar so- [°] ou [rad]
mente um angulo genérico para expor conceitos
Ojim Angulo de ataque no qual o estol cessa e o Cy, volta a subir [°] ou [rad]
Oyin Intervalo de AoA em que o Cy, varia linearmente [°] ou [rad]
Oga1 O AoA no qual ocorre o estol [°] ou [rad]
B Velocidade de recessdo do grao de propelente [ms~!]
r Vetor de coordenadas esféricas: sem subscritos indica a posi¢do [m]
do foguete no sistema ECR
Y Razdo entre os calores especificos. Na auséncia de subscritos, é
referente do ar
€ Vetor de erros
£ Elipticidade do planeta
& Razdo de expansio do bocal
n Func¢do ou niimero que representa diversos parametros atmosfé-

ricos a elevadas altitudes, tais como a composi¢do dos gases € o
caminho molecular médio

e Vetor de atitudes [°] ou [rad]
Q) Angulo de cabragem, que indica a rota¢io do corpo em torno ao [°] ou [rad]
€1X0 0V
K Vetor ou matriz de constantes que parametrizam alguma grandeza
ou funcdo
Kp Matriz de ganhos proporcionais

K; Matriz de ganhos integrais

xii
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Kq Matriz de ganhos derivativos

Ko Matriz de ganhos associados a funcdo integrativa &

Kuir Matriz de ganhos gerais associados ao UIR

A Rotacdo do planeta relativamente a sua posi¢do angular no ins- [°] ou [rad]
tante inicial

A Posi¢do angular do conjunto de bocais

A Longitude [°] ou [rad]

/"tny Rotacdo do bocal em torno a um eixo paralelo a oy [°] ou [rad]

Anz Rotagdo do bocal em torno a um eixo paralelo a oz [°] ou [rad]

An Vetor dos cossenos diretores da orientacdo dos bocais de saida

u Matriz de distancias associadas a camada limite do controlador
UIR

% Constante ou expoente de pressao na equacdo de De-Vieille

I1 Plano genérico

p Densidade. Sem subscritos € referente ao ar kg m3]

o Superficie de atracdo dos SMC e HOSM

CLir Parte condicional do UIR

S Referente a estrutura

T Vetor de ajuste de poténcia dos RCS’s

T Ajuste de poténcia (dos motores principais)

T Velocidade de ajuste de poténcia

o Angulo de rolamento, que indica a rotagio do corpo em torno ao  [°] ou [rad]
€i1X0 0xp

[ Latitude [°] ou [rad]

Xcop  Fracdo do comprimento na qual, ao longo do eixo ox, se localiza
o CoP

Y Angulo de direcdo, que indica a a rotacdo do corpo em torno ao [°] ou [rad]
€1X0 07y

Q Velocidade angular do planeta [s—1]

w Velocidade angular [rads™!]

w* Quatérnio de velocidade angular [rads™!]

Subscritos

0 Valor inicial finito de alguma grandeza

a Referente a aerodindmica ou a parametros orbitais

act Valor atual da grandeza

as Referente a grandeza assintética

atm Referente a atmosfera

att Referente a atitude

b2h Referente a transformacdo do Sistema Corpo ao Sistema Horizonte

bs Referente ao sistema corpo

bst Referente aos boosters ou foguetes auxiliares

Cr Referente ao coeficiente de sustentagdo
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Referente ao CG

Referente ao CoP

Referente aos parametros para o calculo de Mac,p. No caso de i = 6, trata-
se da velocidade com que a posi¢do do CoP tende ao valor assintdtico ao se
variar o AoA

Referente a cimara de combustao

Valor desejado para a grandeza

Referente ao bocal de exaustao

Referente ao sistema inercial no centro da terra

Referente ao sistema rotatdrio no centro da terra

Referente ao fim ou a quantidade final de algum processo ou alguma grandeza
Referente a combustivel

Referente a transformacgdo do Sistema Horizonte para o ECI

Referente ao sistema horizonte

Indice genérico para indicar algum contador

Referente a regido interna

Referente ao inicio ou a quantidade inicial de algum processo ou alguma gran-
deza

Valor médximo da grandeza

Valor minimo da grandeza

Referente a oxidante

Referente aos bocais de saida

Referente a regido externa ou de saida

Referente a propelente

Referente aos RCS’s ou RACS’s

Refernte ao valor de referéncia da grandeza

Referente ao estdgio ou corpo

Referente ao propelente no estigio

Referente ao empuxo

Referente ao UIR

Referente aos ventos

Referente ao eixo x ou ao componente na direcao x de um vetor (também ox)
Referente ao eixo y ou ao componente na direcdo y de um vetor (também oy)
Referente ao eixo z ou ao componente na dire¢do z de um vetor (também o0z)
Referente ao pardmetro 1 da alta atmosfera

Referente ao angulo ©®

Referente ao nimero de Mach

Referente ao dngulo ¢

Referente ao angulo W
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CAPITULO 1 - INTRODUCAO

A cada dia o acesso ao espago se torna mais necessdrio e vidvel. Pouco mais de 60 anos se pas-
saram desde o Sputnik, e o que se configurava entdo como uma corrida tecnoldgica entre duas
superpoténcias de or¢camentos astrondmicos se tornou um verdadeiro mercado — de orcamentos
nao muito menos astrondmicos —, com organismos estatais trabalhando em parceria com em-
presas privadas no desenvolvimento de complexos sistemas de acesso e exploragdao do espago.
Os eventos extraordindrios, que reuniam multidoes de expectadores e telespectadores, agora se
tornaram rotina, de forma que muito pouca gente efetivamente esta ciente de que, s6 em 2017,
foram feitos pelo menos 90 lancamentos orbitais, quase 1 a cada 4 dias.

Os principais atores nessa empreitada ainda sdo muito poucos. Dos langcamentos acima
referidos, 32% estao ligados aos EUA, 23% a Russia, 20% a China, e 10% a Europa. Japao,
India e Nova Zelandia figuram com 8%, 6% e 1%, respectivamente (SPACEFLIGHT101, 2017).
O Brasil, embora tenha um programa espacial tdo antigo quanto o estadunidense, ainda esta
muito aquém da promessa, por razdes cuja discussdo escapa aos limites de um trabalho de
engenharia, nio tendo até hoje colocado 1 g de matéria em Orbita por meios proprios.

O presente trabalho visa contribuir um pouco para a reducdo desse atraso. Trata-se do
desenvolvimento de uma ferramenta computacional que possibilite, através de simulagdes nu-
méricas, a andlise e o design de veiculos lancadores e das missdes associadas, com foco na
dindmica e no controle de voo. O objetivo € que a ferramenta possa ter multiplas aplicacdes e
seja suficientemente versatil para acomodar o maior nimero possivel de veiculos e missdes. Tal
desenvolvimento é um trabalho de longo prazo em andamento, e o presente relato apresenta-a
em seu atual estado de desenvolvimento.

A ferramenta em questdo estd sendo chamada de BUSCAPE, em homenagem a conhecida
brincadeira junina com fogos de artificio. Ironias a parte, trata-se nesse caso de contribuir
no sentido inverso do que sugere o nome, ou seja: o contrdrio de um “foguetinho” primario,
perigoso, incontroldvel e imprevisivel.

De fato, entre os indmeros desafios que se colocam ao desenvolvimento de veiculos lanca-
dores — tais como o desenvolvimento de sofisticados sistemas propulsivos, a andlise da enorme
complexidade aerodindmica e etc. — os problemas de estabilidade e controle sdo tais que se
posicionam como que no ponto de convergéncia de todos eles. Efetivamente, veiculos lancado-

res ndo sdo pilotaveis, como se pilota um avido. O processo que faz com que eles descrevam
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uma certa trajetdria, percorram um certo espacgo e estejam em um certo estado em um instante
determinado, € essencialmente automético, de forma que tais veiculos podem talvez possam ser
colocados na categoria de veiculos autdbnomos.

Isso faz com que o desenvolvimento de sistemas de controle seja uma vertente de grande
importancia no desenvolvimento geral dos veiculos langadores e das missdes associadas. Uma
falha geral dos sistemas de controle normalmente implica em uma falha catastréfica da mis-
sdo como um todo, eventualmente com custos vitais irrecuperaveis, € certamente com custos
materiais significativos.

Desde o principio, o desenvolvimento dos programas espaciais (HAEUSSERMANN, 1981)
tem se servido do que hd de mais sofisticado tecnologicamente, frequentemente promovendo
mesmo o avango de tecnologias importantes. Hoje em dia, as ferramentas computacionais tém
se consolidado como instrumentos indispensaveis ao projeto e ao desenvolvimento dos diversos
aspectos dos veiculos lancadores, € muitos exemplos de tais usos serdo mencionados adiante.

Pretende-se que o BUSCAPE entre para esta lista. Nas pdginas que seguem quer-se mostrar
tal potencial, através da aplicacdo do BUSCAPE a anélise, avaliagdo e comparagdo do desem-
penho de duas leis de controle: um cldssico controlador Proporcional, Integrativo e Derivativo

(PID) e um Regulador Integrativo Universal (UIR).

1.1 Objetivos

O objetivo primdrio do presente trabalho €, portanto, o de demonstrar a viabilidade do BUS-
CAPE como ferramenta de analise da dindmica de voo de veiculos lancadores, em especial os
aspectos ligados ao controle de atitude.

Para isso, alguns objetivos secundérios devem ser realizados:

Avangar no desenvolvimento e implementacdo da ferramenta, aprimorando, relativamente
ao trabalho precedente (ZANATTA, 2016; ZANATTA et al., 2017) os submodelos que a

compoem;
- Usar e ilustrar o uso do BUSCAPE para modelar um foguete e uma missao;

- Configurar e analisar o desempenho da missdo sob controle das duas diferentes leis pro-

postas, com diferentes arranhos de ganhos;

- Avaliar a ferramenta, comparando-a com outras alternativas disponiveis, e propor linhas

de desenvolvimento;
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1.2 Organizacao do Texto

Como de praxe, no primeiro capitulo € feita uma revisao dos fundamentos tedricos e da litera-
tura associada ao estado da arte em termos de simulagdo computacional de veiculos lancadores,
seus sistemas e subsistemas. Boa parte dessa literatura apresenta modelos muito pontuais, ex-
tremamente sofisticados, e voltados a objetivos bem especificos. Muito pouco sera aproveitado,
embora o material ali apresentado sirva de referéncia para indicar a dire¢do do desenvolvimento
e aprofundar tépicos que a literatura basica apenas tangencia.

Em especial, um pequeno conjunto de ferramentas do mesmo tipo do BUSCAPE € ana-
lisado e avaliado, para se ter em perspectiva aquilo que tem sido desenvolvido por agéncias
governamentais, universidades e pela iniciativa privada mundo afora. Isso possibilitara fazer
uma avaliacdo razoavelmente objetiva das qualidades e deficiéncias do BUSCAPE, e também
apontar linhas de desenvolvimento para o mesmo.

No segundo capitulo os aspectos matematicos e computacionais do BUSCAPE sao descri-
tos. Os modelos planetédrio, da dindmica, aerodinamica, propulsivo, etc. sdo apresentados em
sua completude e de forma bem detalhada. Ao final, o algoritimo de calculo e a estrutura do
cddigo sdo sumariamente dados.

O terceiro capitulo apresenta e discute os resultados. Em um primeiro momento, uma mis-
sdo real (VV10) e um veiculo real (VEGA) sdo modelados, ilustrando o processo na ferramenta.
Uma func¢do desta, ainda ndo suficientemente amadurecida, € usada para o cdlculo de um pro-
grama de atitudes necessdrio para se obter uma certa trajetéria, que reproduz a missao tomada
como referéncia. Em seguida, apds um breve ajuste dos controladores, uma missao completa
¢ realizada e os resultados analisados e comentados. Vé-se que os resultados simulados estdo
em Otimo acordo com os dados reais, e as diferencas entre o comportamento do foguete com
as diferentes leis de controle sdo discutidas em seguida, através de uma variagdo do ajuste dos
controladores na busca de uma melhor sintonia.

Com um novo ajuste dos controladores, novas simula¢des sdo realizadas em ambiente per-
turbado (ventos, rajadas, etc.), e o desempenho das leis de controle € ulteriormente analisado e
comparado. Por fim, uma terceira simulacdo completa € realizada com ajuste dos controladores
melhorado, e os resultados sdo apresentados e comentados.

N3ao seré possivel chegar a uma conclusio definitiva quanto a qualidade relativa das leis de

controle, mas os dados obtidos poderdo certamente servir de base para uma possivel e ulterior
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sofisticacdo das mesmas. Além disso, nos limites daquilo que a ferramenta permite represen-
tar da realidade, pode-se concluir que ambas as leis de controle estudadas sdo suficientemente
eficazes para garantir um bom desempenho da missdo. Acredita-se que o potencial positivo do
BUSCAPE, como ferramenta capaz de auxiliar tanto no projeto de missdes quanto no projeto
de sistemas de controle de veiculos lancadores ficard claramente demonstrado. Ulteriores de-
senvolvimentos serdo propostos no sentido de tornar a ferramenta um instrumento pratico real,

passivel de utilizacdo em contextos de desenvolvimento real de tais veiculos e missoes.
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2.1 Generalidades

O objetivo nesta secc¢do € o de apresentar alguns fatos e conceitos bésicos sobre veiculos de
lancamento e as correspondentes missdes em geral, oferecendo assim ao leitor uma base de
conhecimentos sobre a qual se assentam os desenvolvimentos posteriores. Os termos “veiculo
de langamento”, “veiculo” e “foguete” sdo aqui e nos proximos capitulos usados de forma
intercambidvel, mas deve-se notar que a rigor veiculos de lancamento sao uma classe restrita de
foguetes. Além disso, o termo “foguete” € ambiguamente associado tanto ao veiculo como um

todo, quanto ao seu sistema propulsivo em especifico. Quando e se necessdrio, serdo feitas as

devidas desambiguacdes'.

2.1.1 Estdgios e missoes de lancamento

Grosso modo, um tipico foguete moderno €, no inicio da missado, constituido de um conjunto
de estdgios. Diz-se que tais estagios estdo em série quando conectados um ao outro formando
o nucleo (core) do foguete, sendo ativados sucessivamente, um apds o outro. Estidgios mon-
tados ao lado desse nidcleo sdo chamados de boosters?, e diz-se que estdo em paralelo, sendo
normalmente acionados simultaneamente a outros estdgios do nucleo. Durante o lancamento,
os estdgios sdo “queimados” e em seguida descartados uma vez ndo mais necessdrios. O alivio
de massa resultante do descarte possibilita a maximizagao dos ganhos de velocidade na queima
do préximo estdgio, uma vez que para uma forca constante, a aceleracdo € maior se a massa €
menor-.

Chama-se estdgio zero o conjunto de boosters somado a parte do primeiro estdgio que

queima junto com estes. Dai por diante, o restante do primeiro estdgio e os estidgios subse-

quentes sdo chamados de estdgio 1, 2, etc. Caso o foguete nao seja dotado de boosters, entdo a

' A maioria do que segue faz parte da “cultura comum” relativa a foguetes, e pode ser encontrado em qualquer

livro-texto sobre o assunto (p. e. Tewari (2007), Turner (2005), Zipfel (2007), Sutton & Biblarz (2010), etc.).
Referéncias pontuais serdo devidamente indicadas.

Também a expressao strap-on boosters é muito comum. A rigor, o termo booster ndo implica necessariamente
que o foguete reforcador esteja em paralelo com o niicleo, embora esse seja 0 caso mais comum. No entanto,
em alguns casos um estagio pode ser chamado de booster mesmo fazendo parte do niicleo. Nao parece haver
um critério rigido para essa disting@o. Por outro lado, a expressao strap-on booster é inequivocamente aplicada
aos boosters posicionados em paralelo, formando uma espécie de “cinta” (strap) em torno ao ntcleo.

Uma antiga ambicdo dos projetistas de foguetes é justamente a de se desenvolver um Single Stage to Orbit
(SSTO), ou seja, um foguete que possa entrar em 6rbita com um tnico estigio, dadas as vantagens técnicas e
econdmicas que propiciaria.
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Figura 2.1: Componentes basicos de um tipico foguete moderno em trés diferentes configuracdes.
O veiculo representando tem trés estigios no nicleo, sendo o 1° de propelente sélido, e os outros
de propelente liquido. A esquerda, sem boosters; no centro e a direita com dois e quatro boosters,
respectivamente. Os boosters sdo de propelente sélido (SRB). Fonte: figura criada pelo autor.

contagem inicia no estagio 1 (TEWARI, 2007, p. 201 e segs.). Os estdgios descartados podem
ou ndo ser recuperados ou recuperaveis, e a determinacao de seus pontos de impacto € de grande
relevancia no célculo das trajetérias de lancamento.

Além dos estagios, veiculos de langamento frequentemente dispdoem de carenagens (fai-
rings) nas juncdes entre os estdgios e, principalmente, na ponta ou “nariz”’, servindo como
protecdo para a carga paga. Assim como o0s estdgios, tais carenagens sao descartadas assim
que possivel. Normalmente, as primeiras o sa30 no mesmo procedimento em que o sdo 0s estd-
gios, enquanto a coifa (carenagem que protege a carga paga) € tipicamente descartada quando a
densidade atmosférica se torna irrelevante.

A Figura 2.1 ilustra alguns dos elementos da anatomia basica de um veiculo langador mo-
derno com diferentes configura¢des. Como se pode intuir da figura, a maior parte do volume
— e também da massa — de um foguete é devida ao sistema propulsivo, em especial aos prope-
lentes. Para se ter uma ideia da ordem de grandeza, cerca de 90% da massa inicial do Saturn
V, veiculo de lancamento da missao Apolo 11 que levou o homem a lua, era devida aos prope-
lentes (R-AERO-P et al., 1967, p. 24.). O veiculo representado na figura é genérico, e contém
trés estdgios no nicleo, sendo o primeiro deles dotado de motor de propelente sélido (SRM

ou SPRM). A tipica disposicao dos tanques de combustivel e oxidante nos estdgios com motor
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de propelentes liquidos (LRE ou LPRE) é também representada. Configuragdes com 2 ou 4
boosters de propelente s6lido (SRB) sdo mostradas no centro e a direita. A massa compactada
de propelente s6lido € normalmente chamado de grdo (grain). Também € indicada na figura
a carenagem da carga paga e algumas dimensdes de referéncia. No caso do foguete ilustrado,
um Sistema de Controle por Reacdo (RCS, ou RACS para Sistema de Controle de Atitude por
Reacdo) € indicado no ultimo estdgio, e serd explicado mais adiante.

Em uma missdo de langamento, pode-se distinguir duas grandes fases: a fase atmosférica
do voo, e sua fase “ndo atmosférica”. Na primeira delas, o foguete é submetido a cargas e
perturbacdes de origem aerotermodindmica que devem ser levadas em conta tanto no projeto
estrutural do veiculo como no célculo da trajetdria e no projeto dos sistemas de controle. A
estrutura do foguete deve ser o mais leve possivel e portanto ela € significativamente limitada
em sua capacidade de suportar esfor¢os, de modo que estes devem ser minimizados. De um
lado, isso se obtém controlando a velocidade do foguete, evitando que se supere um certo valor
maximo da pressdo dinamica (ver Se¢do 3.3.2) definido como requisito estrutural. Ao mesmo
tempo, o angulo de ataque (AoA) do veiculo deve ser mantido o mais préximo de zero possivel
para minimizar os esforcos transversais. Em ambos os casos, o sistema de controle tem um
papel fundamental.

No caso do AoA, a solucdo mais comum consiste em planejar uma trajetdria inicial de lan-
camento que coincida com uma Curva Gravitacional. Tao logo o foguete libera a plataforma de
lancamento (launch pad), uma manobra de rotacdo (pitchover maneuver) é efetuada colocando
o foguete em uma determinada atitude. Tal manobra dd ao vetor velocidade uma inclinag@o
inicial, de modo que a medida em que o veiculo acelera, seu componente horizontal cresce
continuamente, enquanto seu componente vertical, sob o efeito da aceleragdo gravitacional, ou
cresce mais lentamente, ou diminui progressivamente. Se o corpo do foguete for mantido ali-
nhado ao vetor velocidade durante todo o tempo, entdo 0 AoA serd nulo durante toda a trajetdria
(TEWARI, 2011, p. 219 e segs.). Esta é uma das tarefas do sistema de controle diante das
perturbacdes atmosféricas, da instabilidade natural tipica dos lan¢adores modernos, e de outras
fontes de perturbacdo.

Uma vez superada a regido densa da atmosfera, quando as dificuldades de origem aerodina-
mica acima mencionadas deixam de ter importancia, a atitude e a trajetéria podem ser modifica-
das arbitrariamente em funcio das necessidades da missdo — no caso, injetar uma ou mais cargas

pagas em Orbita. Isso requer que o veiculo, reduzido aos estdgios remanescentes € a carga paga,
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entre ele mesmo na drbita desejada, ou em um estado préximo desta. Evidentemente, tal mano-
bra também ¢ efetuada pelos sistemas de controle, constituindo o objetivo principal da segunda
fase e da missdo como um todo. Missdes mais complexas podem requerer a inje¢do de mais de
um objeto em diferentes Orbitas, de forma que apds liberar o primeiro objeto, o veiculo precisa
manobrar para alterar sua 6rbita e lancar o objeto subsequente. Até que, por fim, ele faz uma
reentrada normalmente autodestrutiva na atmosfera. Nesse interim, portanto, o veiculo deixou
de ser aquele imenso e pesado corpo do instante do langcamento para se tornar uma pequena e
fragil estrutura manobrando no espaco®.

Informagdes sobre as etapas, eventos e o estado do veiculo ao longo de uma missdao siao
frequentemente reunidas de forma pictérica em um perfil da missdo (mission profile), como
aquele mostrado na Figura 2.2, que relaciona tempo de missdo e altitude, a0 mesmo tempo em
que indica certos pontos de interesse. Neste caso especifico, bastante completo, estdo presen-
tes dados sobre separagdo, igni¢do e ponto de impacto dos estagios, separacao de carenagens,
além de altitude, atitude e velocidade. Parametros orbitais aparecem nas fases posteriores da
missdo. E oportuno notar que, em qualquer caso, o perfil se refere 2 missdo, e nio ao veiculo.

Evidentemente, para cada veiculo ha uma gama de missdes — e portanto de perfis — possiveis.

2.1.2 Guiagem, Navegacdo e Controle

Em relacdo aos sistemas de controle em geral, com maior precisdo costuma-se falar de um
sistema de Guiagem, Navegacdo e Controle (GN&C)>. Navegacio se refere a estimativa do
estado instantaneo do veiculo (posi¢ao, velocidade, atitude, etc.), para o que frequentemente se
requer a presenca de sensores e outros dispositivos de mensuracdo. Guiagem, por sua vez, €
o processo através do qual, dado o estado instantaneo medido pelos sensores, € dado o estado
desejado segundo o planejamento da missdao, um conjunto de acdes € calculado para se atingir
o estado desejado (HAEUSSERMANN, 1981). O cdlculo de tais acdes requer (hoje em dia) a
presenca de circuitos eletronicos capazes de operagdes ldgicas segundo leis pré-definidas que
irdo determinar uma a¢do de controle, isto €: a acdo mecanica de certos dispositivos fisicos do
veiculo que terdo como efeito uma modifica¢do de seu estado.

No que se refere aos mecanismos de controle — isto €, aos dispositivos fisicos responsaveis

De fato, o dimensionamento estrutural dos dltimos estdgios e da carga paga € mais condicionado pelos esfor¢cos
associados ao lancamento que as manobras espaciais, ou aos pequenos esforcos que afetam a carga paga durante
sua vida util.

Também neste caso os termos “‘sistema de controle” e “sistema de GN&C” sdo aqui frequentemente usados de
forma intercambidvel, exceto quando o contexto exigir maior precisdo, que serd notada.
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Figura 2.2: Tipico perfil de missdo. O caso mostrado é o do Rockot, da alem3 Eurockot. Fonte:
Eurockot (EUROCKOT Launch Services GmbH, 2011, p. 3-10).

pela acdo de controle (ver Figura 2.3) —, pode-se distinguir dois grandes grupos entre 0s mais
comuns: os mecanismos aerodindmicos, e os mecanismos baseados na vetoragdo® do empuxo.
No primeiro caso, superficies de controle aerodinamico de tudo andlogas aos ailerons e pro-
fundores das aeronaves sdo montadas em aletas laterais que, além de dar suporte as superficies
de controle, propiciam uma melhora nas caracteristicas de estabilidade do foguete. Tais super-
ficies, quando defletidas, produzem forgas laterais que, associadas ao braco que as distancia
do centro de gravidade (CG)’ do veiculo, provocam momentos angulares. A vetoragio — ou
controle do vetor de empuxo (TVC)8 —, por sua vez, obtém o mesmo resultado através da modi-
ficagc@o da orientacdo do vetor de empuxo. Isso se obtém seja alterando a orientagao das tubeiras
ou bocais de exaustdo dos motores, seja defletindo seu escoamento através de aletas imersas nos
gases de exaustdo (thrust vanes ou exaust vanes).

Ja os controles baseados em foguetes Vernier € os RCS’s (ou RACS’s) ndo se encaixam em

nenhuma dessas duas categorias. A rigor, ambos operam da mesma forma: sdo pequenos fo-

6 O termo nio parece existir na lingua portuguesa. O propomos como adaptacdo do inglés vectoring, essencial-
mente para evitar longas sentengas do tipo “modificacio na dire¢do dos vetores”.

A rigor, a referéncia deveria ser ao centro de massa. No entanto, visto que as dimensdes dos veiculos sdo
pequenas em relacdo ao gradiente do campo gravitacional, € irrelevante distinguir entre o ponto virtual de
aplica¢do da forga gravitacional (o centro de gravidade) e o ponto virtual onde toda a massa estd concentrada (o
centro de massa).

Em portugués, o conjunto desse sistema é chamado de Sistema de Tubeira Mével

7

9
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Figura 2.3: Mecanismos tipicos de controle de foguete. Da esquerda para a direita: controle
aerodindmico, vetoracdo do empuxo com articulacio dos bocais de exaustdo, foguetes Vernier
e vetoracdo do empuxo com aletas no escoamento de exaustio. Note-se a presenca, perto do
nariz dos foguetes, dos bocais do RCS. Além disso, uma variacdo na posicdo do CoP foi re-
presentada. Um dos efeitos da adicdo de aletas é justamente o de deslocar o CoP para tras,
tornando o foguete mais naturalmente estavel. Fonte: adaptado e ampliado a partir do origi-
nal em <https://spaceflightsystems.grc.nasa.gov/education/rocket/rktcontrl.html>, acessado aos
18/11/2017.

guetes instalados nas laterais do veiculo, que produzem forcas laterais alterando sua orientagdo.
A grande diferenca é que os RCS’s sdo mais simples, tipicamente fixos e orientados de forma
perpendicular ao eixo do foguete, contribuindo apenas para modifica¢des de atitude. Podem,
portanto, ser menores que os Verniers, cuja a¢do inclui componentes associados a0 empuxo ge-
ral podendo ser articulados. Note-se que no caso de foguetes que dispdem de apenas um bocal
de saida com controle por vetoracao, a rolagem requer a presenca de Verniers ou RCS’s. Além
disso, os RCS’s e Verniers posicionados entre o CG e o nariz do foguete contribuem para com-
pensar a derrapagem (drift) associada as forcas laterais produzidas pela vetoracdo dos bocais
principais, podendo assim minimiza-la.

Note-se que mecanismos de controle aerodinamicos sdo ineficazes em elevadas altitudes,
onde somente 0s outros mecanismos podem funcionar. No entanto, a presenca de aletas na parte
posterior (traseira) dos foguetes contribui para o deslocamento posterior do Centro de Pressao
(CoP), podendo desloca-lo para trds do CG, conferindo assim algum grau de estabilidade natural

ao foguete na fase atmosférica do lancamento®.

Assim, pode-se notar a presenca de pequenas aletas em alguns lancadores modernos, como no caso do préprio
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No que se refere ao papel dos sistemas de controle no conjunto da missdo, o caso mais sim-
ples é aquele em que na fase inicial da missdo — comumente chamada de fase de subida (ascent)
— uma série de a¢des dos mecanismos de controle € planejada para que em um determinado mo-
mento, o veiculo esteja em uma determinada posi¢do, velocidade e atitude. Tal € o caso extremo
de uma malha aberta (open-loop), cujo paradigma € a “mdaquina de lavar roupas”. Em tal caso,
portanto, o sistema de controle reduzido a uma sequéncia pré-programada de acdes de controle
age como que “as cegas”, sem qualquer informacdo retroativa sobre o estado do foguete. Um
caso intermedidrio consiste na definicio ndo de uma sequéncia de acdes dos mecanismos de
controle, mas de atitudes do veiculo em fun¢do seja do tempo, seja da altitude. Neste caso,
a manobra necessdria para uma trajetoria 6tima é calculada offline, de modo que o sistema de
controle deve lidar apenas com dados de atitude em uma malha fechada (closed-loop). Sua
tarefa consiste entdo no rastreio (tracking) de uma sequéncia de atitudes. O problema do posi-
cionamento do veiculo permanece em malha aberta e sujeito a perturbagdes devidas a diversas
imprecisdes e a varidveis atmosféricas. Assim como no caso anterior, isso ird colocar o foguete,
ao final dessa fase, nas proximidades do estado nominal desejado. Sucessivamente, nas fases
de injecdo orbital, dados de navegacao relativos a posi¢ao e velocidade passam a alimentar o
sistema de guiagem que, sob supervisao e eventual intervencao do controle da missio em solo,
podera calcular e executar as manobras necessdarias para corrigir os erros da fase anterior e obter
considerdvel precisdo na injecdo final da carga paga. Sistemas mais sofisticados permitem que
a manobra de subida seja calculada e otimizada online com base em parametros e dados instan-
taneos de navegacdo (HANSON et al., 1995), o que é chamado de guiagem de subida (ascent
guidance).

No centro do sistema de controle estd a lei de controle: um algoritimo que determina uma
acdo a partir da diferenca entre o estado atual e o estado desejado. Tal diferenga € o erro, € a
lei de controle mais comum € aquela em que a acdo de controle é diretamente proporcional ao
erro instantaneo, ao erro acumulado, e a sua taxa de variacdo. Estes trés termos sao respectiva-
mente os termos Proporcional, Integrativo e Derivativo que definem o controlador PID, o mais
amplamente usado em veiculos de langamento (SILVA, 2014, p. 5). Seeéoerroe K, K; € K

sao constantes, entao

Saturn V, porém sem controle aerodindmico. O custo aerodindmico das aletas estabilizadoras (ou empenas), no
entanto, tem as tornado raras em langcadores modernos que podem contar com sistemas eficazes de estabilizagio
artificial.
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Figura 2.4: Parametros da resposta transiente de um sistema de ordem superior. Fonte: adaptado
pelo autor a partir de Ogata (2010), p. 170.

de

T 2.1

U= er+Ki/edt—|—Kd
€ a acdo de controle onde as constantes K, K; € K; sdo os ganhos relativos a cada aspecto do
erro. O ajuste dos valores dessas constantes é chamado de sintonia (tunning) do controlador,
o que frequentemente € feito a partir de procedimentos analiticos e simula¢des numéricas para
satisfazer certos requisitos transientes e estaciondrios.

No que se refere ao comportamento transiente, os principais requisitos sao os tempos de
atraso e de subida, o instante de pico, o maximo valor de ultrapassem (overshooting) e o tempo
de acomodacdo (OGATA, 2010, p. 169). Tais grandezas estdo graficamente definidas na Figura
2.4, onde um valor de referéncia (1,0) € definido arbitrariamente a titulo de ilustracao.

O tempo de atraso (f;) é o tempo necessdrio para que a grandeza controlada atinja pela
primeira vez metade do valor desejado. O tempo de subida (z,) € o tempo necessdrio para que a
resposta atinja pela primeira vez o valor de referéncia (desejado). O tempo de pico (7,) € o tempo
necessdrio para que a resposta atinja o seu maximo valor apds ultrapassar o valor de referéncia.
O méximo valor de ultrapassagem (M) € quanto a resposta ultrapassa o valor de referéncia,
dado frequentemente em termos percentuais. Se o sistema € convergente, entdo tipicamente
o valor de pico € também o valor maximo. O tempo de assentamento (Z;) representa o tempo
necessario para que a resposta do sistema esteja oscilando no interior de uma tolerancia definida
previamente enquanto intervalo em torno ao valor de referéncia (OGATA, 2010, p. 170).

No caso de controladores PID, tais parametros sdo diretamente afetados pelo ajuste de ga-
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nhos. O aumento do ganho proporcional diminui os tempos de atraso, subida e pico. No entanto,
aumenta também o maximo valor de ultrapassem, podendo inclusive deixar o sistema instavel.
A introdugdo do ganho integral permite a eliminag¢do do erro estaciondrio — erro que persiste
em estado estaciondrio devido a constante acdo de uma perturbagdo —, mas tende a aumentar
as oscilagcdes e prejudicar os tempos de resposta. O ganho derivativo, por sua vez, introduz um
“amortecimento” relativo a a¢ao proporcional (OGATA, 2010, p. 24 e segs.).

Em relacdo especificamente a veiculos de lancamento, onde diversas caracteristicas do sis-
tema sofrem grandes alteracdes ao longo de sua operagdo, ¢ comum permitir também variacdes
na sintonia do controlador. Uma das formas mais comuns de se fazé-lo é através do escalona-
mento de ganhos (gain scheduling) (RUGH & SHAMMA, 2000), onde os valores dos ganhos
sdo modificados de tempos em tempos em fun¢do do estado do veiculo, para garantir a controla-
bilidade e melhorar o desempenho do sistema (veiculo) de acordo com os requisitos (GU et al.,
2005, p. 375). Neste caso, entdo, os ganhos sdo varidveis, e a forma especifica de sua variacao
deve ser estudada em cada caso, podendo ser tanto previamente determinada quando ajustada
em tempo real.

Além da lei de controle, um outro aspecto importante do sistema de controle é o observador
(OGATA, 2010, ps. 751). Trata-se ai de um dispositivo cuja funcdo é a de estimar o estado
do veiculo. Como ja mencionado, tal tarefa recai na fungdo de navegagdo de um sistema de
GN&C. O estado instantaneo do veiculo € mensurado através de diversos sensores. No entanto,
os dados medidos pelos sensores estdo sujeitos a ruidos que precisam ser filtrados. Além disso,
outras fontes de perturbagdo além das caracteristicas intrinsecas dos sensores introduzem erros.
Por exemplo, a deformacao do corpo do veiculo altera a posicao relativa dos sensores, de forma
que filtros adicionais para corrigir os dados em fun¢do de tal deformacdo sdo frequentemente
necessdrios. Também pode ocorrer que a grandeza medida pelos sensores ndo seja exatamente
a grandeza de interesse, de forma que € necessdrio derivar esta ultima através da integracdo
(fusdo) de dados de diversos sensores.

Quando o estado medido e o estado real sdao idénticos, fala-se de sensores perfeitos. Nao
sendo este o caso, € necessdrio entdo introduzir correcdes nos dados mensurados através de
filtros e fazendo uso do conhecimento das caracteristicas do veiculo de forma a se estimar com
o maximo de precisdo o estado do veiculo. Isso porque a rigor, o erro que serve de referéncia
a lei de controle € a diferenga ndo entre o estado real e o estado desejado, mas entre o estado

estimado pelo observador e o estado desejado. Portanto, um bom observador € crucial para o
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Figura 2.5: Diagrama de blocos basico de um sistema de Controle. Fonte: figura criada pelo autor.

calculo do erro e para o desempenho do sistema de controle como um todo.

A Figura 2.5 sintetiza, através de um diagrama de blocos (OGATA, 2010, p. 18), a estrutura
basica de um sistema de controle. Suponha-se que a grandeza a ser controlada seja um angulo de
atitude (x). Dado um valor desejado ou de referéncia (x,.s) para tal dngulo em um determinado
instante, seu valor é comparado com o valor estimado pelo observador (X), € um erro (e) é
definido. A partir desse erro, uma acao de controle (u) € calculada pela lei de controle. Tal acao
gera uma resposta dos atuadores que entdo alteram a dindmica do veiculo, € um novo estado
do angulo de atitude (x) € obtido. O sensores, com todas as suas incertezas fornecem um valor
(¥) que serd entdo processado pelo observador, e o ciclo se repete, produzindo uma resposta
semelhante aquela da Figura 2.4. Note-se que no esquema simplificado da Figura 2.5 o sistema
de atuadores esta embutido no bloco da dindmica do veiculo. Além disso, o valor de referéncia
Xrer pode ser tanto calculado offfine quanto pode ser obtido de uma malha de guiagem em tempo
real, como ja discutido.

Para concluir essa se¢do, é oportuno apresentar os conceitos de controle 6timo e controle
robusto. O controle 6timo € aquele em que um determinado pardmetro (ou um conjunto deles)
¢ minimizado (ou maximizado) (OGATA, 2010, p. 793). Tal parametro pode ser uma grandeza
direta, ou um indice composto de relacdes entre outras varidveis. Frequentemente, no caso
de veiculos de lancamento controlados por TVC € oportuno minimizar a atuagdo dos bocais.
Com isso, maximiza-se o aproveitamento do empuxo em termos de ganho de velocidade pois
os bocais permanecem maximamente alinhados ao eixo longitudinal do veiculo. O controle
robusto € aquele capaz de oferecer respostas apropriadas mesmo diante de incertezas (OGATA,
2010, p. 6), tais como o desconhecimento de certas caracteristicas do veiculo, ou ainda de

perturbacdes externas tais como aquelas de origem atmosférica.
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Figura 2.6: Esquema basico de motores a propelente liquido (acima) e sélido (abaixo). Adaptado
pelo autor a partir do original em Turner (2005), p. 38.

2.1.3 Sistema Propulsivo

Os sistemas propulsivos de foguetes sdo seus componentes mais marcantes. Distinguem-se es-
. . . L. 4y s 10
sencialmente dois grandes grupos: foguetes quimicos e foguetes elétricos'”. No que se refere
a veiculos de lancamento, somente os foguetes quimicos se mostraram até hoje vidveis técnica
e economicamente. Entre eles, distinguem-se ulteriormente os j4 mencionados foguetes a pro-
1 5lid f lente liquido!!. Em amb i Isivo €
pelente sdlido e os foguetes a propelente liquido' . Em ambos os casos o sistema propulsivo é
composto essencialmente da cAimara de combustao e do bocal de expansao. No caso dos SRM’s,
o propelente € compactado na forma de um grao diretamente na camara de combustio, enquanto
nos LRE’s um sistema de combustivel dotado de tanques, bombas e etc. € responsdvel por in-
jetar combustivel e oxidante na camara de combustdo. Ambos os casos sdo esquematizado na
Figura 2.6.
Seja como for, o objetivo do sistema propulsivo € o de imprimir no veiculo a forca de

empuxo necessdria ao seu movimento. A magnitude de tal forca é dada por

T =mV,+A, (pe - patm) ) (2.2)

sendo que m, V,, A, e p, sdo respectivamente a vazio de massa, a velocidade, a drea e a pressao

10 Turner (2005) usa o termo “térmicos” no lugar de “quimicos”, preferido por El-Sayed (2016), Hill & Peterson
(1965) e Sutton & Biblarz (2010). Entre os foguetes elétricos, incluem-se aqueles de propulsdo idnica e nuclear.
Il Atualmente, ha um grande interesse nio s6 no desenvolvimento, como na performance dos foguetes hibridos

(HRM), que fazem uso simultaneo de propelentes sélidos e liquidos. Ver, por exemplo Pastrone & Casalino
(2013).
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na secdo de saida do bocal, ao passo que pu, é a pressio externa!?. Tais termos dependem
em cada caso e entre outras coisas, da composicdo quimica dos propelentes, da temperatura
e da pressdo na camara de combustdo, das caracteristicas geométricas do bocal e da altitude.
As relagcdes que ligam esses termos entre si € aos parametros dos quais dependem sdo relacoes
termodindmicas complexas, e aqui serd feito apenas um apanhado sumario, limitado ao presente
€scopo.

Fixando-se o termo m1V,, dois casos sdo dignos de nota. O primeiro ocorre no vacuo, quando

Parm = 0Pa, e 0 segundo quando p, = pusm:

T =iV, + Aepe, (2.3a)

T =mV,. (2.3b)

No primeiro caso (Equacdo 2.3a) o empuxo € maximo, enquanto no segundo (Equagao 2.3b)
fala-se de um bocal adaptado. Este Gltimo caso oferece a forma na qual se define um pardmetro
muito frequentemente usado na descricdo de foguetes, de modo que a Equacdo 2.2 possa ser

escrita simplesmente como
T = 1itV,q, (2.4)
sendo
Veg =Ve+ (M) : 25)

a velocidade equivalente ou efetiva (TURNER, 2005, p. 43). Tal parametro permite por sua vez
a definicdo do impulso especifico, indicador da eficiéncia de um determinado motor, ou mais

precisamente de seu propelente (TURNER, 2005, p. 59):
I =—. (2.6)

Na Equacio 2.6, g € a aceleragdo gravitacional padrao. Retornando a Equacao 2.2 e conside-

rando o caso ideal em que as paredes do sistema sdo adiabaticas e 0s processos sao isentropicos,

12 Para a derivagdo da Equacio 2.2, ver por exemplo Hill & Peterson (1965), p. 320 e segs., El-Sayed (2016), p.
915, ou ainda Turner (2005), p. 39 e segs.
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Figura 2.7: Relacdo entre temperatura de combustdo, razdo de pressdo e a velocidade de exaustio
dos gases. Ampliado pelo autor a partir de Turner (2005), p. 48.

entdo o ganho em energia cinética dos gases — isto €, em ultima instancia, a velocidade V, na
saida — deve ser igual a variacdo de entalpia na combustdo. Apds algumas manipulagdes apoi-
adas em conhecidas relagdes termodinamicas, Turner (2005) (p. 47 e segs.), fornece a seguinte

expressao para a velocidade de exaustio V,:

, P
Vo= |- Rt 1—(&) " 2.7)

Na Equacdo 2.7, os termos ¥y, Rp, 1. € p. sdo respectivamente a razdo entre os calores
especificos a pressdo e a volume constante dos gases produzidos na combustao, a constante es-
pecifica do gds'3, a temperatura de combustio, e a pressdo na cimara de combustio. E razodvel
considerar ¥, e R, constantes uma vez fixado o propelente, de forma que para uma determinada
temperatura de combustdo, a velocidade na saida depende apenas da razdo entre as pressoes na
saida e na camara, como se pode ver nos gréficos da Figura 2.7.

A vazdo de massa € determinada em parte pelas condi¢des na camara de combustio, e em
parte pelo desenho do bocal. No primeiro caso, trata-se da quantidade de massa de propelente
gaseificada pela combustdo, de sua temperatura e pressdo. No segundo caso, trata-se essencial-
mente da drea de sec¢do do gargalo do bocal. Partindo do fato de que a vazao de massa deve ser

constante ao longo de todo o motor, e usando as relagdes isentropicas das leis dos gases, Turner

13 Isto é, a constante universal dividida pela massa molar do gés.
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(2005) obtém a seguinte expressao (p. 52) para a vazao:

, * Yp 2 w1
1= P = 7 2.8
De R, T. ( — (2.8)

sendo A* a drea da sec¢do do gargalo do bocal.
Um outro parametro frequentemente presente nas descri¢coes dos foguetes € a razdo de ex-

pansdo. Trata-se ai simplesmente de um pardmetro geométrico:
Eo=—. (2.9)

Ap06s algumas passagens e substitui¢des, obtém-se (TURNER, 2005, p. 54)

1/2
Yptl
Y1 ( 2 ) 1
2 T+l
&= B - , (2.10)
Pe \W |1 (Pe)
Pc Pe
que, apo6s ulteriores manipulacdes resulta em:
Tpt+1

T+l

() -(e) " - e

A Equacido 2.11 pode ser solucionada numericamente para se obter p,. Tipicamente, duas

Pl Yp—1 < 2\ 71

solucdes sdo encontradas. Uma delas € maior que o valor p* da pressdo no gargalo e pode ser
descartada, uma vez que o escoamento € supersonico. Conhecida a razdo de expansao, entao a
pressao de saida pode ser determinada, e com isso a velocidade de exaustao.

Com isso, supondo-se que sejam conhecidas as propriedades do propelente, assim como a
pressdo e a temperatura na cdmara de combustdo e os parametros geométricos do bocal, entdo
todos os termos da Equacgdo 2.2 foram calculados e € possivel entdo determinar o empuxo.
Porém a partir daqui hé certos detalhes a serem levados em consideracdo concernentes ao tipo

de propelente.
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Figura 2.8: Relacdo entre a geometria da cavidade do grdo e a evolucdo temporal (7) do empuxo (T).
Adaptado pelo autor a partir do original em El-Sayed (2016), p. 950.

Motores a Propelente Sélido

Os SRM’s sdo o tipo mais antigo de foguetes. Essencialmente, o combustivel e o oxidante
sdo consolidados em uma massa sélida — o grdo — que é compactada nas paredes da camara
de combustdo. Faz-se uma cavidade no interior do mesmo, e a queima ocorre de dentro para
fora a partir da superficie exposta nesta cavidade. Uma vez iniciada, normalmente ndo hé a
possibilidade de se interromper ou controlar a queima. No entanto, um certo controle € possivel:
a evolucdo da érea superficial da cavidade do grdo é um dos principais fatores a determinar a
vazdo de massa, que por sua vez resulta em diferentes perfis da curva de empuxo ao longo do
tempo, como se pode ver na Figura 2.8. Assim, diferentes perfis de queima podem ser obtidos
a partir de uma geometria inicial.

Em cada uma das curvas de empuxo da Figura 2.8 pode-se distinguir trés diferentes fases: o
transiente inicial ou ignicdo do motor, a fase de regime quase estaciondrio e a “cauda’ (fail-off)
final, em que o propelente se exaure e o motor se apaga. A velocidade de recessdo ou taxa ou
velocidade de queima — isto €, quao ripido o grao é consumido — é dada pela relacdo empirica

ou lei de de-Vieille (EL-SAYED, 2016, p. 950):

B=ap, (2.12)

sendo a, e v constantes. A primeira (a,) ¢ comumente chamada de constante de temperatura,

e se relaciona a temperatura inicial do grio, enquanto a segunda (v) é chamada de expoente
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da pressdo ou indice de combustdo, e estd relacionada aos efeitos da pressdo na camara de

combustdo. Assim, a vazdo de massa pode ser escrita como

= ppA,B. (2.13)

Na Equagdo 2.13, p, e A, sdo respectivamente a densidade e a drea de superficie exposta

do propelente. Igualando esta ultima a Equacao 2.8 e apds algumas manipulacdes, obtém-se:

1
1-v

Ip+l

A\ | R,T. (2 w1
o= ppay (22) (| B2fe (= . 2.14
P Prd <A*) Yp (%D) @19

Como se pode depreender das Equacdes 2.12 a 2.14, para uma determinada temperatura de
combustdo, um determinado propelente e um determinado bocal, a vazao de massa e em ultima
instancia o empuxo, depende unicamente da drea da superficie de recessdo (A,), que varia de
acordo com a geometria inicial do grdo. Ao conjunto de fendmenos termofluidodindmicos e
mecanicos que ocorrem durante a queima dos SRM’s se dd normalmente o nome de balistica

interna.

Motores a Propelente Liquido

Os LRE’s representam um significativo avanco em relagdo aos SRM’s, mas ndo sem um custo
em complexidade. O caso mais tipico € aquele em que combustivel e oxidante sdo armazenados
sob pressdo, as vezes em condi¢des criogénicas, em tanques distintos. Um complexo sistema de
distribui¢do, que inclui (mas ndo € necessariamente redutivel a) turbinas, compressores e val-
vulas, é responsdvel pela circulagao dos propelentes nas linhas de distribui¢do e pela regulagem
da pressdao nas mesmas. Além disso, frequentemente sdo os proprios propelentes os liquidos
usados na refrigeracdo de componentes tais como a camara de combustdo e os bocais.

Um esquema muito bésico de tal ciclo pode ser visto na Figura 2.9. Nestes casos, a vazao
madssica (1) passa a depender também da diferenca de pressao entre a camara de combustao e as
linhas de distribuicao, enquanto a velocidade de saida do escoamento (V,) continua dependendo
dos termos da Equacio 2.7.

Uma das grandes vantagens dos LRE’s € a possibilidade de se variar o empuxo gerado

através de alguma forma de ajuste de poténcia. H4 diversos mecanismos para tal, sendo que o
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Figura 2.9: Esquema genérico do sistema propulsivo de um LRE. Ampliado e adaptado pelo autor a
partir do original em Turner (2005), p. 68.

mais comum consiste na regulagem do fluxo de propelente para a cAmara de combustao através
de vélvulas nas linhas de distribuic¢do e injecdo (CASIANO et al., 2009). No caso dos veiculos
lancadores modernos, tal ¢ uma necessidade fundamental, visto que por razdes estruturais, €
necessdrio limitar a pressao dinamica — portanto a velocidade — durante o voo atmosférico.
Assim, os LRE’s ndo apresentam a complexidade dos SRM’s, derivada da balistica interna
destes ultimos. No entanto, as caracteristicas do subsistema de alimentagdo e as propriedades
do processo de combustdo e do escoamento multifdsico no interior da camara de combustdo
estdo longe de ser fisicamente simples. De fato, imprecisdes e flutuacdes associados a esses
processos nao so tornam a regulagem dos LRE’s uma tarefa delicada, como estdo na origem
de diversos tipos de fendmenos vibratérios cujo tratamento apresenta desafios significativos aos

projetistas, sendo frequentemente fatores determinantes de algumas catastrofes.

2.2 Principios Gerais da Modelagem Matematica

E possivel distinguir duas abordagens extremas ao problema da modelagem matemética em ge-
ral. Usando os termos e a classificacdo de Velten (2009), os modelos podem ser mecanicistas
ou fenomenolégicos. No primeiro caso, o0 modelo se propde a representar o fenomeno fisico
diretamente, em forma de sistemas de equacdes e da melhor forma que o estado atual do co-

nhecimento permite. Em um tal caso, o tipo do modelo € chamado também “caixa branca”. No
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segundo caso, procuram-se sistemas de equagdes que possam fornecer resultados compativeis
com os fendmenos fisicos, mas sem representd-los diretamente. Tal abordagem se baseia fre-
quentemente em dados experimentais e estatisticos, e tipicamente ndo requer o conhecimento
daquilo que se passa no interior do sistema, sendo tais modelos por isso chamados de “caixa
preta” (VELTEN, 2009, p. 35 e segs.).

Intuitivamente, a primeira abordagem pode parecer mais adequada, mas deve-se atentar para
sua limitacdo, uma vez que a representacao de fodos os fendmenos fisicos em seus minuciosos
detalhes inevitavelmente se demonstraria uma tarefa hercilea em praticamente qualquer caso,
além de invidvel do ponto de vista computacional'*. Assim, o caso mais comum & sempre
um compromisso entre as duas abordagens, de forma que em alguns aspectos, um modelo
complexo pode conter partes que representam os fendmenos fisicos diretamente, e partes que
os representem fenomenologicamente — ou seja: uma “caixa cinza” (VELTEN, 2009, p. 35 e
segs.)1.

No caso presente, um outro ponto a se considerar é o seguinte: a dindmica de voo de fo-
guetes constitui um sistema razoavelmente complexo. Ha elementos e fendmenos de diversos
tipos, associados aos sistemas propulsivo, ao campo gravitacional, as for¢as aerodinamicas,
ao controle e etc., de forma que cada parte dessas implica em si uma modelagem complexa,
frequentemente no ponto de convergéncia de diversas disciplinas. Portanto, afigura-se uma si-
tuacdo na qual o desenvolvimento de um modelo da dindmica de voo € também e antes de tudo
a integracao de diversos modelos menores. Isso se reflete também nas caracteristicas e no nivel
de profundidade fisica dos mesmos. O modelo desenvolvido deve ser tdo complexo quanto ne-
cessdrio para responder as perguntas a que se propde (VELTEN, 2009, p. 17), de forma que ha
nenhuma ou pouca vantagem em se modelar detalhes cuja importancia para o problema a ser
resolvido € desprezivel.

Que se considere, por exemplo, o caso do sistema propulsivo. Do ponto de vista da dina-

mica de voo, aquilo que mais interessa desse sistema € a forca de empuxo que ele produz. Os

14" Além disso, epistemologicamente a artificialidade de tal distin¢io diante dos problemas se faz notar rapida-
mente. Por exemplo, quando se aplica um conceito do tipo “centro de gravidade” ndo se estd buscando uma
representacio fenomenologicamente compativel fisicamente a um fendmeno que se descreve como a forga de
atragdo exercida por um campo gravitacional em cada particula de um corpo extenso? Se isso é verdadeiro,
entdo € forcoso concluir que a prépria teoria fisica, na qual se baseia qualquer modelagem mecanicista, € ela
mesma fenomenoldgica.

Outras formas de se distinguir e classificar os tipos de modelo sdo possiveis, tais como a oposi¢do entre modelos
baseados em dados e modelos baseados em sistemas, ou entre modelos heuristicos e analiticos/numéricos
(EDWARDS et al., 2015). Mas em geral, a formulagdo acima apresentada € suficiente para justificar as escolhas
feitas.
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detalhes sobre como ele produz tal forca, tais como a cinética quimica da combustdo em um
motor de propelente sélido (SPRM) s6 sdo relevantes na medida em que, por exemplo, se esteja
interessado em analisar seu impacto no desempenho de um determinado foguete. Assim sendo,
o modelo do motor s6lido pode ser consideravelmente simplificado se ndo for este o caso, como
se verd mais adiante'®.

Além de tudo, isso evidentemente se reflete na pesquisa e na literatura em geral, de forma
que revisd-la requer a andlise de propostas de modelagem de aspectos limitados de tal dinamica,
ao mesmo tempo em que propostas de modelos gerais, cada uma das quais mais ou menos
do tipo caixa branca ou preta, e mais frequentemente cinza. Portanto, a revisao da literatura
que segue serd sumdria e indicativa em se tratando de material cujo nivel de profundidade
ultrapassa aquilo que parece razodvel do ponto de vista das presentes necessidades. Além disso,
eventualmente o interesse serd mais o de expor os detalhes fisicos e/ou fenomenoldgicos do

problema que o de explorar essa ou aquela técnica de modelagem.

2.3 Modelagem de Sistemas e Subsistemas

Nesta secao serdo revistas as mais salientes estratégias de modelagem dos fendmenos associ-
ados aos sistemas componentes de foguetes, conforme os desenvolvimentos mais recentes na
literatura especializada. Como ja foi mencionado, o que se pretende desenvolver € um ambiente
de simulacdo e andlise generalizado para veiculos de lancamento, de forma que tal desenvolvi-
mento implica na integracdo de diversos submodelos no interior da representacdo matematica
da dindmica de voo. Assim, deseja-se uma familiarizacdo com a natureza dos problemas dos
quais se ocupa a comunidade cientifica, porém, o volume de literatura é formidéavel, de forma
que o que serd apresentado a seguir € uma pequena amostragem, pin¢cada com o objetivo de

delinear algumas linhas de forca.

2.3.1 Modelos Planetdrios

O modelo planetério caracteriza o ambiente no qual as simula¢des ocorrem. Mais precisamente,
ele contempla os efeitos do ambiente externo no foguete durante as diversas fases de seu voo
através da interacdo entre ambos.

Dos diversos tipos de interagdo conhecidos na natureza, interessam dois tipos fundamentais:

16 Um exemplo do caso contrério é o trabalho de Mota et al. (2015), baseado em Mota (2015), em que um modelo
mais detalhado do sistema propulsivo é de importancia capital.
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as interagdes gravitacionais e aerodindmicas. No primeiro caso, trata-se da forca gravitacional
que a massa do planeta exerce sobre o foguete e corpos correlatos, e no segundo do efeito da

atmosfera planetdria na geracio de forcas e momentos sobre o foguete!”.

Modelo Gravitacionais

No caso ideal em que o planeta de massa M homogeneamente distribuida é considerado como
sendo uma esfera perfeita de raio r,, entdo para um corpo de massa m situado a uma distan-
cia r > r, do centro do planeta, a forca gravitacional entre estes, a partir da fisica elementar

(HALLIDAY et al., 2006, p. 331 e segs.), ¢ amplamente conhecida e é dada por

Mm r
F,=G———
¢ ||’

(2.15)
sendo G ¢ a constante gravitacional universal. No entanto, um planeta em geral e a terra em
particular ndo sdo esferas perfeitas e ndo possuem distribui¢do homogénea de massa. De fato,
a distribuicdo de massa nao € sequer regular (nem no tempo € nem no espago), de forma a
poder ser capturada em uma representacdo matematica simples. Variacdes geoldgicas, devidas a
presenca de montanhas, rochas de elevada densidade e estruturas tectonicas diversas introduzem
anomalias gravitacionais locais que alteram a regularidade do campo. Disso resulta que somente
de forma experimental este pode ser determinado com exatiddao, em cada ponto em func¢do da
latitude e da longitude.

Sao diversas as iniciativas para se produzir um quadro fidedigno do campo gravitacional
terrestre. Dentre estas, uma das mais conhecidas € o projeto GRACE (Gravity Recovery and
Climate Experiment) da Agéncia Aeroespacial Americana (NASA, National Aeronautics and
Space Administration) em parceria com a Agéncia Aeroespacial Alema (DLR, Deutsche Fors-
chungsanstalt fiir Luft und Raumfahrt). O projeto consistiu de dois satélites orbitando (em

Orbita polar) a uma altitude de 500km, distantes aproximadamente 220km um do outro. O

17 Portanto estio sendo negligenciados os fendmenos ligados ao campo eletromagnético do planeta, i pressdo de
radiacdo e ventos solares, além de fendmenos aerotermodinidmicos e etc. Entre estes, os fendmenos eletro-
magnéticos seriam de particular importancia ao se considerar o efeito deste campo sobre o funcionamento de
equipamentos eletronicos embarcados no foguete ou em relagdo ao funcionamento de sistemas propulsivos que
se servem deste campo. A pressdo de radiacdo e os ventos solares se tornariam relevantes se as simulagdes
tratassem de longas viagens interplanetarias ou levassem em consideracio longos periodos de vida de satélites,
situacdes nas quais tais fendmenos produziriam efeitos importantes. Os efeitos aerotermodinamicos sdo par-
ticularmente interessantes ao se considerar o problema do dimensionamento estrutural e os materiais a serem
usados no langamento, mas em especial no caso da reentrada. Uma vez que nenhum desses casos e outros ainda
menos importantes se aplicam aos presentes problemas, sua exclusdo esta justificada.
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Figura 2.10: Anomalias do Campo Gravitacional Terrestre segundo o modelo GGM03C com dados
do GRACE. Regibes em vermelho indicam aumento, enquanto regides em azul indicam diminuicdo
da magnitude do campo gravitacional. A legenda é dada em unidades de "miligal"(1 mGal equivale
a 0,00001 ms~—2. Note-se o claro efeito da Cordilheira dos Andes. Fonte da imagem: Tapley et al.
(2007, slide 9).

campo gravitacional € mapeado de forma acurada através de mensuragdes da distancia entre os
dois satélites, usando-se o Sistema de Posicionamento Global (GPS, Global Positioning System)
e sistemas de microondas. As variacdes de distancia entre os dois satélites refletem as variacdes
no campo gravitacional sentido por cada um. Dados foram coletados entre 2002 e 2015'8.

A partir dos dados obtidos com o projeto GRACE € possivel construir modelos gravitacio-
nais que resultam em uma distribui¢ao como a da Figura 2.10 (TAPLEY et al., 2007). Como se
pode perceber, as variacdes assim obtidas sio pequenas (aproximadamente 0,00140 ms~2).

Uma representacdo intermedidria consiste no Sistema Geodético Mundial (WGS, de World
Geodetic System), cuja Ultima versdo data de 1984 e € conhecido como WGS84 (NIMA, 2000).
Trata-se de um modelo padrdao e amplamente usado — inclusive no sistema de GPS —, que inclui
sistemas de coordenadas, superficies e altitudes de referéncia e, principalmente, uma superficie
gravitacional equipotencial chamada gedide. Neste modelo, a forma do planeta é oblata, com
raio equatorial maior que o raio polar, e sua massa € distribuida com simetria axial. Variagdes

do campo gravitacional ocorrem ndo sé em funcao da distancia em relacao ao centro do planeta,

18 Para maiores informagdes sobre o projeto GRACE, o leitor pode comecar consultando os sites liga-
dos a NASA ( <https://www.nasa.gov/mission_pages/Grace/overview/index.html>, <https://www.jpl.nasa.gov/
missions/gravity-recovery-and-climate-experiment-grace/>, <https://grace.jpl.nasa.gov/mission/grace/>) e a
Universidade do Texas (<http://www?2.csr.utexas.edu/grace/gravity/>).
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mas também em relagdo a latitude. No Capitulo 3 serd feita uma descricado mais detalhada do

modelo WSG84, uma vez que ele serd adotado como modelo planetario primario.

Modelos Atmosféricos

Modelos atmosféricos tem a fun¢@o de representar as propriedades e fendmenos que ocorrem
na atmosfera do planeta. No que se refere a mecanica do voo, modelos estdticos bastam, uma

19 s30 mais complexos e apropriados para a predicio meteorolégica.

vez que modelos dindmicos

Existem diversos modelos disponiveis, inclusive c6digos computacionais em diversas lin-
guagens plenamente desenvolvidos, muitos dos quais de licenga livre (ANSI & AIAA, 2004).
Para citar alguns, o NRLMSISE-00 ¢ um modelo empirico baseado em dados de satélite, cujas
entradas sao grandezas tais como data e hora, latitude, longitude e altitude, e as saidas incluem
as densidades dos componentes dos gases atmosféricos. O NRLMSISE-00 € primariamente
usado no calculo de decaimento de satélites (PICONE et al., 2012). O Modelo Atmosférico
de Referéncia Global da Terra (Earth-GRAM, de Earth Global Reference Atmospheric Model)
oferece o que € talvez o mais completo modelo estatico da atmosfera do planeta. Dados obti-
dos de diversas fontes contribuem para a caracterizacdo da atmosfera até a altitude de 2500 km,
incluindo variagdes sazonais e geograficas. O modelo oferece valores médios dos pardmetros
atmosféricos, incluindo caracteristicas de ventos, com dispersao estatistica, em fun¢ao tanto da
data e hora, como da altitude, latitude e da longitude (LESLIE & JUSTUS, 2011)20. Porém,
embora livre, o c6digo do Earth-GRAM s6 € disponibilizado para cidadaos estadunidenses.

De longe o modelo mais comum € a Atmosfera Padrao Internacional (ISA, International
Stantard Atmosphere), também conhecida como modelo COESA1976 (Commitee for the Ex-
tension to the U. S. Standard Atmosphere). Trata-se de um modelo mais antigo que o Earth-
GRAM, e limitado a 1000km de altitude. Além disso, os parametros atmosféricos sao médios
para a latitude de 45°, e ndo hd modelagem de ventos nem de umidade (NOAA et al., 1976).
Apesar de tais limitagdes, o modelo COESA1976 é amplamente usado e aceito. Sua descri¢ao

mais detalhada, porém, fica reservada ao Capitulo 3.

19 Tal como o High Resolution Atmosphere Modeling - (HIRAM), descrito em <https://www.gfdl.noaa.gov/
high-resolution-atmosphere-modeling/>.

20 Informagdes adicionais, incluindo um histérico de seu desenvolvimento podem ser acessadas em <https://see.
msfc.nasa.gov/model-gram>.
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2.3.2 Sistema Propulsivo
Motores a Propelente Sélido

Diversos métodos e cddigos para a simulacdo numérica dos SRM’s foram propostos nos ulti-
mos anos, alguns dos quais se converteram em verdadeiras plataformas comerciais de simulagdo
multifisica e em padrio da industria>!. Pode-se distinguir trés conjuntos de fendmenos ligados
a balistica interna dos SRM’s cuja problemadtica se mostra mais relevante e adequada para mo-
delos simplificados. Sao eles: os fendmenos termofluidodinamicos da queima e o escoamento

na cavidade, a recessdo do grdo, e as fases transientes.

Aspectos termofluidodinamicos da queima e do escoamento: As linhas gerais dos fenome-
nos termofluidodinamicos associados a queima do propelente foram dadas ou serviram de elo
de ligacdo para o desenvolvimento das equacOes apresentadas na Segdo 2.1.3. As equacdes ali
obtidas assentam-se sob a hipdtese de paredes adiabdticas e processos isentrépicos, de forma
que toda a energia quimica liberada no processo de combustao se transforma em energia cinética
dos gases na exaustao. No que se refere a modelagem realista dos motores, uma tal abordagem
ndo pode ser mais que uma aproximacao inicial.

Os modelos propostos na literatura variam em complexidade, seja em fun¢ao da quantidade
de dimensdes em que os fendmenos sdo tratados, seja na propria quantidade ou profundidade
com que os fendmenos sdo modelados. O caso mais simples € aquele apresentado na Se¢ao
2.1.3, que pode ser chamado de zero-dimensional quase estaciondrio (0-DQS)2.

Tal modelo fora usado por Willcox et al. (2007) como referéncia de comparacdo, e por
Cavallini et al. (2009) como referéncia para se determinar eficiéncias em relacio a dados ex-
perimentais. Mais comuns sd@o os modelos unidimensionais quase estaciondrios (1-DQS), que
incluem a formulacdo Euleriana das equacdes de Navier-Stokes para conservacdo de massa,
momentum e energia, possibilitando assim a introdu¢ao de elementos dindmicos de flutuacao de
pressdo e os efeitos erosivos na queima, gragas ao conhecimento de propriedades locais (varia-

cdo espacial). Ambos os autores mencionados usam alguma variacao do modelo originalmente

2l E o caso do Rocstar, que partiu de uma iniciativa da Universidade de Illinois (USA) fomentada com recursos
publicos no interesse estratégico de defesa (HEATH & DICK, 2000), e se transformou em uma complexa e
avancada ferramenta de andlise que requer supercomputacio para representar inclusive e entre outras coisas, a
cinética quimica da combustao, os efeitos (inclusive catastréficos) da presenca de trincas no grdo, elementos de
estrutura e transferéncia de calor, etc. (BRANDYBERRY et al., 2012).

Zero dimensional se refere ao fato do escoamento propriamente dito ndo ser modelado, mas apenas um equili-
brio de massa entre os gases produzidos na combustdo e os gases ejetados na exaustdo. Quase estaciondrio se
refere ao fato de apenas a regifio quase estaciondria dos fendmenos serem modelados, sendo impossivel em um
tal modelo capturar os fendmenos transientes.
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proposto por Lawrence et al. (1968 apud WILLCOX et al., 2007) para o efeitos do consumo
erosivo de propelente.

No método de Willcox et al. (2007), o modelo estaciondrio € ativado quando os resultados
do modelo ndo estaciondrio (comentado adiante) convergem para o mesmo resultado com uma
margem de erro pequena. Tal estratégia — usar modelos diferentes para diferentes fases da
queima — tem por objetivo poupar recursos computacionais, uma vez que o modelo dindmico
os requer em maior quantidade. J4 o modelo desenvolvido por Cavallini (2009)? é em si uma
evolucdo de um outro modelo (CAVALLINI et al., 2014) especificamente criado para capturar
as fases transientes e, portanto, dindmico. Assim, assume-se que 0 escoamento seja uma mistura
nao reativa de gases perfeitos com propriedades termofisicas que variam no tempo € no espago
durante toda a simulagdo. Além disso, o método permite que se tenha em conta o equilibrio das
reacoes exotérmicas como fungdo da pressao local, e submdédulos do ignitor e de transferéncia
de calor (convecc¢do e radiagdo), entre outros, sao incluidos.

Mais recentemente, Gueyffier et al. (2015) desenvolveram métodos para a criagdo de uma
malha tridimensional da cavidade do grdo que pode ser atualizada e deformada elasticamente
com fung¢des de propagacdo a medida em que ocorre a recessdo do mesmo. Com isso, evita-se
a necessidade de se recriar a malha a cada iteracdo. Tal malha define e discretiza o dominio
tridimensional varidvel onde simulagdes de escoamento compressivel, turbulento e multifasico,
acopladas ao cédigo CEDRE (REFLOCH et al., 2011 apud GUEYFFIER et al., 2015), s@o

realizadas. Trata-se de uma técnica avancada que combina a equacdo de De-Vieille (Equagao

2.12) com uma sofisticada andlise por CFD.

Recessao do Grao Na secdo 2.1.3 viu-se que o empuxo gerado por motores sélidos depende
diretamente da evolucdo da superficie de recessdao, que € essencialmente um problema geo-
métrico. Hwang & Chiang (2014) oferecem uma excelente sintese dos progressos recentes
nessa drea. Distinguem-se essencialmente trés grupos de métodos: analiticos, lagrangianos e
eulerianos, os ultimos dois sendo numéricos. O método analitico se baseia em equacdes dire-
tas e fechadas, sendo rapido mas de dificil generalizacdo. Além disso, o método requer uma
complexa parametrizacdo da geometria do grao. Tal método foi usado em um dos trabalhos

pioneiros na modelagem de SRM’s**, mas hoje estd em desuso.

23 Uma apresentacdo sumdrio do modelo e dos resultados é dada em Cavallini et al. (2009). Ele fora chamado
pelos autores de SPINBALL, de Solid Propellant INternal BALListics.

24 Trata-se do SPP Solid Propellant Program inicialmente desenvolvido por Nickerson et al. (1992 apud
HWANG & CHIANG, 2014), e que hoje, em sua 122 versdo, se transformou em um software comercial (ver
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No método lagrangiano, definem-se marcadores ou pontos de controle sobre a superficie
que sdo deslocados normalmente a superficie, definindo novos segmentos a medida em que o
grao é consumido, e a cada iteragcdo a drea de superficie € calculada. No modelo proposto por
Gueyffier et al. (2015), por exemplo, aplicou-se uma técnica baseada nesta ideia para determi-
nar a evolugcdo geométrica da superficie. Na direcdo radial, usou-se a técnica da Diferencia¢ao
Espectral e na dire¢do axial usou-se uma técnica baseada em Continuacdo de Fourier. O mé-
todo é matematicamente complexo e sua exposi¢do escapa aos limites do presente objetivo, no
entanto os resultados apresentados sdo excelentes para geometrias arbitrarias.

Os métodos mais comuns, no entanto, sao aqueles eulerianos, em que a evolucdo da super-
ficie ndo € explicitamente rastreada, mas deduzida a cada instante com base em varidveis de
campo, tal como a fun¢do de distancia. De longe a técnica mais difundida, usado por Willcox et
al. (2007), Cavallini (2009), Tshokotsha (2016), entre outros, consiste em alguma variacido do
método de conjunto de niveis (level set method). Tal método se baseia em leis hiperbdlicas de
conservacao e na teoria de evolugdo de curvas e superficies dadas sobre frentes de propagacgao.
E necessdrio que se crie uma grade (grid) definindo um dominio computacional, e uma fungdo
de distancia é calculada nos pontos da grade a medida em que a superficie progride. A partir
dos resultados minimos de tal fungo se determina a evolucio da superficie?.

Hwang & Chiang (2014) desenvolvem e comparam trés métodos distintos com o objetivo
de simplificar as computacdes. Um método lagrangiano baseado no rastreamento da frente da
superficie (front-tracking method), e dois métodos eulerianos, o primeiro chamado de “método
dos raios imanentes” (emanating-ray method) e o segundo chamado de “método da minima
distancia” (least distance method). Os métodos sdo aplicados para perimetros bidimensionais
com diversas geometrias iniciais. Seus resultados mostram um desempenho significativamente
superior do ultimo método, além dele poder ser facilmente extensivel para geometrias tridi-
mensionais. De fato, a representacdo tridimensional da geometria do grdo € frequentemente
necessdria e levada a cabo nos trabalhos citados, uma vez que motores modernos tem geometria

complexa na cavidade e sec¢do varidvel ao longo do comprimento.

Os Transientes Para capturar os efeitos transientes o modelo precisa ser dinamico e nao mais
estaciondrio. Willcox et al. (2007) por exemplo, mostram como um modelo estaciondrio € in-

capaz de capturar os fendmenos associados a ignicao e ao fim da queima. Para representar as

http://www.seainc.com/productsSPP.php). O presente autor ndo conseguiu acesso ao documento original.
25 Maiores detalhes sobre o método podem ser consultados na literatura referenciada.
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fases dinamicas, introduzem um modelo fenomenolégico baseado no trabalho de Novozhilov
(1967 apud WILLCOX et al., 2007) que altera a equagao de De-Vieille (Equagdo 2.12) intro-
duzindo termos que dependem da temperatura inicial e do histérico de temperatura do grdo.
Com isso, ndo s6 o incremento transiente de pressao mas também picos (spikes) sao capturados
com considerdvel precisdo. Ja no trabalho de Cavallini et al. (2009), que como ja mencionado
representa uma evolucao de um modelo especificamente desenvolvido para a andlise dos transi-
entes, submodelos de ignitor e transferéncia de calor introduzem as flutuacdes necessdrias para
representar as fases transientes.

Os modelos acima citados, de uma forma geral, representam dois grandes grupos de desen-
volvimento. O primeiro deles americano e associado a Universidade de Ilinois, e o segundo
europeu e associado a Universidade de Roma. Na maioria dos casos, apresentam resultados sa-
tisfatdrios e as vezes excepcionais naquilo que se propdem: isto €, simular a queima de SRM’s.
No entanto, os modelos desenvolvidos pelos autores citados tem como objetivo principal a ané-
lise e o projeto de SRM’s, e ndo a dinamica de voo. Com isso, ainda que simplificados, sdo
consideravelmente complexos para funcionarem como submodelos de um modelo da dindmica
de voo, por requererem tempo computacional considerdvel, especialmente no que tange a re-
cessdo do grao. No entanto, o método de (WILLCOX et al., 2007) parece promissor como
alternativa de implementacao futura. Além disso, pode servir a uma ulterior simplificagcdo, que

dever4 ser discutida no Capitulo 3.

Motores a Propelente Liquido

Nao parece haver em relacdo aos LRE’s uma literatura significativa concernente a sua modela-
gem simplificada, como no caso do SRM’s. Em sua maior parte, tratam-se dos mesmos proble-
mas — combustdo, propriedades do escoamento, transferéncia de calor, etc. —, porém de acordo
com as especificidades proprias dos LRE’s, e através de métodos razoavelmente avangados de
computaciao e modelagem numérica.

A combustdo, por exemplo, é frequentemente abordada de forma especifica para um deter-
minado tipo de combustivel (KIM et al., 2012b), em relacdo aos efeitos de instabilidade que
gera (GRENDA & VENKATESWARAN, 1993) ou em associacdo a dinamica da mistura do

propelente com o oxidante no interior da camara de combustdo apés a injecao (LAROSILI-

26 E interessante mencionar que recentemente parece ter surgido no Brasil um interesse pela modelagem matema-
tica dos SRM’s nos moldes da literatura descrita acima, como testemunham os trabalhos de Mejia et al. (2016)
e Mejia et al. (2017).
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ERE et al., 1990). O escoamento é na maioria das vezes modelado e estudado por técnicas
tridimensionais de CFD, e frequentemente interessam mais suas propriedades no bocal de saida
(CAl et al., 2007). Além disso, ndo € possivel separar o desempenho dos LRE’s do conjunto de
subsistemas que o servem, tais como os subsistemas de alimentagdo de combustivel e de resfri-
amento, de forma que em seu conjunto, toda a performance em regime e nas fases transientes e
de ajuste de poténcia estd associada a performance do conjunto de bombas, turbinas e valvulas
que compdem o sistema de alimentacdo (LOZANO-TOVAR, 1998).

O tépico mais comum € o da combustdo. Betelin et al. (2013), por exemplo, usaram re-
cursos de supercomputagdo para implementar um rico modelo da cinética quimica do processo
de combustao do hidrogénio nos LRE’s. Eles investigaram especialmente os atrasos no tempo
de ignicdo (ignition time delay), que se mostraram associados as caracteristicas dindmicas do
campo de pressdo. Tais atrasos se ligam ao problema das instabilidades no processo de combus-
tao, sendo este um dos problemas mais investigados. Ramezani et al. (2008) desenvolveram um
método numérico, baseado em funcdes de transferéncia, capaz de prever a ocorréncia de ins-
tabilidades de alta frequéncia associadas tanto a combustdo quanto a injecao dos propelentes.
Zhiyong et al. (2005), tratando da reacdo entre hidrogénio e oxigénio, desenvolveram mode-
los da cinética da reacdo com diferentes niveis de detalhe e propuseram que para as reacoes
que ocorrem em temperaturas mais baixas, modelos detalhados da rea¢do devem ser usados,
enquanto modelos mais simples podem ser usados para reagdes que ocorrem a temperaturas
elevadas.

E muito dificil separar o problema da combustio daquele do escoamento na cimara, uma
vez que o primeiro estd associado as caracteristicas da mistura e pulverizacio dos propelentes.
Larosiliere et al. (1990) apresentaram um modelo preditivo aplicdvel a pequenos motores de
combustivel hipergélico?’, tais como aqueles tipicamente usados nos tltimos estdgios ou nos
RCS’s. O modelo integra as equacdes que governam a fase gasosa, um submodelo lagrangiano
do borrifamento dos propelentes na forma de particulas discretas, e submodelos constitutivos da
cinética da combustio, trocas interfasicas, e das interagdes associadas a colisao (impingement)
entre os liquidos. O processo de gaseificagdo dos propelentes € modelado de forma fenome-
noldgica. Os autores notam que a introdug@o das interagdes associadas a colisdo dos liquidos
aprimora o realismo do modelo, oferecendo melhores resultados. Também Harpal et al. (2010)

abordaram o problema da colisdo entre propelente e oxidante, além da mistura e da combus-

27 Combustiveis hipergélicos sdo aqueles que nio requerem uma fonte de calor para promover a combustio. Esta
ocorre espontaneamente quando combustivel e oxidante entram em contato.
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tao, através de métodos lagrangianos de CFD. Modos de interacdo de sentido tnico e sentido
duplo (one-way e two-way) foram comparadas, e os processo de evaporacdo e combustio das
gotas (droplets) foi modelado com base no método de “quebra de turbilhdo” (Eddy Break-Up).
Segundo os autores, o método lagrangiano € limitado pela necessidade de se modelar todos os
mecanismos de forma simultinea e interdependente, resultando em evaporacdo prematura das
gotas. Eles entdo impdem uma distribui¢ao de calor artificial que permite o atraso na evapora-
cdo prematura das mesmas, de forma que assim a combustio de gotas apds a colisdo possa ser
modelada.

Mais recentemente, Xu & Duraisamy (2017) desenvolveram modelos de ordem reduzida
para o estudo do processo de combustdo em LRE’s, com o que foi possivel reproduzir de forma
acurada a evolucao das perturbac¢des do campo de pressdo em uma ampla regido do espago de
parametros. O mais interessante do ponto de vista da simplificacdo, no entanto, foi o uso do
modelo para obter amostragens de valores pontuais e reconstruir as solu¢des em todo o dominio
através de interpolacdes. Usando diferentes técnicas, foi possivel reconstruir todo o dominio
com uma margem de erro significativamente pequena, a partir de um percentual pequeno de
pontos de amostragem, confirmando a eficicia do modelo.

Deve-se notar que o que todos esses modelos e métodos sobre os LRE’s acima mencionados
tém em comum € o fato de que, independentemente dos parametros de entrada, o empuxo gerado
ndo € o parametro de saida. Sao modelos especialmente desenvolvidos para estudar aspectos
muito especificos e pontuais do funcionamento dos LRE’s, o que é natural dada a complexidade
dos processos em questdo. Um modelo que forneca como saida o empuxo e o faca com baixo
custo computacional deve necessariamente se distanciar dos detalhes dos processos internos e
contemplar o conjunto do ciclo, tal como aquele desenvolvido por Freitas (2017), representando
os sistemas de alimentacdo do J-2, motor usado no Saturn V. No entanto tal modelo sofre por
ser estético e limitado a um Unico motor.

Um exemplo de modelo que se aproxima desse ideal € proposto por Santana Jr et al. (2000)
para o estudo da estabilidade de um LRE. Submodelos linearizados dos diversos componentes
do ciclo de um LRE — baldo de gés, regulador de pressdo, tanques, vdlvulas, linhas de alimen-
tacdo, cabecote de injecdo e caAmara de combustdo — sdo construidos e integrados em um tinico
sistema, depois do que um diagrama de blocos € criado e a transformada de Laplace € calculada.
Em seguida, as caracteristicas de estabilidade robusta sdo estudadas através da forma generali-

zada do teorema de Kharitonov. Embora o empuxo ndo seja o problema estudado pelos autores,
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o método e o conjunto simplificado de equacdes por eles usados apontam uma direcdo plausivel
para um modelo passivel de ser integrado em um sistema de simulacdo de voo. Este é também
o caso do tabalho de Sierra et al. (2017), que desenvolveram uma biblioteca de submodelos dos
sistemas que compde o tipico ciclo dos LRE’s, baseada em expressdes analiticas e eficiéncias,
e que pode ser implementada em pacotes de simulacdo comercial para diversos tipos de anélise.

Assim, uma representacdo genérica dos LRE’s requer um procedimento modular e confi-
gurdvel em funcdo da disposicdo de bombas, vélvulas, etc. especifica de cada sistema. Tal
foi também a estratégia usada por Mota (2015), que servindo-se de técnicas de programagao
orientada a objetos, modelou os diversos componentes tipicos dos ciclos como objetos indepen-
dentes, que entdo podem se combinar em uma montagem para definir um ciclo especifico. A
diferenca entre o procedimento de Mota (2015) e aquele de Sierra et al. (2017) reside funda-
mentalmente na escolha de ambiente de desenvolvimento. Enquanto o primeiro trabalhou com
uma linguagem de “baixo nivel” (C++), o ultimo usou os recursos do ambiente MODELICA®.
Além disso, o modelo de Mota (2015) € parte integrante de um modelo maior da dinamica de
voo em que se foca o estudo justamente dos efeitos da configuracdo do motor. Parece possivel
dizer que o método de Mota (2015) se aproxima do estado da arte em termos de aplicacdo a

analise da dindmica de voo.

A pluma

A pluma € a chama brilhante constituida pelos gases de escapamento em elevada temperatura e
velocidade que saem dos bocais do foguete. A presenga de ondas de choque demarca distin¢des
de regido em seu interior. Assim e além disso, as plumas ndo sdo homogéneas em termos de
velocidade, composi¢do, etc. Tais propriedades dependem de diversos fatores, entre eles as
caracteristicas do motor e dos propelentes, assim como as do ambiente circundante (SUTTON
& BIBLARZ, 2010, p. 705).

Por outro lado, seus efeitos abrangem problemas que interessam diversas areas: detecta-
bilidade, ruido, toxicidade, contaminacgdo, interferéncias eletromagnéticas (telecomunicagio),
transferéncia de calor, etc. No que se refere a dindmica de voo em particular, o principal
interesse na pluma estd ligado as suas caracteristicas e efeitos aerodinamicos. Sua presenca
modifica o campo de escoamento em torno do foguete, alterando o campo de pressdo e assim
afetando as forcas aerodindmicas que agem no veiculo (SUTTON & BIBLARZ, 2010, p. 706).

A Figura 2.11 mostra esquematicamente a “estrutura” de uma pluma. As ondas de choque
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Figura 2.11: Diagrama esquematico da pluma em baixa altitude. Reproduzido de Sutton & Biblarz
(2010), p. 705.

e seus reflexos produzem um padrio repetitivo em forma de diamante. E de se notar a regido de
mistura onde os gases de escapamento interagem diretamente com o ambiente. A abertura da
pluma — isto é: a dispersdo caracterizada pelo angulo que sua regido conica limitrofe faz com o
eixo do foguete — € influenciada pela pressdo externa, e portanto pela altitude. O efeito tipico
da redugdo da pressdo atmosférica estd representado na Figura 2.12.

A separagdo do escoamento e o aquecimento da parede provocados pela pluma foi estuado
numericamente por Kim et al. (2012a), onde se detectou a presenga de recirculagdo em elevadas
atitudes sob efeito da razdo de pressdo entre pluma e ambiente. Bauer et al. (2013) e também
Cai (2014) desenvolveram modelos matemdticos completos da pluma, incluindo fendmenos
térmicos. No primeiro caso o modelo foi verificado por técnicas de CFD.

Ja os efeitos da pluma no desempenho aerodindmico de veiculos de lancamento foram es-
tudados experimentalmente por Desikan et al. (2015). Através de uma engenhosa montagem
de um modelo em tinel de vento, em que um forte jato foi feito passar por dentro do modelo
e sair por trds como no caso das plumas, foi possivel estudar qualitativa e quantitativamente os
efeitos desta. O efeito da pluma foi avaliado quanto a sua presenca ou nio, e também quanto

ao angulo de abertura que esta formava com o eixo do foguete. Verificou-se uma complexa

Rocket
vehicle

Bow shock
wave (air)

S Mixing or
: afterburning
region

Exhaust gas
shock wave

Figura 2.12: Diagrama esquematico da abertura da pluma. Reproduzido de Sutton & Biblarz (2010),
p. 707.
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relacdo que liga a razdo de pressdo entre a pluma e o ambiente, o angulo de ataque e o angulo
de abertura da mesma. Em geral, ao crescer a razdo de pressdo, os coeficientes aerodinamicos
diminuem, independentemente do AoA. Ao atingir o valor de 158 (pressdo na pluma/pressao
ambiente), os coeficientes de for¢a normal, axial e de momento (ver adiante) haviam caido
cerca de 15, 30 e 22%, respectivamente. Além disso, observou-se o deslocamento do CoP para
frente ao diminuir-se 0 AoA. Resultados qualitativamente andlogos foram obtidos por Desi-
kan et al. (2016) com um modelo diferente, sugerindo que os achados refletem uma tendéncia
razoavelmente independente da geometria do veiculo.

Os modelos desenvolvidos por Kim et al. (2012a), Bauer et al. (2013) e Cai (2014) pode-
riam fornecer os pardmetros necessarios para, em combinacdo com os dados experimentais de
Desikan et al. (2015) e Desikan et al. (2016), simular computacionalmente os efeitos aerodina-
micos da pluma. No entanto, também neste caso o nivel de detalhes excede o necessdrio para

os presentes objetivos, ficando reservado para trabalhos futuros.

2.3.3 Aerodindmica

A fun¢do da modelagem aerodinidmica é, evidentemente, a de fornecer as forcas e momentos
aerodinamicos que agem sobre o veiculo. Para isso, ela primariamente requer informacgao sobre
o campo de escoamento em torno a0 mesmo, determinado em parte por seu estado cinematico
e por suas caracteristicas geométricas, € em parte pelas propriedades locais da atmosfera. Ob-
ter tais forcas requer a integracdo do campo de pressdo e dos esforcos de cisalhamento que o
escoamento determina sobre o corpo (ANDERSON, 2007, p. 19 e segs.).

Uma vez que tal integracdo € tarefa computacionalmente custosa e drdua, na modelagem
da dinamica de voo € comum e conveniente usar os tradicionais coeficientes aerodinamicos
(ANDERSON, 2007, p. 23 e segs.). Estes sdo normalmente obtidos através de experimentos em
tinel de vento e/ou por de técnicas de CFD. Pode-se demonstrar que tais coeficientes dependem
de certos pardmetros adimensionais, entre os quais o nimero de Reynolds (Re) e o nimero de
Mach (Ma) (ANDERSON, 2007, p. 34 e segs.). Em se tratando de altitudes elevadas onde a
atmosfera é rarefeita, também o nimero de Knudsen (K#) se torna importante28 (CHIOCCHIA
& GERMANO, 2007, p. 4).

Tipicamente os coeficientes aerodinamicos sdo os coeficientes de forca normal, axial e de

28 O niimero de Knudsen é a relagio entre o caminho molecular médio e um comprimento caracteristico do corpo.
Quando Kn —— 1, entdo essas duas dimensdes tem a mesma ordem de grandeza, de forma que a hipétese de
meio continuo que estd na base da aerodindmica geral ndo € mais vélida, e com isso outros métodos de andlise
se fazem necessdrios.
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momento, ou entdo os coeficientes de sustentacdo, arrasto e de momento, a escolha de um
grupo ou de outro dependendo da conveniéncia. Seguindo a introdu¢do em Anderson (2007)

(ps. 24-40), se F é uma forca genérica e a pressdo dindmica é

1

Goo = Epv{ (2.16)
entdo o coeficiente da forga F é
F
Cr= ; (2.17)
qooSref

sendo S,y uma drea de referéncia. No que se refere as for¢as acima mencionadas, a partir dos

respectivos coeficientes seus valores escalares sdo dados por

1

N = 5pvzsmeN, (2.18a)
1

A= EszS,e #Ca, (2.18b)

sendo Cy e C4 os coeficientes das for¢as normal e axial, e por

1

L= EpVZS,e +CL, (2.192)
1

D= Epsz,e Cp. (2.19b)

O momento aerodinamico, por sua vez, pode ser calculado de duas formas. Na primeira
delas, supde-se que o ponto de aplicacdo das forcas aerodindmicas seja o centro de pressdo e

que este seja conhecido. Neste caso, o momento é facilmente calculado como

Ma = LCoPNy (2208.)

M, = Lcop (Lcosa+ Dsina) . (2.20b)

Nas Equacdes 2.20, Lc,p € a distincia axial do CoP ao CG. No caso da Equagdo 2.20a,
a forca axial, por definicdo, ndo produz momento, enquanto a forca normal é toda ela per-
pendicular ao eixo do corpo. J4 no caso da Equacao 2.20b, também por definicdo somente os

componentes perpendiculares das for¢as produzem momento, daf os termos trigonométricos em
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funcdo do angulo de ataque ().
Na segunda forma, supde-se conhecido o0 momento aerodinamico em termos de seu coefici-

ente (Cy7). Sendo assim, tem-se
1 2
M, = EpV SrefLrefCM- (2.21)

Neste tltimo caso, L.y € um comprimento de referéncia. Como se pode perceber, todo o
problema aerodinamico assim se liga a obtencdo de coeficientes de forca e de momento (ou
da posi¢do do CoP) em fungdo dos parametros que os controlam (geometria, atitude, Ma, Re e
Kn). Além disso, a apresentacdo acima € simplificada na medida em que escalar. Na pratica, as
forcas e momentos em questio sdo vetoriais, requerendo ulteriores andlises do estado do veiculo
para determinar sua orientagdo (ver Capitulo 3).

No caso especifico de veiculos de lancamento, Hall et al. (2011) oferecem um relato abran-
gente do processo de levantamento das caracteristicas aerodinamicas do ARES I, que pode ser
tomado como um modelo geral do processo. Ainda que o tempo de permanéncia de um veiculo
lancador na atmosfera seja curto, os autores destacam a importancia da anélise aerodinamica,
ndo so para o estudo da dindmica do voo em si, mas também para as andlises de estabilidade
e controle e do carregamento estrutural, ilustrando com alguns exemplos tradgicos os efeitos de
um estudo aerodindmico imperfeito.

Essa caracterizag@o consiste essencialmente em se produzir bancos de dados em que os coe-
ficientes aerodinamicos, além de outras grandezas tais como derivadas de estabilidade, constem
como funcdo dos parametros adimensionais acima mencionados e das caracteristicas geométri-
cas do veiculo em relacdo ao escoamento — incluindo a quantificacdo de incertezas (HALL et
al., 2011). Além da base de dados, € também importante analisar propriedades pontuais dificil-
mente quantificaveis, tais como as interferéncias da torre de lancamento, oscilacdes de ondas
de choque instdveis e o complexo campo de escoamento durante a separagdo de estigios — em
especial dos strap-on boosters.

Os autores finalizam com importantes observacoes sobre as licdes aprendidas no processo,
destacando o aspecto complementar das técnicas experimentais e de CFD. Em especial, eles
apontam aspectos criticos a serem observados, como a dinamica da pluma e a separagdo de
estagios, ambas dificeis de serem estudadas experimentalmente.

A observacgdo que salta aos olhos diante dessa caracterizagdo € a de que ela € essencialmente
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Unica para um determinado veiculo. Ou seja, s6 por coincidéncia o “modelo aerodindmico”,
entendido como a base de dados descrita acima, poderd ser apropriado para outro veiculo sem
que se assuma certos riscos. Em outras palavras, uma tal base de dados a priori ndo pode
ser generalizada, sendo melhor definida como um conjunto de propriedades aerodinamicas do
veiculo que como um modelo aerodindmico propriamente dito.

Assim sendo, dados de origem experimental tais como aqueles compilados por Blackwell
Jr (1966) e Springer & Pokora (1966) tem valor apenas ilustrativo e fenomenoldgico. O mesmo
pode ser dito dos dados obtidos através de CFD para veiculos especificos. Mais relevante é
a ferramenta descrita por Kiris et al. (2016) e nomeada LAVA (Launch, Ascent and Vehicle
Aerodynamics). Trata-se ai de um sofisticado pacote de CFD especialmente voltado para andlise
aerodinamica de veiculos de langamento. Entre as capacidades da ferramenta inclui-se além do
calculo dos coeficientes de forca, também a anélise dos efeitos da pluma, andlises acusticas,
térmicas e de cargas. Além disso, acoplada a modelos da dinamica, a ferramenta é capaz de
predizer os coeficientes em pontos determinados da trajetdria. Certamente ndo se trata de uma
implementagdo compativel com a ideia da simulag@o da dindmica de voo em tempos razoaveis,
mas € uma alternativa interessante para o processo de constru¢do das bases de dados acima
descritas.

Um modelo aerodindmico capaz de obter os coeficientes — e portanto as for¢as € momen-
tos — em tempo real durante a simulacdo da mecanica do voo deve necessariamente ser mais
simples que os cédigos de CFD modernos, voltados em sua maioria para a previsao das forgas
e coeficientes com notdvel acurdcia. Nesse sentido, Lobbia (2017) desenvolveu um engenhoso
algoritmo baseado em métodos de painéis em trés dimensdes para geometrias arbitrarias. Im-
plementado em C/C++, o algoritmo de Lobbia combina os métodos do quadrado do seno de
Newton, do cone tangente e das ondas de choque e expansdo. Ele oferece resultados sufici-
entemente bons e extremamente rapidos (poucos segundos para uma geometria razoavelmente
complexa em um microcomputador comercial). A grande desvantagem do algoritmo, no en-
tanto, reside no fato dele ser valido apenas para velocidades super e hipersonicas, quando as

hipdteses de base das teorias de fundo sdo vélidas.

2.3.4 Guiagem, Navegacdo e Controle

A efervescéncia dos estudos sobre a aplicacdo de leis e algoritmos de navegacdo, controle e

guiagem a veiculos de lancamento datam da década de 60 do século passado, e atingiu um
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climax no design do sistema de controle do Saturn V, conforme descrito por Haeussermann
(1964). Embora, como ja mencionado, os controladores mais comuns ainda sejam de tipo PID e
os dados de guiagem sejam produzidos offline, sdo diversas as propostas de novos controladores
— ou versoes modificadas do PID, associacdo de filtros, etc. — e de algoritmos de guiagem
online. Aqui convém tratar em separado os assuntos relativos a guiagem e os assuntos relativos

ao controle de atitude.

Controle de Atitude

Os fundamentos basicos do controle de atitude através da lei PID foram introduzidos na Se¢ao
2.1.2. Choi & Bang (2000) associam ao controlador PID um filtro de nivel (notch filter) para
compensar a flexao e vibragao associadas ao controle da atitude de um foguete de sondagem de
dois estagios. A deformacdo do corpo delgado do foguete e as ulteriores oscilagdes ocorrem em
funcdo da atuacdo aerodinamica dos mecanismos de controle. As mensuragdes dos sensores no
interior do veiculo sdo afetadas por essas oscilagdes, e acabam por alimentar o algoritimo de
controle com informacdes distorcidas que, em tultima instancia, podem levar a desestabilizacdo
do veiculo. Um filtro de nivel convencional requer o conhecimento das propriedades vibratérias
do foguete. A proposta de Choi & Bang (2000) dispensa esse conhecimento, pois o filtro é
desenvolvido de forma a se auto-ajustar de acordo com a frequéncia de vibrac¢ao. A proposta dos
autores € consideravelmente simples, requerendo o ajuste de apenas um parametro, e oferece
excelente desempenho computacional.

Também Abdallah (2005) se ocupou do aprimoramento de um controlador PID. No seu caso,
porém, desenvolveu para o controlador um método adaptativo de ajuste de ganhos baseado em
um modelo de referéncia, em que a proposta adaptativa inclui um termo integral e um termo
proporcional. O modelo de referéncia ¢ um modelo ideal do sistema cuja saida é comparada
com a saida do sistema real. O mecanismo adaptativo tem por funcdo zerar a diferenca entre
o modelo de referéncia e o modelo ideal, tipicamente associado aos requisitos do sistema. Na
proposta de Abdallah (2005), o mecanismo de adaptagdo € constituido de um conjunto de fun-
coes que corrigem os ganhos do controlador PID de acordo com leis proporcionais e integrais
de adaptacao (ABDALLAH, 2005, p. 73).

Das et al. (2007) apresentam um engenhoso controlador de atitude robusto e tolerante a fa-
lhas para um lancador de satélites. Em seu trabalho, o quarto estdgio de um veiculo fora da

atmosfera ¢ modelado, incluindo a dindmica dos atuadores, sloshing, e perturbacdes de deslo-
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camento do centro de gravidade e do eixo de acdo das forcas de empuxo. Dois controladores
sdo desenvolvidos, um deles devendo operar em condicdes nominais, € o outro devendo operar
quando detectada a falha de um dos quatro atuadores.

Através da técnica da Desigualdade de Matrizes Lineares, controladores robustos H.. foram
projetados com estrutura PID tanto para o caso nominal quanto para o caso de falha. Observou-
se que as matrizes diagonais de ganho apropriadas para o caso nominal perdiam sua diagona-
lidade e simetria no caso de falha de um atuador. No que se refere aos resultados, além da
capacidade de atingir condi¢des estaciondrias com modesta ultrapassagem (overshoorting) na
condicdo nominal, a resposta a falha, ainda que degradada em relagdo a primeira, permitiu o
retorno a condicao estaciondria, evidenciando a eficdcia do sistema.

Levando em consideracdo os diferentes e conflitantes objetivos que se impdem a um sis-
tema de controle de atitude (estabilizar o foguete, seguir uma sequéncia de atitudes, minimizar
o angulo de ataque diante de perturbacdes atmosféricas, minimizar a derrapagem lateral) e a
variagdo de prioridades em fun¢do da atual fase do lancamento (decolagem, fase de mdxima
pressdo, destacamento de estdgios), Saunois (2009) propds um desenho em que o circuito de
controle de atitude é desacoplado do circuito de controle de derrapagem, ambos agindo simul-
taneamente no angulo de vetoracdo. O primeiro se serve de um controlador proporcional e
derivativo (PD) cldssico seguido de um termo que introduz um avanco de fase de 180°, to-
rando instdvel o controlador, enquanto o segundo se serve de um controlador proporcional e
integrativo (PI).

Comparando diferentes estratégias de ajuste dos ganhos, o autor consegue desenvolver um
controlador suficientemente robusto e bastante simples, capaz de lidar com os diversos obje-
tivos e fases atmosféricas do lancamento. Deve-se notar porém que para tal o autor utilizou
um modelo bastante simplificado e linearizado da dindmica de voo dos veiculos lancadores.
As andlises apresentadas sdo limitadas a um periodo de 10s, e os parametros do modelo sdo
ajustados para cada caso pontual. Assim, as perturbacdes de interesse foram variadas através
do ajuste de parametros do modelo em funcdo da fase de voo em estudo.

As propriedades dos controladores PID aplicadas ao Veiculo Lancador de Satélites (VLS)
brasileiro foram amplamente estudadas por Silva (2014)?° em diversas configuragdes. Em pri-

meiro lugar, uma série de requisitos para controlador e filtros é definida, e em seguida varia¢des

da estrutura PID sdo projetadas e seus desempenhos analisados. O modelo do foguete € line-

29 De forma resumida em Silva et al. (2013).
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arizado em pontos significativos da trajetdria, e usando técnicas de escalonamento de ganhos
e otimizacao quadrdtica, diversas estruturas sdo comparadas e os resultados, especialmente em
termos de margem de estabilidade — um indicador da robustez do controlador —, sdo avalia-
dos. Uma observagdo importante do autor € a de que se a trajetoria for projetada para coincidir
com uma curva gravitacional, entdo a atuag¢do dos bocais ¢ minima, reduzindo-se a eliminagdo
de perturbacdes tais como os ventos € pequenos desvios de trajetoria (SILVA, 2014, p. 180).
Silva (2014) conclui positivamente quanto a aplicagdo do controlador PID, sem deixar de fazer
reservas quanto ao fato de que somente condi¢cdes nominais terem sido analisadas.

Orr et al. (2014) propuseram uma sofisticada arquitetura do sistema de controle, em torno
a uma lei PID, para ser considerada no desenvolvimento da familia de lancadores Sistema de
Lancamento Espacial (SLS, Space Launch System). A arquitetura combina um piloto auto-
madtico em trés eixos com filtros de flexdo tradicionais, passivos e ativos, provendo correcao
a dinamica de sloshing e deformacao do veiculo e aprimorando sua estabilidade. Além disso,
o algoritmo inclui a alocacio pseudo-6tima do esquema de controle para maximizar a perfor-
mance de multiplos bocais a0 mesmo tempo em que acomoda variacdo de poténcia e falhas
eventuais. Observadores nao lineares, alimentados por acelerdmetros, ajudam a compensar as
perturbacdes em voo. Por fim, uma modulacdo de ganhos baseada em modelo de referéncia
caracteriza o aspecto adaptativo da lei de controle.

Por fim, Nair et al. (2016) desenvolveram um sistema semelhante em principio aquele de
Abdallah (2005). No entanto, como mecanismo de adaptacdao propuseram uma funcdo de Lia-
punov, tanto para controladores PD quanto PID. Além disso, compararam seus resultados com
aqueles obtidos com um controlador PD/PID baseado em escalonamento de ganhos. Os auto-
res demonstram que o controle adaptativo por eles proposto tem desempenho superior aquele
baseado no escalonamento de ganhos somente.

Uma outra estrutura de controle que vem ganhando for¢a se baseia na técnica dos modos ou
superficies deslizantes (SMC, Sliding Mode Control), amplamente descrita em Shtessel et al.
(2014) e Spurgeon (2014). Grosso modo, o principio basico da técnica consiste em se desenhar
uma superficie de atragdo o para a qual uma lei de controle deve direcionar o estado do sistema.

Geralmente, uma superficie de atracdo ¢ uma funcdo do tipo

k—1
o=eb+ Y Kel, (2.22)
i=0
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sendo ¢' a i-ésima derivada do erro até a ordem k, e K; o i-ésimo ganho associado ao erro em
questdo. Depois de definida a superficie, projeta-se entdo uma lei de controle em funcio de o,

cujo objetivo € conduzir o a zero. O caso mais elementar de tal lei de controle € da forma

u=—-Usigno. (2.23)

A combinacdo de superficie e lei de controle apresentada nas Equacdes 2.22 e 2.23 represen-
tam o caso mais simples de controle por superficies deslizantes. No caso cldssico, a quantidade
(k) de derivadas do erro a ser incluida na formulagdo da superficie é chamada de grau relativo,
que se define como a quantidade de vezes que é necessario derivar o sinal de saida para que
apareca o sinal de entrada.

Uma das principais desvantagens do SMC ¢ associada ao cardter descontinuo da lei de
controle, que promove o aparecimento de oscilagdes permanentes (chattering) em estado esta-
ciondrio. Algumas solucdes para este problema incluem a suavizagdo da lei de controle, que
implica na degradag@o da resposta estaciondria. Solugdes mais sofisticadas implicam no au-
mento da ordem do SMC, evitando assim o prejuizo a robustez. Algumas aplicacdes do SMC
ao controle de atitude de veiculos aeroespaciais sdo brevemente sumarizadas a seguir.

Aproveitando das propriedades descontinuas dos RCS, Tournes et al. (2014) propuseram
um esquema de controle para o dltimo estdgio de um foguete baseado na técnica de superficies
deslizantes com rastreio de saida. Tal proposta substitui o tradicional relé de alta frequéncia
(Equacdo 2.23) por um controlador “suave”. Para isso, uma lei de saturacio substitui a funcao
sinal, onde a amplitude do controle modula a duracdo dos pulsos dos propulsores RACS. Seus
resultados demonstram que o controlador proposto oferece um rastreio robusto e preciso da
atitude e da velocidade da espagonave.

Shtessel et al. (2000) desenvolveram um controlador baseado em superficies deslizantes
para aplicacdo em veiculos reutilizdveis, mais notadamente na fase de subida do X-33%0. A
proposta dos autores se caracteriza por um controle continuo com multiplas escalas de tempo,
utilizando-se de uma estrutura de malha dupla capaz de oferecer um rastreio robusto e desa-
coplado tanto da atitude quanto das velocidades angulares na presenga de perturbagdes e in-
certezas. A malha interna € responsdvel pelo controle das velocidades angulares, enquanto a

malha externa opera sobre a atitude. O efeito do controlador € o de fazer com que a dindmica

30 Ver <https://www.nasa.gov/centers/armstrong/history/experimental_aircraft/X-33.html>.
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de rastreio de erro da atitude e das velocidades angulares seja restringida a equagdes diferen-
ciais vetoriais lineares, desacopladas e homogéneas, simplificando assim a atuacdo. Mais uma
vez, resultados promissores em termos de robustez e desempenho sdo obtidos. Expandindo
este trabalho, Shtessel et al. (2002) propoem uma técnica de superficies deslizantes variante no
tempo para lidar com as saturacdes de comando provocadas seja por falha de efetores, seja por
perturbacdes gerais.

Ainda em relagdo a langadores reutilizdveis (notadamente o X-33) Hall & Shtessel (2006)
propdem um controlador de superficies deslizantes alimentado por observadores, também de
superficies deslizantes, com adaptacdo de ganhos. O desenho, baseado nos trabalhos apresen-
tados nos pardgrafos precedentes, € aplicado aos procedimentos de aproximagdo e pouso. O
observador se baseia apenas do conhecimento dos limites de incertezas. O algoritmo de adap-
tacdo de ganho prové o minimo ganho necessdrio para a existéncia da superficie deslizante.
Simulagdes em condi¢des nominais e de rajadas severas demonstram um desempenho superior
ao de sistemas de controle cléssicos.

Aprimorando a aplicagdo de controladores baseados em superficies deslizantes, Stott & Sh-
tessel (2012) propuseram um desenho baseado em superficies deslizantes de ordem elevada
(HOSM, High Order Sliding Mode), ainda mais eficaz que os SMC’s classicos em termos de
robustez e, principalmente, capazes de lidar com sistemas de grau relativo arbitrario. Os autores
comparam o caso do SMC cléssico alimentado por um observador e 0 HOSM com miuiltiplas
malhas. Simulacdes sdo efetuadas referentes ao Veiculo Langador de Satélites X (SLV-X, Sa-
tellite Launch Vehicle X). Os autores destacam que as respostas do HOSM sdo mais agressivas,
enquanto o caso do SMC cldssico com observador apresenta respostas mais suaves. Com esse
resultado, sugerem que o primeiro tipo seja mais adequado a veiculos ndo tripulados.

Por fim, Tiwari et al. (2016) propdem um HOSM global e robusto, isento de oscilagdes
(chatter) para o controle de atitude de uma espagonave rigida. A ordem do modo de desli-
zamento € maior que o grau relativo do sistema, garantido assim a eliminag@o das oscilacoes.
Simula¢des na presenca de perturbagdes e incertezas quanto aos momentos de inércia sao efetu-
adas para verificar a eficicia do método. O controlador proposto rejeita com sucesso as pertur-

bacdes e incertezas, com boa precisdo em estado estaciondrio e alta velocidade de convergéncia.
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Guiagem

Como ja mencionado, tipicamente a guiagem controlada em malha fechada € reservada as fa-
ses ndo atmosféricas do lancamento, onde os efeitos aerodindmicos podem ser desprezados e
a dindmica do veiculo € consideravelmente mais simples. Dukeman (2002) desenvolveu um
algoritmo de guiagem de malha fechada capaz de otimizar a trajetéria em tempo real também
na fase de subida, que inclui os efeitos aerodindmicos. O algoritimo desenvolvido pelo autor
opera re-otimizando a trajetéria de subida a cada segundo, desde a decolagem (/ift-off) até o
desligamento dos motores.

Para isso, Dukeman trabalhou com principios da teoria de controle 6timo, em que aplicado
ao cdlculo de trajetdrias, a fungdo do algoritimo € resolver o problema de valor de contorno
em dois pontos (two-point boundary value problem), sendo estes o ponto inicial (a posi¢cdo
instantanea) e o ponto final (o estado desejado do veiculo ao final da trajetdria). A formulagao
matematica do método € complexa, e basta aqui apontar seus aspectos mais relevantes.

Definem-se funcdes de restricao relativas ao estado terminal do veiculo e a sua trajetéria, de
forma que o problema de otimizagdo consiste em se estimar uma histéria de orientagdes para
um eixo do sistema corpo que possa maximizar a massa final do veiculo (o que implica em
menor consumo), dadas as restricdes. Para isso, as equacdes de co-estado baseadas na matriz
Hamiltoniana s@o definidas, obtendo-se um sistema de equagdes diferenciais de estado e de
co-estado. O sistema é solucionado numericamente através de um esquema de integracao de
Runge-Kutta de 22 ordem, a partir do que o problema de otimizagdo pode ser resolvido através
do método da secdo durea.

De fato, Dukeman elabora dois algoritimos. O primeiro inclui os efeitos aerodinamicos, en-
quanto o segundo os exclui. Este ultimo € usado na fase ndo-atmosférica do lancamento. Para
introduzir as grandezas aerodindmicas nas equagdes, os coeficientes aerodinamicos sdo mode-
lados usando-se uma func¢ao de interpolagdo baseada em splines cibicas em funcdo do nimero
de Mach. Embora o modelo criado para avaliar o algoritimo tenha sido consideravelmente sim-
ples, os resultados numéricos obtidos apresentaram resultados muito bons, se confrontados com
resultados obtidos por outros métodos.

O autor fez trés estudos de caso: um lancamento suborbital, um langamento orbital com
injecdo da carga paga em uma Orbita definida, e um langamento abortado em fun¢do de falha no
motor. Os dois primeiros casos foram comparados com os resultados do Program to Optimize

Simulated Trajectories (POST) da NASA, e verificou-se uma correspondéncia significativa. A
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grande diferenca reside no fato de que o consagrado cédigo da NASA calcula e otimiza uma
trajetéria off-line, que entdo servird como referéncia em um sistema de malha aberta. J4 o
algoritimo de Dukeman faz a atualizagcdo da trajetéria em tempo real, permitindo a correcao e
portanto a otimizagdo da trajetéria em funcdo do estado instantdneo do veiculo. No terceiro
estudo de caso, o veiculo foi capaz de calcular uma trajetéria de reentrada a partir do ponto em
que a missao foi abortada através de um algoritimo de aborto de missao previamente elaborado.

Por outro lado, Xu & Chen (2011) se ocuparam da guiagem de veiculos de lancamento de
propelente s6lido sujeitos as condi¢des terminais de velocidade, angulo de trajetéria local e an-
gulo de ataque. Para isso, trabalharam com um método de gerenciamento de energia, cuja ideia
basica € a de controlar o angulo entre o empuxo e a velocidade, de modo a exaurir o excesso de
energia. Assim, uma curva de capacidade de velocidade € construida no sistema de referéncias
de velocidade local. Baseado em trabalhos anteriores de gerenciamento de energia de controle
de atitude e de gerenciamento geral de energia, os autores propdem um algoritmo de guiagem
baseado em gerenciamento de energia por spline (spline energy management), cuja curva de ca-
pacidade de velocidade € uma spline. Os coeficientes de tal curva sdo atualizados a cada 0,1,
e o comando de arfagem local € gerado em malha fechada. Os autores avaliam o algoritmo
em uma simulacdo de um lancador sélido de trés estdgios, e verificam que as restricdes sao
satisfeitas de forma superior aos outros métodos energéticos considerados.

Jeshvaghany et al. (2015) se propdem o problema de determinar a trajetéria 6tima para um
lancador de multiplos estdgios usando wavelets de Chebyshev. O objetivo € o de manobrar o
lancador do solo até a 6rbita desejada de forma a maximizar o combustivel do dltimo estagio.
O método consiste em reduzir o problema de controle 6timo a um sistema de equagdes algé-
bricas através da expansao dos vetores de controle e da taxa de varia¢do do estado na forma de
wavelets de Chebyshev com coeficientes indeterminados. Inicialmente, um indice de perfor-
mance € avaliado através de uma matriz de integracdo e da férmula de integracdo de Gauss, € as
restri¢des de tipo desigualdade s@o convertidas em um conjunto de igualdades algébricas. Com
isso, um sistema numericamente complexo e diferencial € convertido em um sistema algébrico,
permitindo a rdpida convergéncia. No entanto, com base unicamente nos dados apresentados
pelos autores ndo € possivel dizer se tal convergéncia € suficientemente rdpida para aplica¢do
em tempo real.

Como se pode intuir, o problema da guiagem € significativamente mais complexo. Indepen-

dentemente do método, ele requer sempre uma solucdo numérica que depende da convergéncia
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de um algoritmo. Sua aplicabilidade em tempo real, portanto, requer nao s6 hardware suficien-
temente potente, mas também modelos que simplifiquem o processo numérico.

Diversas outras propostas, tanto de controle de atitude quanto de guiagem, podem ser en-
contradas na literatura. Além dos procedimentos numéricos associados a solu¢dao do problema
de contorno de dois pontos e dos métodos de energia para guiagem, e além dos controladores
PID e SMC/HOSM para o controle de atitude, em geral estas incluem elementos de inteligén-
cia artificial, principalmente redes neurais. A titulo de ilustragdo, um dos casos mais notaveis
¢ aquele proposto por Mehrabian et al. (2006), em que o controlador é baseado na emulagdo
da fisiologia do encéfalo de mamiferos, mais precisamente nos seus mecanismos de busca e
recompensa’!. A capacidade de aprendizagem em tempo real confere a tais arquiteturas sua

robustez.

2.3.5 Estagiamento

Para Rao et al. (2006), a separacdo de estagios € o evento mais importante no lancamento de
um foguete de multiplos estdgios. Em um amplo artigo, os autores passam em revista toda a
problematica ligada a tarefa, além de apresentarem uma ferramenta para sua andlise. Trata-se de
um evento critico justamente por expor a missao a uma grande quantidade de riscos e incertezas,
especialmente quando se trata de uma separacdo de estagios com elevada pressdao dinamica.
Colisdes com detritos ou com o estagio separado, contaminagdo, impacto de ondas de choque e
outros fendmenos estao entre as possibilidades cuja probabilidade deve ser minimizada através
de uma cuidadosa anélise e planejamento dos sistemas e da missao.

De uma maneira geral, um processo de separagdo ocorre em trés etapas: um atuador para
iniciar o evento (normalmente elétrico ou pirotécnico), um sistema de soltura para obter a se-
paracdo fisica, e um sistema de afastamento para imprimir suficiente velocidade relativa. Sao
diversos os tipos de mecanismos e dispositivos usados frequentemente para o processo, que
devem ser definidos de acordo com o tipo de separacdo (estdgio, carga paga, etc.) € a missao:
parafusos explosivos, molas, zipers, cargas pirotécnicas, retro-foguetes, etc. (RAO et al., 2006).

Um caso especialmente critico é aquele em que o estidgio a ser separado ¢ um SRM. A

separacdo ocorre quando o estidgio se exaure. No entanto, sua exaustdo ndo € instantanea,

31" Curiosamente, durante a 2% Guerra Mundial o famoso psicélogo americano B. F. Skinner, criador do behavio-
rismo radical, a convite do governo desenvolveu um engenhoso método para controlar bombas em queda livre,
aumentando a probabilidade de atingirem navios inimigos. O método consistia em treinar pombos que, colo-
cados no interior das bombas, “bicavam” controles de guiagem. O projeto ficou conhecido como ORCON, de
Organic Control. Para maiores detalhes, ver Skinner (1960).
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permanecendo um periodo “caudal* (tail-off) em que o motor ainda ndo parou completamente,
mas que também ndo produz empuxo suficiente para garantir a controlabilidade. Em uma tal
situacdo, € necessario destacar o estdgio o quanto antes para readquirir controle com a igni¢ao
do préximo estdgio. Porém, no intervalo entre a separagcdo e a igni¢do do proximo estagio,
o estigio separado ainda produz um empuxo que no instante inicial da separac¢do o orienta na
direcdo do veiculo, aumentando o risco de colisdo (RAO et al., 2006). Por essa e outras razdes, a
possibilidade de simular com acuricia o processo de separacdo de estidgios pode ser uma fungdo
importante na andlise da dindmica de voo.

Com o objetivo de avaliar a performance dos sistemas de separacdo de estagios, mais pre-
cisamente para avaliar a probabilidade de colisdo e estabelecer requisitos apropriados para o
projeto dos mesmos, Jeyakumar et al. (2005)*? desenvolveram um modelo razoavelmente deta-
lhado da dinidmica de voo?? e dos mecanismos de separacio que aplicaram em um caso simples
de separa¢do no vacuo.

No que se refere aos mecanismos de separacao, os autores incluiram modelos de sistemas
de molas e de retro-foguetes, além de introduzirem os momentos de amortecimento devidos a
exaustdo dos gases. Tais modelos sdo basicamente somatdrias de forgcas e parametros geomé-
tricos (tais como posi¢do e orientacao das molas) e funcionais (tais como rigidez das mesmas).
Para identificar colisdes, foram definidos pontos em posicdes estratégicas dos corpos (o estd-
gio a ser separado e o estdgio seguinte). Um software foi criado em C++ usando técnicas de
programagao orientada a objeto, em que os diversos componentes de interesse foram definidos
como classes, com suas propriedades e métodos. Além disso, elementos estatisticos baseados
no método de Monte Carlo introduziram incertezas nos parametros de entrada, representando
as incertezas de projeto e estado.

Os resultados obtidos permitiram avaliar posi¢ao e velocidade relativas entre os dois estd-
gios, com o que o procedimento de separacdo pode ser estudado. Com isso, o modelo desenvol-
vido torna possivel avaliar diferentes cendrios rapidamente, inclusive e especialmente os piores
cendrios, de modo a se definir os intervalos de tolerancia e os instantes limite para certas acoes.

Na mesma linha e com os mesmos objetivos, Roshanian & Talebi (2008) introduziram, em

um modelo ligeiramente mais sofisticado, a simulacdo do que chamaram “separacdo quente”

32 De fato, Rao et al. (2006) e Jeyakumar et al. (2005) sdo essencialmente o0 mesmo trabalho, com os mesmos
autores. A tunica diferenca reside no fato que em Rao et al. (2006) os autores se detém de forma mais detalhada
na teoria e na descricdo mecénica e fisica dos sistemas.

33 Isso se comparado com outros modelos aqui mencionados, desenvolvidos para fins especificos, diferentes da
dindmica do voo em si.
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(hot separation): neste caso, o estigio subsequente entra em igni¢do no instante mesmo da
separagdo, de forma que a pluma nao sé colide com o estiagio separado, como também retorna
ao veiculo. Para isso, uma modelagem simplificada do campo de escoamento da pluma foi
necessdria para garantir capacidade computacional compativel, com o que uma estimativa das
forgas de colisdo da pluma foi possivel.

Os mecanismos de separacao modelados e estudados pelos autores foram os retro-foguetes
e os parafusos pirotécnicos, cuja forca foi representada como func¢des do tempo. Como nos
casos precedentes, incertezas de desenho e de estado foram estatisticamente introduzidas pelo
método de Monte Carlo. Além das caracteristicas cinematicas e dinamicas tipicas, o “dngulo
de conicidade” (coning angle)>* foi estudado. Por fim, limites estatisticos para os parimetros
do caso estudado puderam ser definidos.

Albertson et al. (2012) desenvolveram uma metodologia, chamada Equacdo de Restri¢do de
Forca (Constraint Force Equation), que pdde ser agregada ao ja citado POST da NASA. Com
isso, foi possivel simular um missido de ponta a ponta, em especial estudar a dinamica da se-
paracdo. Os autores aplicaram a metodologia ao estudo de um langador de dois estdgios com
configuracdo “bimesa” (bimese)>>. Bases de dados aerodinimicas foram construidas experi-
mentalmente. Os resultados foram comparados aqueles de pacotes comerciais projetados para
resolver a dinamica de multiplos corpos, validando os resultados.

Por fim, Acquatella (2016) usou a mesma metodologia da Equacdo de Restri¢dao de Forga,
porém implementando as simulagdes em ambiente MODELICA®. Suas simulagdes foram refe-
rentes a separacao dos ultimos estagios e da carga paga, incluindo dindmica de multiplos corpos
rigidos interconectados por articulagdes. Sua preocupacao principal, mais que o estudo de caso

especifico, foi demonstrar as capacidades do ambiente em questdo para a rdpida e intuitiva

construcao de modelos.

2.3.6 Massa e Inércia

Como j4 mencionado, a maior parte da massa de um veiculo lancador no inicio da missao é

massa de propelente. O consumo do propelente, portanto, determina variacdes nao despreziveis

3 Fendmeno tipico nos veiculos estabilizados por rotacio. Aparentemente, uma das extremidades do estigio
separado, ainda girando em torno ao préprio eixo, comeca a distanciar-se periodicamente do eixo de rotagdo,
de forma que o estdgio parece descrever a superficie de um cone.

35 Dois veiculos idénticos acoplados um ao outro pelo ventre. Os veiculos sido dotados de superficies de sus-
tentacdo. No lancamento, apenas o combustivel de um deles é consumido inicialmente. Apds a separacdo, o
primeiro retorno em planeio e pousa normalmente, enquanto o segundo € iniciado e continua a missdo até a
orbita (ALBERTSON et al., 2012).
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de massa. Além disso, o descarte de estdgios consumidos implicam em varia¢cdes ndo conti-
nuas da mesma. Ao mesmo tempo, € de se esperar ndo sé a variacdo da posi¢do do CG como
também dos momentos de inércia. Por fim, especialmente nos casos de veiculos a propelente
liquido, a massa esta sujeita a movimentar-se no interior dos tanques, imprimindo no veiculo
instabilidades e variacdes dos momentos de inércia — fendmeno ja indicado e conhecido como
sloshing.

A rigor, a distribuicdo de massa de veiculos de langcamento (ou de qualquer objeto mini-
mamente complexo) depende dos materiais de que € feito, do desenho estrutural, do posicio-
namento de componentes, acessorios e carga. Um modelo que parta dessa distribui¢do até a
determinacdo da posicdo do centro de massa e dos momentos de inércia a cada instante ndo
pode prescindir do conhecimento explicito dos detalhes de tal distribuicdo, o que é evidente-
mente invidvel.

Uma solucdo e aproximacgdo intermedidria, ja adotada por Chowdhury et al. (2011), consiste
em se trabalhar com a ideia de que o veiculo € um conjugado de corpos com distribuicao de
massa homogénea, onde a posi¢do do CG de cada corpo € conhecida de antemdo. Além disso,
cada corpo pode ser representado — também de forma aproximada — por geometrias simples, de
forma que o célculo dos momentos de inércia é simplificado. Os detalhes desse procedimento,
alias bastante bdsico, sdo apresentados no Capitulo 3.

Mais problemdtica é a modelagem do sloshing. Trata-se ai de um formidavel fendmeno
fluidodinamico, cuja acurdcia no tratamento computacional exige complexas formulagdes por
CFD (ver Ibrahim (2005)). Nao s6 a altera¢do dinamica da distribuicdo de massa do veiculo,
mas também e por causa disso, o sloshing pode induzir oscilagdes que entram em ressonancia
com a estrutura e/ou com oscilagdes de pressdo na camara de combustdo, o que € uma fonte
constante de preocupac¢do no projeto, desempenho e estabilidade de veiculos de lancamento.

A alternativa mais comum para a representagdo do sloshing na dindmica dos veiculos con-
siste em se modelar seu equivalente mecanico em termos de molas, amortecedores e péndulos
(IBRAHIM, 2005, p. 296 e segs.). Tal é a estratégia adotada desde a década de 60 (CUI et
al., 2014) no estudo dos esfeitos dindmicos do sloshing em veiculos langcadores. Estudando os
efeitos de ressonincia associados, Cui et al. (2014) oferece uma ampla revisdo dos trabalhos em
questdo.

Essencialmente, tal modelagem se subdivide em planar e tridimensional, de acordo com os

requisitos do estudo. Uma ulterior subdivisdo € entre modelos lineares e ndo lineares, onde os
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dispositivos mecanicos, especialmente as molas, sdo tratados como tais3®. Além disso, deve-se
levar em conta aspectos construtivos dos tanques: sua forma geométrica e a presenca de dispo-
sitivos atenuadores do sloshing, que determinam a fracdo da massa do combustivel submetida a

ele. Uma boa revisao de diversas alternativas é dada no trabalho cldssico de Dodge (2000).

2.3.7 Estrutura

Veiculos lancadores sdo delicados. Devido ao alto custo envolvido nas missdes e ao fato desse
custo ser diretamente proporcional a massa, todo esforgo € feito para reduzi-la, o que até certo
ponto prejudica o desempenho estrutural dos mesmos. Como ja observado, isso tem implicagdes
importantes quanto aos requisitos de trajetéria em relacdo com a aerodinamica, e aos sistemas
de controle, que sdo significativamente afetados pela deformagao estrutural.

No que se refere a modelagem da estrutura, a grande distincdo é entre modelos de corpo
rigido e modelos de corpo flexivel. Um modelo de corpo rigido € simples, uma vez que cada par
de pontos do corpo permanece sempre na mesma posi¢ao relativa um ao outro. Ja a modelagem
de corpos flexiveis assume caracteristicas complexas, e exigem sofisticados estudos empiricos
e de elementos finitos.

A forma mais comum de se modelar tal dindmica estrutural consiste em se considerar o
corpo do veiculo como uma viga ao longo de seu eixo longitudinal, e servir-se da teoria bésica
da elasticidade e vibragdes. Tal viga estd sujeita a excitacOes de diversos tipos, notadamente
a excitacdo pela base. Tipicamente, os modos e frequéncias de vibracdo e deformacio sdo
determinados a priori e acoplados a equacao da dinamica (BETTS et al., 2007). Su et al. (2017)
apresentou um interessante estudo onde o corpo do veiculo € discretizado e as posi¢cdes dos
sensores sdo ajustadas de forma a alimentar um submodelo paralelo de deformacdo que, em
conjung¢do com outros sistemas do veiculo, permite a correcdo de dados de controle e outros

parametros em tempo real.

2.3.8 Consideracoes

Os temas tratados na presente secdo variam em complexidade e profundidade, tanto em si
quanto no tratamento a eles dado. O objetivo aqui foi o de expor de forma sumdria e indi-
cativa os principais fendmenos ligados a dindmica dos veiculos lan¢adores no que se refere a

seu de voo. Nem todos eles estardo presentes nas ferramentas descritas a seguir, e raramente

36 Por exemplo, uma mola linear é aquele em que sua rigidez é constante, independentemente da sua deformaco.
Em uma mola ndo linear, a rigidez ¢ funcio da deformac@o.
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o estardo no nivel de profundidade que podem atingir quando estudados como fendmenos iso-
lados. Isso também é verdadeiro quanto a ferramenta que se descreverd no proximo capitulo.
No entanto, ter uma ideia do estado e da dire¢do da pesquisa em cada caso parece um requisito

importante para se equacionar os compromissos assumidos.

2.4 Ferramentas de Simulacao da Dinamica de Voo

Como ja mencionado, as técnicas e estratégias de modelagem dos sistemas e subsistemas de
um veiculo de lancamento devem ser integradas para criar ferramentas computacionais de si-
mulacdo da dindmica de voo. Tais ferramentas podem ser genéricas em um ou mais sentidos,
ou entdo podem ser especificas para um conjunto restrito de finalidades. Além disso, em cada
caso o nivel de profundidade fisica com que cada aspecto da realidade € representado varia de
acordo com as necessidades e capacidades. A seguir, faz-se uma breve revisdo das ferramentas

recentes mais relevantes.

2.4.1 Dynamics and Control Analysis Package (DCAP)

Uma das mais potentes ferramentas desse género é também uma das mais antigas. O Dynamics
and Control Analysis Package (DCAP) da Agéncia Espacial Europeia (ESA) € o resultado de
mais de 30 anos de continuo desenvolvimento, e é atualmente usada para diversas tarefas, desde
os estudos iniciais no projeto do veiculo, passando pela andlise de sua performance e de seus
sistemas, até o estudo e analise de inteiras missdes (BALDESI et al., 2006; BALDESI & TOSO,
2012).

O DCAP se destaca de diversas formas. A mais saliente delas € a implementagdo de um
sofisticado modelo de multiplos corpos. Cada componente do foguete pode ser representado
como um corpo eldstico onde sdo definidos pontos de articulagdo em que se ligam outros cor-
pos eldsticos. Além dos seis graus de liberdade cinematicos, também seis graus de liberdade
eldsticos sdo associados a cada ponto de articulacdo, onde movimento e forcas sdo transmiti-
dos. Assim, cada estdgio ou componente (tal como tanques de propelente, carenagens, bocais,
etc.) pode ser modelado como um corpo conectado a outros corpos, cuja montagem constitui o
veiculo.

Tal solucdo oferece a possibilidade de sofisticadas andlises de deformacdo estrutural e da
acdo de mecanismos tais como aqueles envolvidos no processo de separacao de estdgios. Para

reduzir o custo computacional associado ao crescente nimero de graus de liberdade, um algo-
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ritimo matemadtico que poupa a necessidade de inversdo da matriz de massa € implementado.
Os dados produzidos — por exemplo, as cargas e deformagdes durante o langcamento — podem
ser facilmente comunicados para outros pacotes, tais como NASTRAN® e MATLAB®, onde
ulteriores estudos podem ser conduzidos.

Um outro aspecto relevante € o modelo aerodinamico. Diferentemente da maioria das outras
ferramentas aqui descritas, que via de regra se baseiam em tabelas de dados, o DCAP analisa
a geometria do veiculo, segmentando-o em superficies onde a contribui¢do de cada superficie
aos coeficientes aerodindmicos € estimada. Assim, uma mudanga de geometria, seja devida
a deformacdo, seja devida ao descarte de estdgios consumidos, ndo exige um novo conjunto
de dados para o “novo” foguete, mas € resolvida internamente na integracdo dos coeficientes
aerodinamicos. Embora os valores assim obtidos ndo sejam precisos, o procedimento oferece
resultados razodveis e, principalmente, o fazem no interior de uma dindmica independente e
autdbnoma.

O DCAP também € capaz de processamento simboélico. De fato, o pacote visa aplicagdao
genérica, de forma que uma vez que o modelo do veiculo € definido, equacdes especificas para
aquele veiculo sao obtidas automaticamente. A partir dai, um cédigo em linguagem C € gerado e
compilado especificamente para o veiculo em questdo. Com isso, se maximiza o desempenho do
cddigo, eliminando a necessidade de se usar sistemas de equagdes e algoritimos suficientemente
genéricos em tempo de execucao.

Os submodelos ambientais (gravidade e atmosfera) do DCAP incluem perturbagdes de ven-
tos e rajadas, além do gradiente de gravidade. Também € possivel realizar estudos de sensibili-
dade através do método de Monte Carlo, onde variacdes de pardmetros de diversos tipos podem
ser avaliados quanto a seu impacto na performance geral.

O DCAP foi e tem sido usado para diversos tipos de andlise, que incluem as missdes
SWARM e Galieo da ESA, a atuagdo de mecanismos de controle, a separacdo de estagios e
carga paga, e detalhes da decolagem ligados a presenca da torre de lancamento. Vale desta-
car que o pacote foi amplamente usado também no desenvolvimento do foguete VEGA, que é
tomado como referéncia na presente dissertacao.

Por fim, como ja mencionado, o DCAP ¢ facilmente interligado a outros softwares, tal como
0 Matlab®. Com isso, pode-se por exemplo implementar leis de controle externamente, tornado
mais simples o estudo de diferentes algoritimos. Em geral, o DCAP € um pacote completo e

maduro, capaz de contribuir para as diversas fases do desenvolvimento de um programa espa-
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cial.

2.4.2 Stability Aerospace Vehicle Analysis Tool (SAVANT)

O Stability Aerospace Vehicle Analysis Tool (SAVANT) foi desenvolvido por Betts et al. (2007)
com o objetivo de dispor de uma ferramenta de simulacdo com 6DoF capaz de avaliar a per-
formance do Crew Launch Vehicle (CLV) da NASA3 e de seus sistemas. Embora especifico
do veiculo ARES I, o SAVANT apresenta uma boa versatilidade, permitindo a variacao da con-
figuragdo do veiculo em torno a uma configuracdo nominal, e a facil andlise de alternativas e
evolucdes no projeto do veiculo.

Desenvolvido em ambiente MATLAB/SIMULINK®, um dos objetivos principais do uso
da ferramenta é justamente o de simular o desempenho dos sistemas de controle. Com isso,
o SAVANT se baseia em um sistema de equacOes diferenciais de movimento, ndo lineares e
completamente acopladas, com o que simulacdes de inteiras missdes no dominio do tempo s@o
efetuadas, enquanto andlises no dominio da frequéncia do sistema linearizado — obtido através
de fun¢des nativas do SIMULINK® — sdo feitas em pontos especificos de uma missao. A fer-
ramenta € capaz de fornecer dados de analise em diversas fases de desenvolvimento do projeto,
sendo também capaz de rapidamente simular os efeitos de modificacdes tanto de componentes
quanto de algoritimos em termos de performance de voo e requerimentos de robustez. Além
disso, 0 SAVANT ¢ capaz de analisar dados de dispersdo através do método de Monte Carlo.
Dados de comando de guiagem sdo obtidos de fonte externa, ndo sendo o cdlculo nem a otimi-
zacdo de trajetorias sua funcao.

Seguindo a estratégia de modelar a dindmica de voo através da integracao de submodelos
de cada conjunto de fendmenos que afetam essa dindmica, o SAVANT € composto de diversos
submodelos: o submodelo aerodindmico € baseado na leitura e interpolagdo de tabelas contendo
os coeficientes aerodinamicos em fun¢do da configuragdo (conjunto de estdgios), atitude e do
nimero de Mach. Tal modelo inclui também um modelo atmosférico e de ventos — este baseado
em dados médios anuais —, além dos algoritimos para cdlculo das for¢as e momentos de origem
aerodinamica.

Também o submodelo de massa e inércia € baseado na leitura e interpolacdo de dados ta-
belados. Ja a parte da massa sujeita a sloshing — parte dos propelentes liquidos — ¢ modelada

através de uma estrutura mecénica que inclui molas e amortecimentos ligados tanto ao veiculo

37 Que mais tarde se tornaria o projeto ARES 1.
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quanto a uma massa pontual, de forma que esta ultima tanto recebe quanto transmite forcas
ao veiculo. O submodelo dos atuadores € composto de um modelo de 3* ordem e um modelo
simplex, representado dois atuadores cardan (gimbal). O submodelo dos RCS’s é uma fun¢do
cujos transientes resultam em empuxo em rampa até um méaximo durante a ignicdo e em rampa
até zero durante o desligamento, sendo constante (mdximo) entre um e outro.

Os dados de guiagem sao relativos a velocidade angular comandada, gerados a uma frequén-
cia de 1Hz e suavizados entre os pontos de referéncia. O subsistema de controle de atitude
inclui um controlador do tipo PID. Os dados de entrada incluem dados comandados pelo al-
goritimo de guiagem (baseado em tabelas), dados de sensores e erros. Além disso, uma vez
que no SAVANT o veiculo nio € um corpo rigido, dados de estimativa de deformagdo, associa-
dos as posicdes relativas dos sensores sdo combinados corretivamente ao conjunto de dados de
entrada. A separacdo de estdgios é modelada como simples reducdo instantdnea de massa do
veiculo principal, e os sensores de navegagao sao modelados como sensores perfeitos.

No SAVANT, o submodelo de corpo flexivel € baseado em dados modais contendo formas
e frequéncias de cada modo. Deslocamentos e rotagdes modais sao dadas em alguns pontos no-
dais estrategicamente situados ao longo do eixo do veiculo. As linearizag¢des e hipéteses de base
no submodelo de corpo flexivel incluem a suposicao de pequenas deformacdes e pequenas velo-
cidades e aceleracOes angulares. O modelo inclui também um submodelo dos efeitos de inércia

dos bocais (tail-wags-dog)’®

, associados as reacdes aos torques que causam a movimentacao
angular dos mesmos.

O estudo de caso dos autores mostrou, entre outras coisas, que as frequéncias associadas a
flexdo do corpo do veiculo sdo de grande importancia para a controlabilidade. O trabalho de
Betts et al. (2007) € particularmente relevante por representar de forma abrangente os requisitos
para o desenvolvimento de um sistema de simulacdo e andlise, ilustrando alternativas vidveis do
ponto de vista computacional para a representacdo dos submodelos mais complexos fisicamente.

O SAVANT também serviu de base para o trabalho de Du et al. (2008), em que um programa
em ambiente MATLAB® foi implementado para a simulacdo da dindmica e do controle do
ARES I. A modelagem matematica € essencialmente a mesma do caso precedente, mas Du
et al. tem o cuidado de explicitar em maiores detalhes os conjuntos de equagdes e os valores

numéricos usados, permitindo assim uma melhor compreensao do modelo e dos resultados.

Ha que se destacar que, assim como no SAVANT, a atitude do veiculo € calculada em re-

38 1 iteralmente: “rabo-abana-cachorro”.
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lagdo a um sistema inercial com origem no centro do planeta. Por isso, em ambos 0s casos
precedentes, os erros de atitude que constituem entradas do sistema de controle sdo obtidos na
forma de quatérnios, sobre os quais as leis de controle operam. Na versdo de Du et al., os con-
troles de rolagem e de guinada (roll e yaw) sdo feitos por leis de tipo PD, enquanto o controle de
arfagem (pitch) é do tipo PID, e operam sobre erros de atitude, e ndo sobre erros de velocidade
angular, como no caso implementado por Betts et al. (2007). Um ponto especifico da trajeto-
ria de lancamento € escolhido pelo autor para ilustrar o procedimento de linearizacdo. Apds a
obtencdo da funcao de transferéncia para a arfagem, uma breve anélise com base no método do
lugar das raizes é efetuado.

Pode-se dizer que os trabalhos de Betts et al. (2007) e de Du et al. (2008) estdo em continui-
dade um com o outro. Enquanto no primeiro caso a estrutura do modelo € delineada de forma
mais panoramica e completa, no segundo caso tem-se uma descri¢do mais matematicamente
detalhada dos aspetos mais relevantes do mesmo. Além disso, em Du et al. o estudo pontual
de uma determinada configuracdo € explicitamente dado. Em comparagao com o DCAP, o
SAVANT ¢ mais limitado em sua capacidade, especificamente em funcdo das vantagens que a
modelagem de multiplos corpos do DCAP oferece. No entanto, o tempo de desenvolvimento e
a complexidade da ferramenta € certamente menor. Além disso, nos artigos citados, a descri¢do

dos processos internos do SAVANT € mais detalhada que no caso do DCAP.

2.4.3 Six Degrees-of-Freedom Performance Simulator (SDPS)

Chowdhury et al. (2011) desenvolveram uma ferramenta de simulagdo de trajetérias com 6DoF
cujo objetivo € prever a performance de foguetes de sondagem hibridos. Os autores também
seguiram a estratégia de integracao de diversos modelos matemadticos na ferramenta, chamada
por eles de Six Degrees-of-Freedom Performance Simulator (SDPS). No que se refere ao mo-
delo planetario e atmosférico, usaram os ja referidos WSG84 e COESA 1974, respectivamente.
Também foi implementado um modelo fisico para o foguete, em que um arranjo de componen-
tes de densidade constante definem o mesmo. Assim foi possivel avaliar grandezas relevantes
de forma simples, tais como massa, centro de massa, momentos de inércia e etc. Os coeficientes
aerodinamicos foram obtidos externamente por um conjunto de procedimentos de CFD, a partir
do que tabelas foram construidas. A partir dos dados tabelados, os valores instantineos dos
coeficientes sdo calculados por interpolagao.

O modelo do sistema propulsivo foi baseado no trabalho de Genevieve et al. (2011 apud
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CHOWDHURY et al., 2011), e incluiu os efeitos aerodindmicos da pluma. Um vetor constante
define o modelo de ventos, e as varidveis de estado do modelo s@o as grandezas cinemadticas
de posicdo e suas derivadas, angulos aerodindmicos e a geometria da massa de combustivel.
A ferramenta foi implementada com interface grafica para Windows® em C++, incluindo so-
fisticadas visualizagdes em 3D com dados de Sistemas de Informagdo Geogréfica (GIS). Além
disso, a variagdo estatistica das grandezas de entrada foi obtida implementando um modelo de
Monte Carlo, que distorce as varidveis de entrada normalmente com desvio padrio definido.

O SDPS foi testado em diferentes condi¢cdes de vento, oferecendo resultados coerentes. Por
fim, ele foi validado por comparacdo com softwares semelhantes. Os autores se mostraram
particularmente satisfeitos com os resultados, destacando a confiabilidade e acurdcia em se
desenvolver a ferramenta por integracio de submodelos. E importante destacar os efeitos do
passo temporal (dt). Os resultados obtidos foram virtualmente independentes do passo temporal
quando dr < 0,002 s usando-se um integrador explicito de Euler, e quando df < 0,02 s usando-se

um integrador de Runge-Kutta de 4* ordem.

2.4.4 Rocket Trajectory Simulator (RTS)

Também Silveira & Carrara (2015)39 desenvolveram, em ambiente MATLAB®, uma ferramenta
de simulac¢do de voo de veiculos langadores, a qual deram o nome de Rocket Trajectory Simula-
tor (RTS). A estratégia fundamental do RTS consiste no uso de bibliotecas de modelos. Assim,
em cada caso um conjunto especifico de modelos pode ser usado para a andlise. Um moédulo
principal é responsdvel pela interligagdo dos modelos ativos da biblioteca, que em seu conjunto
definem o modelo da dindmica de voo.

No que diz respeito a dindmica, o RTS conta com um modelo completo com 6DoF que
implementa as devidas equagdes dindmicas e cinematicas em variados sistemas de coordenadas.
Além disso, dois modelos adicionais estdo disponiveis: uma para lancamento a partir de trilhos
(rail launching), em que o veiculo possui um grau de liberdade enquanto em contato com os
trilhos, e um modelo de plataforma de lancamento (launch pad), em que a velocidade relativa
do veiculo € nula enquanto em contato com a plataforma.

Modelos para os subsistemas do veiculo também sdo implementados. No que se refere
aos submodelos de massa, as bibliotecas do RTS dispdem de um modelo de massa varidvel e

um modelo de massa constante, responsdveis pela determinagdo das propriedades de massa e

39 Baseado em Silveira (2014).
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inércia do veiculo.

No que se refere aos submodelos do sistema propulsivo, a biblioteca contém modelos ba-
seados na leitura de tabelas, que informam a for¢a propulsiva por interpolacdo em funcao do
tempo, e modelos de motores com bocais fixos ou méveis. Além disso, motores para controle
de rolagem sdo incluidos.

O submodelo aerodindmico € baseado no uso de coeficientes aerodindmicos vdlidos na re-
gido linear, e o corpo do foguete é considerado axialmente simétrico. No que se refere ao
controle, o RTS implementa um controlador de tipo PID.

Além disso, ferramentas auxiliares estdo disponiveis para a execugao de tarefas ndo previstas
pelos outros submodelos, tais como a estimativa de ponto de impacto de estdgios descartados,
a estimativa da posi¢@o do veiculo relativamente a sistemas de radar, e o cdlculo de parametros
orbitais.

Os submodelos ambientais incluem um submodelo de terra esférica com distribuicao ho-
mogénea de massa e um submodelo de terra esferoidal com distribuicao axialmente simétrica
de massa. O submodelo atmosférico implementa a atmosfera padrao segundo o modelo CO-
ESA1976. O submodelo de ventos do RTS representa os ventos como um vetor horizontal de
intensidade e direc¢do varidvel em funcao da altitude.

A configuragdo do RTS envolve, portanto, a selecdo do conjunto de modelos a ser usado.
Também € necessdrio estabelecer uma sequéncia de eventos que definem fases do voo. Em cada
fase, diferentes modelos e diferentes conjuntos de dados podem ser usados. Tipicamente, as
fases estdo associadas ao estagiamento.

O RTS foi usado para analisar a trajetéria dos foguetes brasileiros VSB-30 e VLM-1, e os
resultados foram comparados com aquelas obtidos com outros softwares comerciais. Observou-
se notdvel concordancia entre os resultados na maiora das vezes. De fato, onde a diferenca foi
mais marcante, elaborou-se a hipdtese de que as simplificagdes adotadas no software comercial

era a causa responsavel.

2.4.5 Consideracoes

As ferramentas discutidas nessa secao estdo longe de exaurir as possibilidades. No entanto,
elas ilustram de forma significativa o “estado da arte” no processo de modelagem e simulagdo
de veiculos lancadores. A partir disso, € possivel ndo s6 comparé-las entre si de forma ripida,

mas ter um ponto de partida quanto as possibilidades e necessidades associadas a tais ferramen-
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tas. Além disso, servem de pano de fundo para o desenvolvimento da ferramenta proposta no
préximo capitulo.

As funcionalidades de cada uma delas sdo apresentadas de forma sintética e comparativa
na Tabela 2.1. Para caracterizar o grau de “profundidade” — entendendo como tal o quio “fisi-
camente” os fendmenos sdo representados ou quao funcionais o sdo — com que certas funcio-
nalidades sdo implementadas em cada ferramenta, uma “nota” arbitraria de 0 a 2 foi atribuida
em alguns casos, sendo 0 a ndo implementagdo e 2 a profundidade maxima relativa entre as
ferramentas. Quando a descri¢do da ferramenta nos artigos citados ndo especifica com clareza
os detalhes de uma funcionalidade, o simbolo “*” foi usado. Nos casos em que mais de uma

forma de uma funcionalidade € possivel, aquela mais sofisticada € indicada.

Tabela 2.1: Tabela comparativa das ferramentas de simulacdo de veiculos lancadores.

Recursos DCAP SAVANT SDPS RTS
Generalidade 2 0 1 2
Planeta * WGS84 WGS84 WGS84
Atmosfera & COESA1976 COESA1976 COESA1976
Estrutura Flexivel Flexivel Rigido Rigido
Multicorpo 2 0 0 0
Inércia Simulado Tabelado Simulado Tabelado
Sloshing & 1 0 0
Aerodindmica Simulado Tabelado Tabelado Tabelado
Pluma & & 0 0
Tail-wags-dog 2 1 0 0
Controle Externo PID e filtros 0 PID
Propulsao 1 1 1 1
Missao 2 1 1 1
Incertezas Monte Carlo Monte Carlo Monte Carlo Monte Carlo
Outros 2 1 0 1
Implementagio FORTRAN/C MATLAB/SIMULINK® C++ MATLAB®

O item “generalidade” se refere a quao flexivel uma ferramenta € para representar variados
tipos de veiculos. O item “missdo” se refere a quao complexa e completa pode ser a missao
simulada. E o item “outros” se refere a presenca de outras funcionalidades ndo explicitamente
listadas. E importante ressaltar, por fim, que em alguns aspectos tal “avalia¢io” nio pode ser
considerada absolutamente objetiva. No capitulo seguinte serd descrita a ferramenta aqui pro-

posta no seu atual estagio de desenvolvimento, e se voltard a essa tabela a titulo de comparagao.
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CAPITULO 3 - CONSTRUCAO DA FERRAMENTA DE SIMULACAO

Este capitulo descreve a constru¢do da ferramenta de simulagdo de voo de veiculos de lanca-
mento ao qual se dard o nome BUSCAPE. Em seu atual estdgio de desenvolvimento, somente
uma parcela da fenomenologia descrita do capitulo precedente foi efetivamente modelada e
implementada. Grosso modo, a modelagem inclui os modelos matematicos do foguete, seus
componentes e sistemas, seu ambiente e a dindmica de seu voo.

O foguete € a cada instante o resultado do acoplamento de um certo nimero de corpos,
varidvel e normalmente decrescente, cada um dos quais cumprindo uma funcao especifica e
portanto de um tipo especifico e com propriedades diferentes. O termo corpo se aplicard a
todos e a cada componente do foguete. De fato, ndo hé foguete se ndo hd ao menos um corpo
presente. Assim, os estdgios sdo corpos, as carenagens € a carga pagante sao corpos, a massa
de propelente € corpo, e assim sucessivamente. O foguete permanece sendo sempre o conjunto
de corpos que ainda ndo foi ejetado.

Usa-se assim o termo estagiamento (do inglés staging) para caracterizar o ato de se alterar a
configuracdo do foguete em voo ejetando corpos ndo mais necessarios, incluindo as carenagens
e cargas, ainda que a rigor o termo se aplique somente ao alijamento de estdgios propriamente
ditos. Isso se deve apenas a uma comodidade literéria, associada a forma como a implementacdo
computacional foi efetuada. Também a expressao estdgio ativo se refere ao estagio que em um
determinado instante estd com os motores ativos. Tipicamente, dois ou mais estagios ndo estdo
ativos a0 mesmo tempo, a menos que um deles pertenca ao niicleo do foguete e os restantes
sejam foguetes auxiliares laterais, o que ocorre normalmente nas fases iniciais do lancamento.

Espera-se que o leitor possa distinguir os casos especiais e, quando parecer necessario, serao

feitas observacdes nesse sentido. Outras observacdes preliminares importantes sao:

- Tipicamente, angulos sdo indicados em graus no texto e em graficos e figuras, por entender-
se que tal indicagdo € mais intuitiva. Porém, em todos os casos o uso de angulos em

equagoes € sempre feito em radianos;

- Frequentemente a notacdo dos autores citados é modificada para que seja ajustada ao

padrdo aqui adotado.
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3.1 Sistemas de Referéncia e Transformacoes de Coordenadas

Para representar o voo do foguete, seus estdgios e satélites, sdo definidos quatro sistemas de
referéncia. O primeiro deles é chamado sistema Inercial no Centro da Terra (ECI). Trata-se
de um sistema ortogonal comum com origem O,; no centro do planeta. O eixo OZ,; coincide
com seu eixo de rotagdo, e € positivo na dire¢dao do polo norte. Ja o eixo OX,; € perpendicular
ao primeiro e aponta em uma direcao arbitrdria que, no presente caso, coincide com a direcdo
de longitude A = 0° no instante em que se iniciam as simulacdes'. O eixo OY,.; por sua vez é
perpendicular a ambos, segundo a “regra da mao direita”.

Sendo inercial, entdo por defini¢do o sistema ECI € fixo no espaco. Um segundo sistema,
que serd chamado de Rotatério no Centro da Terra (ECR) tem sua origem coincidente com a
origem do sistema ECI. No entanto, como o prdprio nome indica, estd girando junto com o
planeta a velocidade angular Q e portanto tem sempre o eixo OX,. apontando na direcdo de
longitude A = 0°. Note-se a diferenca: no instante inicial r = #y os eixos OX de ambos 0s
sistemas ECI e ECR coincidem. Mas para ¢t > ty, o eixo OX,, terd sofrido um deslocamento
angular em relagdo ao mesmo eixo no sistema ECI. Este ultimo “congelou” sua posi¢do no
instante inicial, a0 passo que o primeiro continuou seu movimento angular solidario a rotagao
do planeta. Os eixos OZ,., € OY,, sdo definidos de forma anédloga ao sistema ECI.

Em cada um desses sistemas a posi¢do de um ponto qualquer no espago pode ser dada na
forma do raio vetorr = [;»X ry i’z} ! ou de um vetor de coordenadas esféricas I' = [q) A r] T,
sendo os componentes nesse dltimo caso a latitude, a longitude e a norma euclidiana do raio
vetor (r = ||r||)>. Observe-se que as coordenadas em questio sdo geocéntricas e nio geodésicas.
Isto significa que no caso da latitude, ndo se trata da latitude que comumente se vé em mapas
geograficos, mas do angulo formado entre o raio vetor e o plano OXY, seja do sistema ECI ou do
sistema ECR. Tal angulo € ligeiramente diferente daquele dado pelas coordenadas geodésicas
(ver observagoes a frente, pag. 70).

O terceiro sistema de referéncias é chamado Sistema Horizonte (HS). Trata-se de um sistema
com origem coincidente com o CG do corpo ou foguete a cada instante. Seu eixo oxy, aponta

sempre na direcao norte, enquanto o €iXo oyj, aponta sempre para o leste. Resulta entdo que o

' A rigor, a definicdo formal do sistema ECI implica que o eixo OX,.; aponte na direcio do equindcio vernal

(TEWARI, 2007, p. 118). Mas para os presentes objetivos esse detalhe ndo € importante.

2 Subscritos sio adicionados para indicar os sistemas de coordenadas, tal como por exemplo: 7,;. Na auséncia de
um subscrito, o sistema em questio estard claro pelo contexto ou entdo tratar-se-a de uma referéncia genérica,
COmo no presente caso.
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eixo ozps aponta sempre na direcdo do centro da terra — ou seja: € coincidente com o raio vetor
r, porém seu sentido positivo € inverso. Em tal sistema, o plano oxy;; € sempre normal ao raio
vetor, e portanto tangente a uma superficie esférica de raio r. Sendo assim, exceto pelo pequeno
desvio devido a elipticidade do planeta, que é maximo aos 45° de latitude, tal plano € paralelo a
um plano horizontal visto por um observador na superficie do planeta, equivalente a um sistema
de terra plana local.

Por fim, o quarto sistema de referéncias € o Sistema Corpo (BS). Neste, a origem também €
coincidente com o CG do corpo ou foguete. O eixo ox;g aponta na dire¢do do eixo longitudinal
do mesmo (positivo para frente), enquanto os €ixos oy, € 0z, tem direcdes positivas, respec-
tivamente para a direita e para baixo, de forma que se o sistema corpo ndo apresenta qualquer
rotacdo relativamente ao sistema horizonte, entdo seus eixos coincidem.

Como se pode ver na Figura 3.1, os sistemas ECI e ECR estao relacionados pelo angulo A,
representando a rotacdo do planeta em relacdo ao instante inicial da simula¢do. Uma vez que

tal velocidade angular é constante, o angulo em questao é dado simplesmente por:

Qr Q<rm
A= . (3.1
Qr—2n Qt>n

A formulacado em partes da Equagdo 3.1 garante que —7 < A < 7. Na figura vé-se também
o vetor r representando a posi¢do do CG de um corpo no ponto ops que €, a0 mesmo tempo,

a origem do sistema horizonte. Tal vetor forma com o plano equatorial (OXY') o dngulo ¢ da

Zeci

Figura 3.1: Sistemas de Referéncia ECI, ECR, Horizonte, e suas relacdes. Fonte: figura criada pelo
autor.
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latitude, a0 mesmo tempo em que sua projecdo em tal plano forma com o eixo OX,., o0 dngulo
A da longitude (no sistema ECR). O sistema horizonte estd representado pelos seus eixos ox
e oyps. O eixo oz ndo foi representado por simplicidade.

As transformagdes de coordenadas de um vetor entre os sistemas sdo feitas através do pro-
duto entre uma matriz de transformacgdo e o vetor. A matriz € definida a cada instante para
cada transformacao e depende dos angulos relativos entre os sistemas. Tal matriz € em si um
produto de matrizes, sendo cada uma delas a representacao de uma rotacao em torno a um €ixo.
Seguindo a formaliza¢do de Diebel (2006), dados trés angulos genéricos Oy, Oy € O, as ma-
trizes de rotacdo em torno aos eixos ox, oy, € oz genéricos de qualquer sistema ortogonal sdo

respectivamente:

1 0 0
Ri,= |0 cosoy,, siny| s (3.2a)

0 —sino,, C€OS Oy

CosOyy 0 —sinayy

R=| 0o 1 o |, (3.2b)

sinQ,y 0 cosy

CoSCy, sSincy,, 0
R;= | —sina,, cosa,, O] - (3.2¢)

0 0 1

Assim sendo, no caso da passagem do sistema ECI para o sistema ECR tem-se apenas
uma rotacdo A em torno ao eixo OZ, e substituindo o,; por A na Equacdo 3.2c, a matriz de

transformacdo de coordenadas entre os dois sistemas €, simplesmente:

cosA sinA O
R, = | —sinA cosA 0] - (3.3)
0 0 1

Portanto, para qualquer vetor genérico v,.; no sistema ECI, pode-se obter sua transformagao

no sistema ECR e vice versa segundo”:

3 O subscrito i2r significa “inertial to rotational” e mais a frente b2/ significa “body to horizon”, enquanto 42i
significa “horizon to inertial”, o que se espera que seja titil do ponto de vista mnemodnico. Note-se ainda que a
transformacdo inversa se obtém usando-se a matriz transposta.
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Vecr = Ri2rveci y (3-43)

Veci = Rigrvecr . (3 4b)

No caso do sistema horizonte, a matriz de transformacao ¢ um pouco mais complexa. Para
que a relacdo de tal sistema com o sistema ECI seja como definida acima, sdo necessarias trés
rotagdes. Imagine-se que a origem do sistema horizonte esteja inicialmente localizada no ponto
r—= [re 0 0} T, ou seja, na superficie do planeta, com latitude e longitude iguais a zero — r,
sendo o raio equatorial —, e com seus eixos alinhados de forma paralela ao sistema ECI. Uma
das possibilidades € como segue: para posicionar 0 €ixo 0z, na direcdo do centro da terra, é
necessdria uma rotagdo de —7 em torno ao eixo oyp,. Se agora a origem se move ao longo
da superficie mantendo a latitude nula, entdao para garantir o alinhamento correto do €ixo 0z
¢ necessario que o sistema horizonte sofra rotagdes de A em torno ao seu eixo ox;g. Por fim,
se agora € fixada a longitude e a origem do sistema horizonte passa a se mover na direcao
da latitude, entdo novamente para garantir o alinhamento como definido, € necessario que o
sistema seja mais uma vez rotacionado em torno ao €ixo oy, porém dessa vez de um angulo

—@, correspondente ao deslocamento latitudinal (Figura 3.2).

Assim, tem-se trés rotagdes definidas pelo produto matricial

cos—¢ 0 —sin—¢| |1 0 0 0 01
Riy=| 0 1 0 0 cosA sinA| [0 1 0f, (3.5)
sin—¢ 0 cos—¢ 0 —sinA cosA| [—1 0 O

do que resulta:

—singcosA —sin@sinA  cos¢
Ry = —sinA cosA 0 . (3.6)

—cos¢cosA —sinAcosd —sing

Tal matriz define uma transformagdao de um vetor dado no sistema horizonte para outro
vetor equivalente com coordenadas no sistema ECI. Observe-se a ordem do produto matricial,
em que a ultima rotagdo equivale ao primeiro membro e vice-versa. Assim, analogamente ao

caso precedente, tem-se:
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Figura 3.2: Transformacdo do sistema ECl ao HS. Fonte: figura criada pelo autor.

Veci = RppiVii s (3.7a)

Vi = R{ziveci . (37b)

Deve-se agora considerar o caso da relagdo entre o Sistema Corpo e o Sistema Horizonte
— em outras palavras: a atitude do foguete. A Figura 3.3 mostra que tal atitude é definida por
trés angulos correspondentes a trés rotacdes coordenadas do sistema corpo. Tais dngulos sdo
os tradicionais dngulos de Euler, e as trés rotagdes sdo: rotacdo de ¥ em torno ao eixo o0z,
rotacdo de ® em torno ao eixo oy, e, por fim, rotacdo de & em torno ao eixo 0Xps™.

Substituindo o, O,y € O, respectivamente por ¥, © e ® nas Equagdes 3.2¢, 3.2be 3.2a, ¢

fazendo o produto entre as trés na ordem inversa (isto €: R,R,R;), tem-se:

cosWcos® cos®sin'¥ —sin®
Ryon = |cosWsin®sin® —cos@sin¥  sin@sin@sin¥ +cos®Pcos¥P  cosOsind | - (3.8)
cosPcos¥sin® +sin®Psin¥  cosPsin@sin¥ —cos¥sin® cosPcos®

4 Tais angulos sdo também chamados de dngulos de Cardano, angulos de Tait-Bryan ou ainda dngulos nduticos,
e correspondem respectivamente a dire¢do (heading), arfagem (pitch) e rolagem (roll) do veiculo. Quanto a
sequéncia das rotagdes, hd 27 possiveis combinagdes. A tradi¢do aeroespacial com frequéncia se serve da
sequéncia indicada como (1, 2, 3) por Diebel (2006), e por isso foi aqui adotada.
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Zhs#

Figura 3.3: Sistemas de Referéncia Horizonte e Corpo, e suas relacdes. Fonte: figura criada pelo
autor.

Assim, de forma perfeitamente andloga aos casos precedentes, um vetor genérico no sistema
corpo pode ser representado no sistema horizonte através do produto entre a matriz de transfor-
macdo dada na Equacdo 3.8 acima, ou sua transposta, dependendo da dire¢ao da transformacao.
Além disso, através de produtos de matrizes € possivel converter as coordenadas de um vetor de
qualquer um dos sistemas referidos para qualquer outro entre eles, bastando para isso encadear
o produto de matrizes necessario. Por exemplo, se o vetor genérico v, é dado no sistema corpo

e se deseja obter o vetor v,.; em coordenadas inerciais equivalentes, basta fazer
Veci = Rp2iRponVs - (3.9)

Uma vez estabelecidas as matrizes de transformagdo, certas grandezas e operagdes podem
ser representadas e efetuadas no sistema mais comodo, e os resultados podem entdo ser con-
vertidos facilmente para outros sistemas sempre que necessdrio. Observe-se o uso das trans-
postas nas equagdes precedentes. Preferiu-se uma representacdo das matrizes que partisse do
corpo para o sistema inercial e deste para o sistema rotacional por razdes intuitivas, o que fez
necessdrio definir algumas das matrizes de transformacdo na forma de suas transpostas, por

comodidade.
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Figura 3.4: Representacdo espacial de um quatérnio. Fonte: figura criada pelo autor.

E conhecido o fato de que a representacio direta dos angulos de Euler e em especial as
operacdes que os envolvem, especialmente as atitudes extremas tais como ® = 90° na conven-
cdo adotada, podem produzir singularidades, tipicamente chamadas em inglés de Gimbal Lock
(DIEBEL, 2006, p. 4, por exemplo). Tal problema pode frequentemente ser desprezado se nao
se espera que atitudes radicais sejam encontradas, o que ndo é verdadeiro para o caso de um
foguete. A forma mais popular de se contornar tal problema consiste na ado¢do de quatérnios
para a representacdo da atitude.

Um quatérnio € um objeto matemadtico com diversas aplicagdes. No caso especifico, 0s
angulos de Euler podem ser codificados em seus quatro componentes, e as operacdes sobre 0s
angulos sao feitas na forma de operagdes sobre os quatérnios, evitando as singularidades acima

mencionadas (TEWARI, 2007, p. 19 a 23)>. Seja entiio definido um quatérnio

T
q:[élo q 9 q3| - (3.10)

Considerando agora um vetor no espago tridimensional tal como aquele dado na Figura 3.4,
chamado Vetor de Euler ou Eixo de Rotagdo sujeito a uma rotagdo o, entdo os componentes do

quatérnio acima definidos sao tais que (TEWARI, 2007, p. 23)

T
qQ=|cosg g;sing gjsing qksin%] : (3.11)

Percebe-se assim a relagao geométrica entre a representacdo por quatérnios e a atitude de um

> Ha4 outras formas de se fazé-lo, mas os quatérnios sio de longe a mais comum.
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corpo no espago. A conversio entre quatérnios e angulos de Euler® para a convencio adotada,

é dada por (DIEBEL, 2006, p. 24)’

292931249091
932 —q2%—q1°+q0>

P arctan
O| = | —arcsin (29193 —29092) | - (3.12)
v

29192124093

arctan
q12+q0°—q3°—q2?

Inversamente, o quatérnio que representa a atitude a partir dos angulos de Euler pode ser

obtido por (DIEBEL, 2006, p. 24)

(o)) ® ¥ CO IS O I
cosjcosjcosj+sm751njsm7
—cos2sinQsin¥ + cosQcos Fsin ¥

q= 2 2 2 2 2 2 (3.13)

@ Y. 0, .d .. ¥ | '
c057005751n7—i—51n700s551n7

P 0. : ¥ D ¥ .. 0
i COSTCOSTSIHT—Sln7C05751n7 |

Além de se evitar as singularidades, uma outra motivagdo para o uso dos quatérnios estd
relacionada a simplicidade e economia das operagdes matematicas necessdrias. Se a velocidade
angular do corpo Wy, é conhecida, entdo pode-se definir um vetor de quatro elementos Wwj; =

T
[0 w bs} , de forma que a derivada do quatérnio de atitude é (DIEBEL, 2006, p. 16)

.1
q= §q®w;;s. (3.14)
Esta ultima equagdo representa o quatérnio das velocidades angulares em coordenadas corpo,
sendo ® o operador do produto entre quatérnios [ver Diebel (2006, p. 14)]. Assim, o quatérnio
de atitudes € obtido pela integracdo de (, de onde subsequentemente se extrai os angulos de
Euler segundo a Equacdo 3.12. E importante ressaltar que nas operacdes, os quatérnios devem

ser antes normalizados, evitando assim o acimulo de erros numéricos.

Alguns autores, tais como Tewari (2007) invertem a representacdo do quatérnio, colocando o primeiro termo
como sendo o ultimo. Isso altera a forma das equag¢des mas ndo os resultados finais. Escolheu-se a convengdo
aqui usada por parecer mais comum.

Convém lembrar que em termos computacionais, € importante usar a fungdo atan?2, disponivel nas bibliotecas
das principais linguagens de programacao, e que evita a necessidade de andlise de quadrantes.
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3.2 Modelo Planetario

Os modelos planetdrios ja foram discutidos sumariamente na sec¢io 2.3.1, onde o campo gravita-

cional e a atmosfera foram destacados como fendmenos mais relevantes a serem representados.

3.2.1 Modelo Gravitacional

Decidiu-se pela implementacdo de um modelo intermedidrio em complexidade e suficiente-
mente maduro e aceito para modelar o campo gravitacional terrestre, 0 WGS84. Segundo tal
modelo, qualquer sec¢do em um plano perpendicular ao plano equatorial que contenha o eixo
do planeta tem uma forma elipséide idéntica, e assim € possivel ndo s6 definir sua superficie,
mas também resgatar de forma considerdvel a variagdo do campo gravitacional em fun¢do da
latitude, a partir de pardmetros chamados de harmonicas esféricas ou constantes de Jeffery®.
Tais pardmetros sdo unicos para cada planeta. No caso da terra, a harmonica de maior peso
€ a elipticidade J,, que representa a diferenga ndo-dimensional entre os momentos de inércia
do eixo polar e do eixo equatorial do planeta. Normalmente consideram-se também termos de
ordem superior, tais como a harmonica de triangularidade (J/3) e a harmdnica quadrada (J4).
Definindo agora a razdo R = “¢ entre o raio equatorial e a distancia entre o corpo e o centro
do planeta, entdo para cada latitude ¢ e distancia r, o vetor de aceleracdo gravitacional g, €

dado por (TEWARI, 2007, p. 52)

3?—2MR2 sin@ cos ¢ [Jz + %J3R sec @ (5 cos? ¢ — 1) + %J4R2 (7 cos? ¢ — 1)}
8hs = 0 . (3.15)
Gr—lzw [1 —3J2R*P; (cos ¢) —43R3P; (cos @) — 5J4R*Py (cos q))}

Os termos P, (x) que aparecem na Equagdo 3.15 acima sdo fungdes da varidvel genérica x
chamados polinémios de Legendre, de forma que (TEWARI, 2007, p. 49.)
2i—DxP ()= (i=1)P2(x)

P.(x) = i , (3.16)

Para x = cos ¢), tem-se portanto

8 A determinagio dessas constantes implica na resolucio de séries infinitas do potencial gravitacional do planeta
(TEWARI, 2007, p. 51 e segs.), além dos polindmios de Legendre (a seguir). Via de regra, sdo determinadas
experimentalmente através de satélites especialmente dotados para esse objetivo.
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Tabela 3.1: Pardmetros do modelo planetario para a terra (TEWARI, 2007, p. 46 e segs.).

Grandeza Valor
Te 6,378137 x 10° km
GM 3,986004418 x 10" km3 s 2
) 1,08263 x 103
Ve —2,54%x107°
A —1,61 x107°
1 2
Pz(cos¢):§(3cos ¢o—1)), (3.17a)
1
P;(cos¢) = 3 (5cos® ¢ —3cos9)), (3.17b)
1
Py (cos¢) = g (35cos* ¢ —70cos @ + 15cos 9)). (3.17¢)

No caso da terra, as constantes do modelo descrito sdo conhecidas e sdo dadas na Tabela
3.1. Os gréficos da Figura 3.5 mostram a variagdo dos componentes radial (positivo apontando
para o centro do planeta) e tangencial (positivo apontando para o norte) em funcdo da variagdo
de latitude — para o caso de r = r, constante ao longo de um meridiano qualquer, do polo sul ao
polo norte. Como se pode ver dos gréficos, a atragdo gravitacional € ligeiramente mais forte nos
polos com um minimo no equador (Figura 3.5a), € a0 mesmo tempo hd uma pequena atracio
na direcao do equador com maximos absolutos em +45° de latitude.

Outra informacao relevante é a posicdo radial de um ponto da superficie da gedide em

1072
9,83 ‘ ‘ 2,00 : ‘ ‘
9,81 1,00
lowml —
q 9
‘VJ [75]
g 979 g 0,00
o e
9,77 ~1,00
9,75 \ ! L \ ! ~2,00 \ ! L \ !
90 60 —30 0 30 60 9 —90 —60 30 0 30 60 90
latitude [°] latitude [°]
(a) Componente radial (b) Componente tangencial

Figura 3.5: Componentes radial e tangencial do vetor de aceleracdo gravitacional em funcdo da
latitude no sistema horizonte. Fonte: figura criado pelo autor.
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Figura 3.6: Raio da Terra em fun¢do da latitude. Fonte: figura criada pelo autor.

func¢do da latitude. Tal informacgdo é necessdria para se determinar a altitude local, através da
qual sdo derivados os parametros atmosféricos e a deteccdo de queda. Neste caso, define-se a

elipticidade do planeta® como (TEWARI, 2007, p. 55)

e=1-2 (3.18)
Te
Na Equagdo 3.18 r;, € o raio polar, de forma que € = m. Para cada latitude, pode-se

entdo aproximar o raio da superficie ry como
re=r, (1—€sin?@) . (3.19)

O grafico da Figura 3.6 mostra a variacdo de r; em fungdo da latitude. Note-se, no en-
tanto, que devido a forma elipséide do planeta, a dire¢do radial em qualquer ponto da superficie
diferente do equador e dos polos desvia de um certo angulo em relacdo a direcdo normal a su-
perficie. Esse angulo € maximo (0,192°) quando ¢ = 45°. Sendo muito pequeno, seus efeitos
no cdlculo da altitude sdo desprezados. No entanto, ele deve ser levado em consideragdo ao se
converter entre coordenadas geocéntricas e geodésicas quando se pretende maior precisdao nesse

sentido.

Apesar do mesmo nome, o sentido é diferente daquele da constante de Jeffery J,
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3.2.2 Modelo Atmosférico

O modelo atmosférico usado, mencionado na Secao 2.3.1, segue a forma estabelecida pela assim
chamada “atmosfera padrao” (NOAA et al., 1976). Neste modelo, que representa uma média
anual para a latitude de 45°, a atmosfera é dividida em dois grandes segmentos. O primeiro
deles descreve a variacao das propriedades atmosféricas até a altitude aproximada de 86 km, ao
passo que o segundo segmento parte dessa altitude até aproximadamente 1000km.

O primeiro segmento é amplamente conhecido e usado no campo aerondutico. Divide-se o
segmento em sete camadas, em cada uma das quais € definido um gradiente de temperatura. A
pressao € dada para os extremos de cada camada e a densidade € obtida a partir da pressao atra-
vés da equacdo dos gases perfeitos. Assim, para cada camada i, a temperatura varia linearmente

segundo (NOAA et al., 1976, p. 10)
T=T,+dT;(h—Hh;) . (3.20)

A pressao € calculada de forma diferente nos casos em que o gradiente de temperatura é

nulo ou ndo. Tem-se (NOAA et al., 1976, p. 12)

pe 4 =0 3.21)
p = 8 . .
T \EL o
pi (mdn(hfh,-)) dT; #0

A densidade é (NOAA et al., 1976, p. 6 ¢ 15)

p=r (3.22)

e a velocidade do som € dada por (NOAA et al., 1976, p. 18)
Vs =+\/YRT . (3.23)
Os valores dos i componentes, divididos em sete camadas, nas equagdes acima, sdo dados
na Tabela 3.2, reproduzidos com pequenas alteragdes de NOAA et al. (1976, Tabela 4, p. 3). Os

valores de 7 e R sdo os valores padrio (y = 1,4, R = 287,05Jkg 'K~ 1).

No que se refere a parte alta da atmosfera, a modelagem é ligeiramente mais complexa
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Tabela 3.2: Pardmetros da baixa atmosfera. Reproduzido com pequenas modificacdes a partir de
NOAA et al. (1976).

Grandeza 1 2 3 4 5 6 7
dT;[Km~'] —0,0065 0,0000 —0,001 0,0028 0 —0,0028 —0,002
h; [m] 0 11019 20063 32162 47350 51413 71802
T; K] 288,15 216,533 216,533 228,632 271,156 271,156 214,07
pi[Pal 101325 22631,7 5474,7 868 110,9 66,9 4

(NOAA et al., 1976, p. 27 e segs), pois leva em conta a variagcdo na composicao dos gases. Tal
variagdo de composi¢ao — e consequente variagao de massa molar, caminho molecular médio e
outros parametros — resulta na definicio de um parametro 7 cuja obteng¢do € iterativa e, portanto,
computacionalmente custosa!”.

Optou-se assim por usar os valores de 1 tabelados ao final do documento citado (NOAA et

al., 1976, Tabela II, pags. 92 a 97) em alguns pontos e ajustar uma curva “suficientemente boa”

para representar a variagdo de 7). Tal ajuste resulta em uma equacdo do tipo:
_ K . 2 K (h—K )
N = Kn A2 + (h— Kpy)" 4+ Kp, eV 06 (3.24)

T
Os coeficientes ky = K, 6] sdo dados na Tabela 3.3, e uma comparacdo entre a

K
m
curva de ajuste e os dados tabelados podem ser vistos nos graficos da Figura 3.7. A partir dai, a

temperatura € calculada para diferentes camadas segundo as férmulas empiricas:

Tabela 3.3: Pardmetros da alta atmosfera. Coeficientes da Equacdo 3.24 que ajustam os dados do
coeficiente 7 em NOAA et al. (1976).

Coeficiente Valor
Kn, 4,46741894678037 x 103
Kn, —7,07162463160855
Kns 4,0 x 10°
Kn, 1,390096904 61376 x 10%°
Kns —3x107*
Kng 8,6 x 10*

10 Em NOAA et al. (1976) o parametro é chamado densidade numérica total (p. 12), indicado por n ou N e tem
dimensdo m>. Representa a somatéria das densidades numéricas de cada componente do gés a cada altitude (p.
15).
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Figura 3.7: Parametro 1 da alta atmosfera, comparando os resultados da Equacdo 3.24 e os dados
tabelados em NOAA et al. (1976). Fonte: figura criada pelo autor.

186,8673K 86km < h < 91km

2
263,1905K —76,3232Ky /1 — (~45319%9m) ™ 91km </ < 110km
’ (3.25)
240K +0,012Km~"! (h — 110000m) 110km < h < 120km

_pusmes (b _1p0)
1000 K — 640K e \ 6356766+ 105{1.“ 1000000m

120km < 7 < 1000km

E entdo com base na temperatura calculada com a Equacdo 3.25 e no valor de 7, pode-se

determinar a pressao:
p=(1,380622 x 10" PaK ') nT. (3.26)

Para a densidade e a velocidade do som, volta-se a aplicar as Equagdes 3.22 e 3.23. Deve-se
observar porém que haverao erros nestes casos, tanto pela variagao de R quanto de ¥ em funcao
da modifica¢do na composi¢cdo dos gases. Uma vez porém que nestes casos a densidade ja €
praticamente nula, seus efeitos sdo muito pequenos e menores ainda serdo os efeitos dos erros
em questdo. No caso de altitudes superiores a 1000km o padrao COESA nao oferece dados
ou equacOes. Para tal, apés experimentos numéricos definiu-se arbitrariamente as seguintes

equagdes, que mantém a tendéncia e a continuidade com as camadas inferiores:
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Figura 3.8: Variacdo das grandezas atmosféricas. Fonte: figura criada pelo autor.

P =2,9434 x 10~ Bkgm3 ¢~ 1107 m™! (=1 10°m) (3.27a)
p = 8449 x 108 pa ¢~ 1107 m ™! (h=110°m) (3.27b)
T = 1000K, (3.27¢)
Ve =633,93ms"". (3.27d)

A variacdo das grandezas atmosféricas até a altitude de 1200km € mostrado nos graficos
da Figura 3.8. A pressdo e a densidade sdo mostradas em escala logaritmica. Além disso, a
velocidade do som é omitida por ser diretamente proporcional a raiz quadrada da temperatura.

Para completar o modelo atmosférico, € necessario agora introduzir as perturbagdes as quais
a atmosfera esté sujeita na forma de ventos, rajadas e turbuléncias. Como j4 notado, o0 modelo
COESA1976 nao inclui ventos. Modelos matematicos que representam esses fendomenos de

forma bem desenvolvida, tais como Drob et al. (2008) e Jursa (1985), entre outros'!, sdo dema-

siado complexos em face dos presentes objetivos.

' Tais documentos oferecem ainda modelos mais completos da atmosfera levando em conta as variagdes anuais
dos parametros basicos nas diversas latitudes.
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Tabela 3.4: Exemplos de camadas de vento. Dados arbitréarios elaborados pelo autor.

Camada Altitude [m] Velocidade [ms™']  Diregdo [°]

1 0 5 —20
2 2000 12 -30
3 20000 25 10
4 50000 0 30

Assim, por simplicidade e versatilidade, preferiu-se adotar uma abordagem diferente: ao in-
vés de um modelo genérico e universal para representar tais fendmenos, os dados a respeito dos
ventos sdo configurados como entradas do usudrio na implementa¢do computacional do mo-
delo. Assim, definem-se »,, camadas de vento, em cada uma das quais € determinada a altitude
inferior da camada, a velocidade e a dire¢ao nominais do vento, e um fator de perturbacao cuja
fungdo é determinar a escala das perturbagdes!?.

A perturbag@o propriamente dita (W) estd ligada a fendmenos de diferentes amplitudes e
frequéncias, sendo tipicamente as rajadas de maior amplitude e menor frequéncia, e as turbu-
Iéncias de menor amplitude e maior frequéncia. Isso sugere periodicidade dos fendmenos, e

assim a perturbacao é definida como uma somatéria de fungdes periddicas do tipo

1
N,
h—hi) + Ky, 4T
Wd:Z{Kwilsin{Kwizﬂ( ) F Ky ” 1. (3.28)
i=0 ’ ’ hiv1—hi
1

Nesta ultima, k,, € uma matriz Ny, x 3 que contém os coeficientes da equagdo. Seus valores
¢ a dimensdo N, da matriz sdo arbitrdrios e devem ser numericamente experimentados até que

se obtenha uma flutuacdo razoavelmente boa. A velocidade nominal, a direcdo nominal e o

Tabela 3.5: Exemplo de coeficientes de perturbacdo do vento. Dados arbitrarios elaborados pelo
autor.

Coeficiente i=1 i=2 i=3 i=4 i=5

Kinis 05 05 -02 04 002
Kuvis 8 11 32 55 913
Kuvis 0 09 13 463 563

120 usudrio pode, evidentemente, se basear dos dados presentes nas referéncias mencionadas para introduzir um
padrdo de ventos.
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Figura 3.9: Exemplo de variacdo da magnitude do vento e de sua direcdo em funcdo da altitude.
Fonte: figura criada pelo autor.

fator de perturbacdo do vento sao linearmente interpoladas entre as camadas i e i + 1, de forma
que se V,,, € o vetor de velocidade do vento (jd definido como tal em fun¢do da dire¢do) no
limite baixo da camada i, sendo #; a altitude que define esse limite baixo, € f,, € o fator de
perturbacdo, entdo em qualquer ponto entre as camadas i € i + 1 a velocidade nominal do vento
é

h— h;

V,=V,, + ———
" W’+hi+1—hi

(Voo = V) + (frurbiy = frurs) Wa] - (3.29)

Para ilustrar o comportamento desse modelo, suponha-se um caso em que os ventos e as
perturbacdes sdo definidos como nas Tabelas 3.4 e 3.5. Aplicando as Equacdes 3.28 e 3.29 nos
limites dados, obtém-se os resultados plotados nos graficos da Figura 3.9, onde, para simplificar
a exposicao, foi usada a magnitude da velocidade do vento, ao invés de seus componentes, com
fator de perturbacdo unitdrio constante.

Os ventos e perturbacdes assim constituidos, mais que representar com fidedignidade os
fendmenos atmosféricos em questdo, servem para introduzir instabilidades que vao, por sua
vez, requerer a atuacdo do sistema de controle e permitir assim uma melhor avaliacdo de seu

desempenho!3. Conclui-se assim a descri¢cio do modelo matemético do ambiente nos quais o

13 No entanto, compare-se o padrio de ventos possiveis de serem produzidos com o presente modelo com aqueles
produzidos pelo modelo GRAM (ver Sec¢do 2.3.1) segundo Leslie & Justus (2008) ou White (2017). Ver-se-4
que o presente modelo, ainda que estitico, se aproxima com boa fidedignidade aquele que se obtém de um
modelo mais complexo.

76



Capitulo 3. Construcdo da Ferramenta de Simulacdo

Figura 3.10: Diagrama de corpo livre do foguete. Fonte: figura criada pelo autor.

VOO OCOITe.

3.3 O Foguete

3.3.1 Dindmica de Voo

A dinamica de voo do foguete € a parte nodal do modelo. Em ultima instincia, sua fungdo
bésica consiste em determinar a cada instante as aceleracdes lineares e angulares as quais o
foguete estd submetido, e que derivam das diversas forcas e momentos que ele experimenta na
sua interacdo com o ambiente externo e em funcdo de suas propriedades e dos seus sistemas
internos.

A Figura 3.10 é um diagrama de corpo livre do foguete genérico, que estende a Figura
3.3 anterior. Ela inclui uma representacio das principais grandezas dinamicas e cinematicas a
serem determinadas. Por simplicidade, alguns elementos — tais como as aceleracdes — nao foram
indicados. Além disso, ndo se estd indicando um sistema de referéncias especifico, embora os
eixos do sistema corpo estejam indicados e sejam preferenciais para dinamica angular em geral.

Deve-se frisar a importancia de se distinguir da velocidade inercial (V: isto é, aquela me-
dida em relacao ao sistema ECI), e a velocidade aerodinamica (V,, isto é: aquela medida em
relacdo a massa de ar que circunda o foguete). Tal distin¢do ficard mais clara adiante. Basta

agora manter em mente que as for¢as aerodinamicas indicadas (L e D) — sustentacao e arrasto,
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respectivamente — e os momentos que delas derivam, estao relacionadas a velocidade aerodina-
mica.

O angulo de ataque o € aqui definido como o 4ngulo formado entre o vetor velocidade
(aerodinamica) e o eixo oxs do corpo do foguete. Nio € feita distin¢do entre angulo de ataque e
angulo de derrapagem, como é comum de se fazer no caso de aeronaves. Isso é devido a simetria
suposta dos foguetes, o que tornaria tal decomposicao irrelevante, dado que em qualquer caso,
os efeitos aerodindmicos seriam os mesmos 4.

Sdo indicados dois vetores de empuxo (T; e T;; ), cada um dos quais representando o
empuxo produzido em um bocal. No entanto, o ambiente desenvolvido e implementado nao
determina ou limita a quantidade de bocais, que pode inclusive ser distinta em cada estagio.
Além disso, a orientacdo de cada vetor de empuxo é determinada pelas particularidades e ne-
cessidades de controle a cada instante, de forma que se rz; € o ponto de aplica¢do do empuxo
T; produzido pelo bocal i, entdao

Nr
MT = Z (rT,- — rCG) X T,‘ (330)

i=1
¢ o momento resultante das for¢as de empuxo produzidas pelo sistema propulsivo.

O elemento indicado por T,. € a for¢ca de empuxo lateral produzida pelos propulsores do
RCS. Na Figura 3.10 fez-se uma representacdo consideravelmente simplificada para evitar po-
luir a imagem em demasia. A rigor, como j4 foi dito, tais propulsores de reacio se distribuem
ao longo da circunferéncia do corpo do foguete, tipicamente fazendo parte dos dltimos estdgios,
e tem como func¢do principal viabilizar o controle do foguete nas fases balisticas do voo. Na fi-
gura representou-se apenas uma forca resultante dessa distribui¢do. No entanto, a formalizagao
de seus efeitos € semelhante ao caso dos propulsores principais, de forma que se r,, € a posi¢cdo

do ponto de aplica¢ido do empuxo do i-ésimo propulsor do RACS, dado por T,.,, entdo
Mrc = Z (rrc,- - I'CG) X Trci (331)

¢ o momento resultante das for¢as de empuxo produzidas pelo motores de reacgao.

De forma andloga sdo determinados os momentos produzidos pelas forcas aerodindmicas.

14 Foguetes assimétricos existem. O préprio lancador dos Onibus Espacial é um exemplo. Portanto, a simetria do
foguete € um requisito e um limite da ferramenta proposta. Vale dizer que em grande parte, os foguetes sdo
simétricos axialmente.
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Definindo r¢,p 0 vetor da posi¢do instantanea do CoP do foguete, entio o0 momento produzido

15 «

pelas forcas aerodinamicas > €

M, = (rcop —rcG) X (L+D) . (3.32)
O momento total do foguete € dado pela soma dos momentos acima calculados:
M=M7+M,.+M,. (3.33)

Como ja mencionado, € conveniente e mais simples que a mecanica angular seja calculada
no sistema corpo. No caso da aceleragdo linear, € mais conveniente trabalhar sempre no sistema
ECI, evitando assim os termos cinemadticos aparentes. Assim, dadas as forcas neste sistema,
pode-se determinar a aceleracdo linear do foguete como

dVei 1
Aeci = 7 = E (Teci + Trceci + Leci + Deci) + 8eci - (3.34)

Na Equagio 3.34 acima, m é a massa total instantanea de todo o foguete'®, enquanto T.; e
T, sdo forgas resultantes e, portanto, somatorias vetoriais de seus i termos. Note-se também
que ali a velocidade € inercial.

No caso da aceleracdo angular, parte-se da equacdo do momento,

dwbs

M. —
stdt

+ Wps X (Jwpy) | (3.35)

que apds algumas manipulacdes resulta em

—= = J 7 My — Wiy X (Jawpy)] - (3.36)

Na Equagdo 3.36 o termo J € o tensor de inércia, cujos componentes S0 0s momentos e

produtos de inércia do foguete:

15 Lembrando que as forcas de sustentacio (L) e arrasto (D) sdo grandezas vetoriais.
16 Supde-se que aquelas grandezas que ndo tenham sido diretamente determinadas no sistema ECI sejam previa-
mente convertidas para tal segundo as equagdes apropriadas.
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J=10x Jyy Iy - (3.37)

Tal € o nicleo do modelo e sua implementagdo. Tudo o mais converge para essas equagdoes, a
partir das quais € possivel por integracdo determinar velocidade e posi¢ao, lineares e angulares.
No entanto, apesar da simplicidade e importancia destas, o célculo das diversas grandezas que

nelas aparecem € o que de fato consome a maior parte dos esforgos.

3.3.2 Aerodinamica

Apesar da fase atmosférica do voo de um foguete de maior porte ocorrer em uma fracao pequena
do tempo de uma tipica missdao de lancamento, de forma que em primeirissimas aproximagoes
as forcas aerodinamicas sejam desprezadas'’, fazé-lo em anélises mais refinadas, especialmente
quando problemas de estabilidade e controle sdo colocados, pode certamente implicar em erros
significativos.

Sao basicamente trés os efeitos de origem aerodindmica importantes no voo de um veiculo
de lancamento: o aquecimento superficial devido as altas velocidades, as solicitacdes estruturais
devidas a producao de forgas transversais ao eixo longitudinal do corpo, e o arrasto que impede
maior ganho de velocidade. No presente trabalho, o primeiro efeito estd sendo desconsiderado.
Ja as forcas transversais e o arrasto sdo representados, mas ndo os esforcos estruturais que
decorrem das primeiras.

O problema dos métodos de caracteriza¢do aerodinamica de um veiculo de lancamento fo-
ram apontados no capitulo precedente, onde se viu que tudo gira em torno da necessidade de se
determinar os coeficientes aerodindmicos. Além disso, viu-se que essencialmente duas aborda-
gens se fazem presentes em se tratando de introduzir um modelo aerodinamico no sistema geral
da dindmica do voo: o uso de tabelas de dados, ou a estimativa numérica direta dos coeficientes
através de algum método simplificado.

O primeiro procedimento exige uma caracterizacdo aerodindmica refinada, apoiada em da-
dos empiricos e estudos de CFD. No entanto, sua implementagdo computacional é considera-
velmente simples: ler os dados em um arquivo tabelado e interpolar o valor dos coeficientes

a partir de certos parametros. O segundo caso dispensa a caracterizacao refinada, mas exige

17 Como € o caso na equagio de Tsiolkovsky — ver, p. e., Hill & Peterson (1965, p. 322 e segs.).
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uma implementacao mais complexa do modelo computacional para estimar os coeficientes, e é
certamente menos exato.

Por hora, devido a sua simplicidade, o método baseado na leitura de dados tabelados nao
serd implementado. Portanto, trata-se de determinar as tradicionais forcas de sustentacdo e
arrasto e os momentos delas resultantes a partir dos coeficientes de forca a serem estimados
internamente!8.

Mais exatamente, curvas dos coeficientes serdo produzidas a partir da entrada do usudrio
de parametros que permitem uma aproximacao razoavel do comportamento desses coeficientes
em todo o alcance de angulos de ataque e em fun¢do do nimero de Mach. Pode-se dizer que tal
método € uma solucdo intermedidria entre o método dos dados tabelados e aquele proposto na
ferramenta DCAP (ver Secdo 2.4.1)

A defini¢do das forcas aerodindmicas através dos coeficientes foi dada na Seccdo 2.3.3, e

aqui terd sua notacao atualizada. Os médulos das forcas de sustentagdo e arrasto sao

1
L= Epsrefvach, (3.38a)

1
D=_pSr. Va*Cp. (3.38b)

O termo S, nas Equagdes 3.38 € uma area de referéncia, que no caso de foguetes € tipica-
mente a drea frontal méxima projetada em um plano normal ao eixo longitudinal do corpo. A
velocidade V, nelas indicada € o médulo da velocidade aerodinamica, que em breve serd melhor
definida. Resta ainda a determinacdo da orientacdo de tais for¢as, dos coeficientes aerodinami-
cos, e do vetor rc,p da posicao do CoP, a partir do que também os momentos aerodindmicos
podem ser calculados.

O fato do foguete apresentar uma geometria varidvel em funcio do estagiamento implica
que também a drea de referéncia € varidvel. Distinguindo os estdgios pertencentes ao nicleo do
foguete e os foguetes auxiliares externos (strap-on boosters), e considerando que tal drea € a

area frontal méxima, pode-se defini-la como

18 A modelagem aerodinimica aqui apresentada segue em linhas gerais o trabalho desenvolvido em Zanatta (2016)
e apresentado em Zanatta et al. (2017), embora mais sofisticado em certos aspectos, tais como a ndo limitagdo a
intervalos préximos de AoA = 0°. Embora o autor ndo reclame originalidade alguma sobre ela, nao se trata em
seu conjunto de um método diretamente extraido da literatura, mas composto a partir do conhecimento basico
de aerodinamica. Trata-se de uma modelagem limitada em muitos sentidos. O tema em questio € per se digno
de estudos mais aprofundados.
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Figura 3.11: Representacdo geométrica das etapas do calculo do vetor unitario na direcdo da susten-
tacdo. Fonte: figura criada pelo autor.

Npst
Srer =max (Sper, oo Srep ) £ L () = Lo Noj = Lo Noy (3:39)
=1

sendo N; e Ny, respectivamente a quantidade de estigios e a quantidade de strap-on boosters
acoplados ao nucleo do foguete, e S,, foi © She st S areas de referéncia do i-ésimo estagio e as
areas de referéncia do j-ésimo foguete auxiliar.'

No que se refere a orientacao das forcas aerodinamicas, seja V, a velocidade aerodinamica.
Por definicdo, o arrasto é a componente da forca produzida na direcdo da velocidade, porém em
sentido contrario. Assim sendo, um vetor unitdrio na direcdo do arrasto d pode ser facilmente

determinado a partir da velocidade aerodindmica como:

Vq

d=— :
IVall

(3.40)

A determinagdo do vetor unitdrio na direcao da sustentagc@o requer um pouco mais de refle-
xao em termos de geometria analitica, ao que pode servir de auxilio a Figura 3.11. Seja agora
V. um vetor unitdrio na dire¢do do eixo oxpg, € se considere um plano II que contenha ambos
os vetores quando aplicados no mesmo ponto, tal como o CG do foguete. O produto vetorial

V., X v, resulta em um vetor perpendicular a ambos, saindo da pédgina (caso a na figura) ou

19 Frequentemente os boosters tém geometria idéntica, de forma que a somatéria na Equagio 3.39 poderia ser, na
maioria dos casos, substituida por um produto.
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entrante na pagina (caso b), dependendo das posi¢des relativas de ambos em relacdo ao AoA
(positivo no primeiro caso, e negativo no segundo).

Fazendo novamente o produto vetorial entre tal vetor e a velocidade aerodindmica, que
agora definem um plano IT, resultam vetores perpendiculares a velocidade (em uma dire¢do ou
na outra, os casos ¢ e d na figura), em funcdo do AoA. Tais vetores ainda nao sdo unitdrios, para
o que basta normaliza-los. Porém, sdo orientados na dire¢ao da sustentacdo conforme o angulo
de ataque, e sdo contidos no plano que contém tanto a velocidade aerodindmica quando o eixo
oxps do foguete, satisfazendo assim a definicio geométrica da sustentacdo. Portanto, um vetor
unitdrio na direc@o da sustentag¢do € dado por:

(Vaxve)xV,

i= . 341
(Ve xve) X Val G4l

Convém recordar a importancia de se fazer tais operagdes em um sistema de referéncias
consistente. Uma vez obtidos os médulos das forgas, basta portanto multiplica-los pelos vetores
unitdrios obtidos para se ter os vetores de forca.

No que se refere a velocidade aerodindmica, no sistema inercial sua formulacao é

Vaeci - Veci - Vatmeci - Vwe(-,- . (342)

Na Equacdo 3.42 acima, V,; € a velocidade inercial, Vg, € a velocidade da atmosfera e
V... € a velocidade do vento. Esta ultima ja foi abordada (Secdo 3.2.2, p. 74), sendo essen-
cialmente uma entrada do usudrio. E oportuno, no entanto, tecer alguns comentarios sobre a
velocidade da atmosfera.

A atmosfera de um planeta em rotagdo estd em rotagdo junto com o mesmo. Para um
corpo rigidamente vinculado ao planeta, tal como um foguete no instante imediatamente antes
do lancamento e da liberacdo da plataforma, a velocidade relativa da atmosfera € nula, pois
tal corpo estd também ele girando em torno ao eixo do planeta na mesma velocidade angular.
No entanto, no instante seguinte, o vinculo rigido com o planeta é perdido, e o tnico vinculo
existente além do campo gravitacional € um “vinculo fluido”.

Para uma aeronave cujas velocidades e distincias sdo relativamente pequenas, tal efeito
pode normalmente ser desprezado e pode-se considerar que em qualquer instante tal velocidade

relativa é nula. Porém isso ndo é verdadeiro no caso de um foguete ou de uma espagonave
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qualquer. Ao desvincular-se rigidamente do planeta, um foguete rapidamente ganha altitude e
velocidade. Em uma trajetéria estritamente ascendente, por exemplo, a velocidade da massa
de ar atmosférico cresce de forma diretamente proporcionalmente a distancia até o centro do
planeta. Isso tem um efeito sobre o vetor de velocidade aerodindmica, cujo resultado é um
pequeno mas persistente incremento no AoA que, por sua vez, conduz a geracdo de forcas que
aceleram o foguete na direcdo em que se move a massa atmosférica, de forma que se a altitude
for mantida por um certo tempo, as velocidades se igualam. Tal € a razdo pela qual tal efeito ndo
¢ sentido por aeronaves em geral, onde as variagdes de altitude e velocidade s@o pequenas ou
lentas. Portanto, em poucas palavras, a massa atmosférica se apresenta para o foguete como um
grande vento de velocidade proporcional a altitude. Assim, a velocidade da massa atmosférica

¢ dada por:

T
Vam, = [0 [|r| Qcos(9) 0] - (3.43)

Na Equagdo 3.43, dada no sistema horizonte, tem-se a magnitude da velocidade angular do
planeta (Q2) e o vetor de posicdo do foguete (r). O termo trigonométrico varia em fungao da
latitude (¢), de forma que tal velocidade € evidentemente nula nos polos € maxima no equador.
Somente o componente oy, da velocidade nao € nulo, pois ela se orienta totalmente para o leste
em qualquer ponto.

No que se refere aos coeficientes aerodinamicos € importante contabilizar no modelo os
efeitos dos parametros mais importantes, sendo estes o numero de Mach e o AoA.

O nimero de Mach ¢é definido como a razdo entre a velocidade aerodindmica instantanea e

a velocidade local do som,

|Vl
‘/s )

Ma (3.44)
e sabe-se (ver p. e. Anderson (2007), Hill & Peterson (1965), entre outros) que seus efeitos
estdo relacionados a um aumento no valor dos coeficientes nas proximidades de Ma = 1, e su-
cessiva diminui¢do. Para produzir uma curva que capture os aspectos formais de tal efeito, aqui

T
denominada “Mach Efetivo” (Ma,) definiu-se um vetor de pardmetros Ky = [Km K“S] )

cujos componentes sao:
- Ky, : 0 nimero de Mach no qual Ma, € maximo;
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Tabela 3.6: Parametros para curvas de Ma, nos graficos da Figura 3.12. Dados arbitrarios para
demonstrar o comportamento das funcdes.

Caso Ky Ky Ky Ky Ky
1 12 03 12 08 50
2 10 08 1,5 1,0 100
315 20 10 20 10

- Ky,: 0 qudo suave deve ser o aumento de Ma, nas proximidades de K, ;
- Kpys: 0 quanto deve crescer Ma, nas proximidades de Ky, ;
Ky, a inclinagdo inicial da tend€ncia da curva ao crescer o nimero de Mach;

- Kpys: 0 qudo rapido Ma, deve retornar ao patamar inicial.

Para construir a curva, € necessario considerar duas possibilidades. A primeira, se Ma < K,

caso no qual definem-se os parametros derivados:

MafKul K )2
2

Maemax =1 + Ku3€_< Ky~ ’ (3453)

Ma,,, = 1—kyMad*. (3.45b)

Calculados os pardmetros das Equagdes 3.45, ainda no caso em que Ma < Ky, pode-se

determinar Ma, segundo:

Ma Ma
Fos—M (1——>M . 0<Ma<0,95
Mae _ 0,95Ku1 Qemax + 0795K;L1 Qe i a K”l (346)
Ma,,,,. Ky, > Ma > 0,95k,
A segunda possibilidade ocorre se Ma > Ky, . Neste caso, tem-se simplesmente:
_(Ma—Kpl K )2
Ma, =1+ «Ky,e kus H2) (3.47)

Os graficos da Figura 3.12 mostram o valor de Ma, para trés diferentes configuragdes dos
parametros, segundo a Tabela 3.6. Os coeficiente aerodindmicos podem agora ser determinados
unicamente em fungao do AoA, e o seus valores multiplicados por Ma, para capturar os efeitos

do numero de Mach.
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Figura 3.12: Efeito do nidmero de Mach nos coeficientes aerodindmicos em trés casos exemplares de
configuracdo dos pardmetros. A associacdo entre os pardmetros e as regides da curva por eles afetada
é indicada no Caso 1. Fonte: figura criada pelo autor.

A sustentacdo, associada as forcas transversais, € frequentemente ignorada nos modelos
mais simples da literatura, uma vez que € esperado que na fase atmosférica do lancamento
o veiculo mantenha o angulo de ataque o mais préximo de zero possivel e que, por isso e
pela simetria geométrica, a sustentacio seja também nula. Mas uma vez que se pretende o
desenvolvimento de um ambiente de simulacdo que no futuro possa gerar dados para diversos
tipos de andlise, e que no caso da controlabilidade os efeitos de perturbacdo e a consequente
capacidade dos sistemas de controle de minimiza-las € de sumo interesse, tais efeitos nao devem
ser desprezados. Além disso e por causa disso, deseja-se obter valores para os coeficientes em
toda a amplitude de AoA possiveis, e ndo somente na pequena faixa tipica em que sua variagao
¢ linear.

Dados para os coeficientes aerodinadmicos em toda a faixa entre —180° e 180° ndo sdo
comuns. Frequentemente, a titulo de dindmica de voo, somente a faixa linear do Cy, é conside-
rada. No entanto, especialmente para poder representar de forma aceitdvel a queda dos estdgios
descartados e eventuais reentradas, tais dados sao necessarios. Por hora, sera suficiente uma
aproximacdo baseada em dados para aerofdlios, conforme produzida nos estudos de Sheldahl
& Klimas (1981), Morgado et al. (2013) e de Bianchini et al. (2015). Os autores citados apre-
sentam polares para os coeficientes de sustentacio e arrasto para diversos aerof6lios, de onde
um certo padrdo de comportamento pode ser inferido e parametrizado.

Assim, da mesma forma que no caso dos efeitos do nlimero de Mach, porém de forma um
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pouco mais complexa, foram definidos parametros para construir uma curva de Cz em fungdo
de a. Sejai={1,2}, sendo i = 1 o indice referente a parte da curva proxima ao eixo ¢ =0°, e

i = 2 o indice referente a parte préxima ao eixo o = 180°. Os pardmetros sdo como segue:

- Oyp;: a faixa do AoA em que a variac@o do Cy, € linear;

CL,: o coeficiente angular de Cy, na faixa linear;
- Cr,_,: Cr quando o = 0 (normalmente zero, para corpos simétricos);

- Cr. .. O valor maximo do C;, —isto é: seu valor de estol;

max,i *

Cr, : quao fortemente o Cy deve diminuir no estol;
dp

Oszqil,i- 0 A0A no qual ocorre o estol;

- K¢, ;- um vetor contendo 4 coeficientes da solu¢do de um sistema linear previamente

resolvido para suavizar as curvas;
- Oyim,;: Angulo de ataque no qual o estol cessa e o Cp, volta a subir;

Para se calcular o C, propriamente dito, considera-se trés grandes casos, levando-se em

conta 0 moédulo do AoA. No primeiro, se 0° < & < .1, pode-se escrever:

Cr,,+Cr,0 O<a<oym

_ 2 3
CL=19 Kepyy TR ,®+ Ko 307+ Koy ;07 Oiny < & < Oggair1 - (3.48)

2
—C, a—aq,
Cr e Lap (@ Cvait 1) Osral, 1 < O < Qg 1

‘max, 1

Nos casos em que 0y, 1 < 0 < 0Ojpy, 2, t€m-se:

CLe Sin (20) Xim,1 < 0 < §
CL={ Clyosin@e) (1-321) ZTca<i (3.49)
%CL,W2 sin (20r) o> 3Z

Por fim, nos casos em que 0y, » < & < 7T, tem-se:

e_CLdp (a_astall,2)2

L & S Oim,2 < O < Ograll 2
— 2
CL=19 —(Kep, K &4 Kep, 08 + Koy 3 0°) O < 00 < Oinn (3.50)
—[Cryo +CLy (T — )] Uing <A< T
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Os coeficientes k¢, ; (i = 1,2, j =1,...,4) que aparecem nessas equagdes sdo a solucdo

de sistemas lineares, como ja mencionado. Tais sistemas precisam ser solucionados antes de

alimentar a simulacdo, e tem a forma

i 2 3 [ ]
L ini Qg O CLoo +CLotini
2 3
1 O‘slall,l O‘smll,i astall,i _ CL'”’“”' 3.51
5 3 Kep = (3.5D)
2 3
_O 1 2astall,i 3astall,i_ L 0 .

onde o indice i se aplica ao primeiro ou segundo casos.

A Figura 3.13%0 mostra que, como era de se esperar, hd uma anti-simetria dos resultados,
que deriva da simetria do corpo. Considerando o trecho entre 0° e 180°, tem-se uma primeira
regido linear entre 0° e ;, 1 = 3°, com Cr, = 0,15708 correspondente a primeira parte da

Equacgio 3.48, a partir do que, até o = 04,1 = 6°, onde Cy,

max,1

= 0,8, segue-se a segunda parte
da equagdo. Os coeficientes K¢, = 1 X 103 0,00023 —0,00335 0,21982 _1,29771] ! sao
obtidos solucionando-se o sistema linear da Equagdo 3.51. Cp,, € uma entrada arbitrdria que
determina o qudo fortemente a curva cai apos o estol (No caso da figura, Cp,,, = 50). O valor
de 0yip,1 se obtém encontrando a intersec¢do da curva dada pela terceira parte da Equagao 3.48
com a primeira parte da Equacdo 3.49 em um intervalo apropriado de o. A Equacdo 3.49
representa uma regido de interpolagdo senoidal do Cr, em que 0 (., = 0,48 € ligeiramente
reduzido e € maximo em o = 45°. A partir de @ = 90° a curva espelha a primeira parte,
com valores ligeiramente diferentes dos pardmetros (04,2 = 178,2°, Qgan2 = 176,4°, K¢, =
1 x 10% —0,00145 0,23654 —2,78207 9,54700] T).

No caso do Cp a situacdo é bem mais simples. Sdo definidos apenas trés parametros:

- Cp,,,.: © midximo Cp, quando & = 90°;
: o minimo Cp, quando o = 0°;

: 0 minimo Cp, quando & = 180°;

E se constroem equagdes de variacao senoidal:

20 Também neste caso valores dos pardmetros sdo abritrarios, servindo apenas para ilustrar o comportamento das
fungdes desenvolvidas.
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Figura 3.13: Modelo tipico da curva Cp x AoA. As anotacGes indicam as regides associadas aos
pardmetros indicados. Fonte: figura criada pelo autor.

Cp... +(Cp —Cp. )sin®la| |a|>Z
CD = Dinini ( Diax Dpyin1 ) , ‘ | ’ ‘ 2 (352)
CDminZ + (CDmax - CDmin2) Sin a ’a| < %
Da Equag@o 3.52 resultam curvas do tipo dado na Figura 3.14, com Cp,,, = 5,0,Cp,, , = 0,6
eCp,,, = 1,0.

Resta ainda determinar a posi¢do do CoP, visto ser este o ponto de aplicacdo das forcas

6,0
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4,0

3,0

Cp

2,0

1,0

l | | | ] | | | il

0,0 |
—180 —135 =90 —-45 O 45 90 135 180
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Figura 3.14: Modelo tipico da curva Cp x AoA. Os pardmetros e as regides por eles afetadas nas
curvas sdo indicados. Fonte: figura criada pelo autor.
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Tabela 3.7: Pardmetros para curvas de Mac,p nos graficos da Figura 3.15. Dados arbitrarios para
ilustrar o comportamento das funcdes.

Caso  Kcop, Kcor, KcCoPy KcCoPy KCoPs
1 04 016 08 12 100
2 05 030 05 1,1 80
306 100 10 13 200

aerodinamicas e de sua diferenca em relacdo ao CG derivar o brago que causa 0 momento ae-
rodindmico. Antes porém € necessario considerar os efeitos do nimero de Mach sobre sua
posicdo, que ndo sdo idénticos aos efeitos sobre os coeficientes aerodindmicos, e portanto re-
querem um conjunto diferente de coeficientes para serem parametrizados. Tipicamente, ao se
aproximar a velocidade do som, ocorre um consideravel deslocamento do CoP para trds em fun-
cdo dos diversos fendmenos ligados a formacgdo de ondas de choque que resultam da interagcdo
do corpo com o meio fluido a tais velocidades. Ao ultrapassar tal ponto, porém, o CoP se des-
loca novamente para frente, porém nao até o ponto original. Para capturar tal fenomenologia,
que é semelhante mas ndo a mesma que no caso dos coeficientes, define-se o termo Mac,p € €

T
0 Vetor Kcop = [KCopl KC0P6] com os seguintes componentes:

- Kcop,: 0 quanto o CoP ird se deslocar inicialmente;

- Kcop,: 0 quanto o CoP tende a retornar apds o passagem pela regido transonica;
- Kcopy: 0 numero de Mach no qual ele comeca a se deslocar;

- Kcop,: 0 numero de Mach de maximo deslocamento;

- Kcops: 0 numero de Mach de retorno;

- Kcopg: qudo rapido a posi¢do do CoP se aproxima ou se afasta do valor assintético.

Identicamente a quanto feito em relacio aos efeitos do numero de Mach nos coeficientes
aerodinamicos, a Tabela 3.7 e a Figura 3.15 apresentam trés casos exemplares de configuragao
dos pardmetros e as curvas correspondentes, respectivamente.

Para cada estagio, € definido (como parametro de entrada do usudrio) a posicdo assintética

1

do CoP ao longo de oxs, em termos de fracdo do comprimento do estagio®!. Tal posicdo

21 O subscrito s na indicacio do eixo se refere ao sistema corpo do estdgio.
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¢ aquela para a qual tende o CoP quando o AoA tende a 90°. Tipicamente, pode-se assumir a
hipdtese de que o centro de pressao se desloca de uma posicao no infinito, para tras ou para frete,
quando @ = 0° ou quando o = 180° em direcdo a essa posicao assintdtica. Para simplificar a
modelagem, apenas a posi¢do ao longo de ox do CoP € considerada.

Uma vez que o CoP estd intrinsecamente relacionado a drea exposta do corpo, pareceu
apropriado, ainda que ndo exato, representar sua posi¢cao assintética no foguete como uma média
pesada de sua posi¢do em cada estagio. Assim se Xcop,, € a fracdo da posi¢do ao longo de ox

do CoP no i-€simo estagio, Dy,qy,; € seu didmetro maximo e Lg; seu comprimento,

N,
Z,’:S 1 (Ls,iDmaxs,iXCoPs,i )

(3.53)
Zﬁ\i1 (Ls,iDmaxw-)

Y

XCoP, =

onde o termo de “peso” usado foi o produto entre o comprimento e o didmetro maximo, de
forma que a contribui¢do dos maiores estigios seja também maior.
Uma vez obtido o valor assintético para o foguete, a variagdo da posicao do CoP para o

mesmo em fun¢do do AoA é dada por:

2,00 T T T T T T T T T T T T T T T T T
I —Caso 1 ||
1,75

1,50

1,25

1,00

Mac,p

...

0,75 |~ Regp, “F-F=F=F=r-rr-F=F-Fhap -

0,50 |- i
025 |

|

0700 TN ST NN TR NN R |
0o 2 4 6 8 10

Ma

| L | L | L
12 14 16 18 20

Figura 3.15: Efeito do niumero de Mach no CoP em trés casos exemplares de configuracdo dos
parametros. Os pardmetros e as regides por eles afetadas nas curvas sdo indicados. Fonte: figura
criada pelo autor.
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Figura 3.16: Modelo tipico da curva da posi¢do do CoP em func¢do do AoA. Fonte: figura criada pelo
autor.

9999,99 la| <1x1078
Xcopus T | pa af <3
Xeor = "5 = 3 Xeoru—|eemtiar| @ . (3.54)
XCoP,s — W a< -3
—9999,99 la| <m+1x1078

Repara-se o cuidado — essencial em uma implementacdo computacional — de se tratar das
singularidades que surgem em angulos muito pequenos, nos extremos quando a posi¢cdo tende
a infinito. Deve-se escolher para tal um valor relativamente grande, porém finito.

Assim, para Xcop,, = 0,3 € Kcop, = 10000, resulta uma curva como aquela da Figura 3.16.
Note-se como € rapido o deslocamento do infinito até um valor ja bem proximo de xcop,,, a
partir do que o deslocamento se torna bem mais lento.

E importante dizer que as Equagdes 3.45 a 3.54 e os pardmetros a ela associados, em sua
maioria, ndo derivam diretamente de nenhum fendmeno fisico ou da literatura conhecida. Foram
produzidas a partir da andlise de funcdes e de experimentos numéricos de forma a se poder
obter curvas que representassem os efeitos conhecidos do nimero de Mach nos coeficientes
aerodinamicos, e que pudesse ser razoavelmente parametrizada de forma a se alterd-la de acordo
com as necessidades. Certamente ndo sdo elegantes, mas sdo satisfatoriamente funcionais.

Conhecendo-se a posicdo instantanea rcg do CG do foguete, e construindo o vetor rc,p =
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T
rcop,MacopL 0 0] da posi¢do do CoP no foguete, calculam-se todas as grandezas aerodi-

namicas necessarias:

1 .
L= 5psrefvch (a)Ma,d (3.55a)

1 .
D= Epsrefvach (o) Ma,d (3.55b)
M, = (rCoP — rCG) X (L —|—D) (3550)

Com isso estdo determinadas as grandezas de origem aerodinamica. Convém sempre re-
cordar a necessidade de se operar em sistemas de referéncia consistentes e convenientes. O
momento aerodindmico € mais convenientemente calculado no sistema corpo, de forma que as

forcas devem ser apropriadamente convertidas neste sistema antes de aplicadas para tal.

3.3.3 Forgas Propulsivas

Os parametros que governam as forcas de origem propulsiva e algumas estratégias para sua mo-
delagem foram discutidos e apresentadas nas secdes 2.1.3 e 2.3.2. Tais forcas sdo divididas em
dois grupos: aquelas que derivam do sistema principal de propulsao, e aquelas que sdo produzi-
das exclusivamente pelo RACS com o objetivo de orientar a atitude do foguete. As primeiras se
localizam tipicamente na base do foguete e sdo muito maiores que as segundas em magnitude,
que tipicamente se localizam nas proximidades do nariz do veiculo, ja que sua fun¢do nao é
produzir empuxo, mas apenas momento. Na Figura 3.10 as primeiras sdo representadas pelos
simbolos T; e T; |, enquanto a resultante das segundas € representada pelo simbolo T,.. Além
disso, entre as forcas propulsivas principais, deve-se distinguir o caso de motores a propelente

s6lido e motores a propelente liquido. Convém, portanto, abordar cada tipo em separado.

Motores a Propelente Solido

Dentre as estratégias de modelagem de motores de propelente s6lido apresentadas no capitulo
precedente, aquelas associadas aos trabalhos de Willcox et al. (2007) sdo as mais simples. Con-
vém no entanto reafirmar que mesmo neste caso, o foco do estudo € o desempenho do motor
em si, € ndo o conjunto da dindmica do voo do qual tal desempenho ¢ um fator ndo pouco
importante.

Assim sendo, a introdu¢ao de um modelo com nivel de profundidade comparavel aquele

deve ser reservada a ulteriores desenvolvimentos da presente ferramenta, quando entdo ela po-
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derd servir para andlise preliminar de parametros internos do sistema propulsivo no conjunto
da dinamica de voo. Por hora, o desempenho do motor serd suposto conhecido, de forma que
€ possivel uma estratégia mais simples, mas que em nada serd devedora daquelas presentes nas
ferramentas reunidas na Tabela 2.1.

No que se refere a dindmica de voo, o aspecto mais relevante no desempenho de tais motores
¢ precisamente a variagdo do empuxo no tempo em funcao da drea de superficie instantanea
do grdo durante a queima, como ilustrado na Figura 2.8. Viu-se que a evolucdo de tal drea
depende sobremaneira da geometria inicial da cavidade interior do grdo, sendo seu efeito ligado
diretamente a vazio de massa a cada instante.

Portanto, para se chegar aos termos da Equacao 2.2 pode-se saltar a problemaética ligada a
equacdo de De-Vieille (Equagdo 2.12) partindo-se diretamente da vazao de massa, cuja variagao
no tempo deve ser dada como entrada a simulag¢do. Para representd-la — de forma bem simpli-
ficada —, adotou-se aqui dois parametros. Além do que, tentou-se capturar os transientes de
inicio e fim de queima em fun¢do da quantidade remanescente de propelente, definindo fracoes

de referéncia. Os parametros em questao sdo:

- 1, a vazao média ou de referéncia;

- rg: um “delta” em relacdo a vazdo média em funcdo da qual se pode impdr uma inclina-

¢do a curva de vazdo.

- Mgy a fragdo mdxima de propelente a partir da qual a queima ocorre em regime estaci-

onario.

- Mgmin: afragdo minima de propelente além da qual cessa o regime estaciondrio e inicia-se

o final da queima.

Com base nestes pardmetros e definindo os pardmetros auxiliares m,; = 1, (1 —rirg), m fin =

riy, (1 +rg), a vazao de massa nos trés regimes é dada por:

(mﬁmi —"p )

Tl mp >m Mp,.i
o (l_mfmwf)ml’ini P Smax

. mp
. < e 3.56
fmmfminm[’ini b Jomin i ( )
Mpini —Mp (ml.m. + mfinmfmax) outros casos
(mfmax_mfmin)mp
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Tabela 3.8: Parametros para curvas de m nos graficos da Figura 3.17. Dados arbitrarios para ilustrar

o comportamento das funcdes.

Caso  mp,, [kgl ri, [kgs™' 1 sitg  Mpmin M fmax

1 1000 10 020 0,10 0,99
2 1000 10 ~030 0,05 095
3 1000 10 0,01 005 099

A Equacgdo 3.56 faz com que a vazao instantanea de massa dependa, essencialmente, da
massa remanescente, e suas trés partes representam respectivamente a inicializagdo, a finaliza-
¢do e o regime quase estaciondrio da queima. Os termos m,, € m,, sd0 a massa instantinea
de propelente remanescente e a massa inicial do mesmo. Deve-se atentar para o fato de que a
primeira parte da equacao € sempre nula pois o numerador da fracdo, no instante inicial, € nulo.
Assim, jamais haveria consumo de propelente e o motor ndo seria acionado. Para contornar
esse problema, € necessario adicionar uma condi¢do para dar “partida” no motor, que se traduz
no seguinte: Se my > Mgy, € 0 valor calculado de m = Okg s~1, entdo i1 = ringy, onde ity é
uma pequena e arbitrdria vazdo instantanea inicial, o que garante que a partir dai o numerador
acima referido nao seja mais nulo.

Os gréficos da Figura 3.17 representam trés exemplos do efeito dos parametros (dados na

Tabela 3.8) nas curvas de vazdao em funcdo do tempo. Note-se que embora na parte estaciondria

tais curvas sejam lineares em fun¢do da quantidade remanescente de propelente, elas ndo o
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Figura 3.17: Exemplos parametrizados de vazdo de motores sélidos. Fonte: figura criada pelo autor.
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sdo em funcdo do tempo. Além disso, os parametros escolhidos para ilustrd-las sdo tais a
se exagerar a duracdo dos transientes de partida e extingdo da queima, de forma a torna-los
mais perceptiveis nos graficos. Vé-se assim que embora a Equagdo 3.56 ndo possa reproduzir
com exatiddo as particularidades que toda e cada geometria da cavidade do grdo imprime no
andamento da queima, ela pode ao menos captar uma tendéncia geral.

Os outros termos que afetam o empuxo sao a drea de saida do bocal — que raramente nao
€ constante —, e a velocidade e a pressdo dos gases na secdo de saida. Estas duas ultimas sdo
estreitamente interconectadas (ver Eqgs. 2.7 e 2.11). Esta interconexdo depende da temperatura
e da pressdo na cdmara de combustdo que, por sua vez, a rigor também ndo sdo constantes.
Para simplificar o procedimento numérico e evitar a necessidade de se solucionar sistemas de
equacgdes em tempo de execucgdo, decidiu-se por uma modelagem simples, como segue.

A pressdo na saida representa o quanto os gases se expandem, e portanto estd associada a
velocidade. No caso supersonico, a maior expansao (menor pressao) implica em maior veloci-
dade. Tudo isso estd, por sua vez, associado a vazao de massa, de forma que se sdo estabelecidos
valores de referéncia para pressdo e velocidade dependentes do valor médio da vazao de massa,

entdo pode-se definir:

. 2
m
Pe = Patm — (patm _pemf) 1— <_ - 1) ) (3.57a)

ny,
i
Ve="Ve,,,—- (3.57b)
ny,
Tal solucdo estd longe de representar fidedignamente os fendmenos em questio, mas € sufi-
ciente para em uma primeira aproximagao, captar certa impermanéncia dos fendmenos. A titulo

de comodidade, convém reproduzir aqui a equagdo do empuxo, para onde 0s termos acima con-

vergem:
T =mVe+Ae (Pe— Patm) - (3.58)

Motores a Propelente Liquido

No caso dos motores de combustivel liquido, todo o seu desempenho depende do sistema de
alimentacdo. Viu-se que uma estratégia de modelagem que represente esse sistema € suficien-

temente adequada para representar tais propulsores, a partir de um procedimento semelhante
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aquele de Mota (2015), o que também neste caso serd reservado a um ulterior desenvolvimento
da ferramenta.

A modelagem aqui proposta serd consideravelmente mais simples. Tipicamente, tais moto-
res sdo capazes de uma margem de regulacdo de poténcia, aqui definida como um “‘ajuste de
poténcia” 7 entre 0 e 1 que age sobre o diferencial de pressdo entre o sistema de alimentacdo e

a camara de combustio. Assim, a vazao de massa depende de tal ajuste, de forma que

= Thy, . (3.59)

Uma vez que tal ajuste ndo € instantaneo, deve-se também distinguir entre o ajuste atual (7)
e aquele desejado (744;), de forma que entre o ajuste desejado e o atual, um tempo transcorra
até que o atual atinja o desejado.

A pressao e a velocidade de saida sdo definidas da mesma forma que no caso dos motores de
propelente s6lido, mas nesse caso o sentido do termo ri1,, deve ser modificado para representar
uma referéncia, e ndo uma média. Em qualquer caso, uma vez entdo calculadas a vazdo e a
pressao de saida, o médulo do empuxo total pode ser determinado com a Equacdo 3.58.

Uma modelagem assim simples ndo serd capaz de captar fendbmenos importantes ligados ao
funcionamento dos LRE’s, tais como as oscilagdes devidas ao atraso induzido pelas variacdes
de pressdo na camara, e muito menos particularidades dos fendmenos aerotermodindmicos e
de combustdao na mesma. No entanto, para os propositos da andlise da dinamica de voo serdao

suficientes.

Orientacao e quantidade de bocais

Cada estdgio pode conter uma quantidade arbitraria de bocais, de forma que o valor total de
empuxo calculado deve ser dividido pelo nimero de bocais do estdgio ativo, pois no estado
atual do desenvolvimento da ferramenta de simulagdo, somente um motor pode ser atribuido a
cada estagio.

Seja N, o nimero de bocais de um estagio qualquer. No i-ésimo bocal, o sistema de controle
atua de forma a determinar uma orienta¢do definida por dois angulos A,y. € A4,;,. O primeiro
deles representa uma rotacdo em torno a um eixo oy paralelo ao eixo oy, do corpo do foguete,
e o segundo representa uma rotagdo em torno a um eixo oz paralelo ao eixo 0z;s do corpo do

foguete, ambos passantes pelo ponto de fixacdo no bocal na base do estdgio. Assim sendo, o
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vetor

T
An; = |08 Apy, COS Az, 8iN Ay, —sin?Lnyi] ; (3.60)

contém os cossenos diretores da orientagdo do bocal i. Se agora r,, € a posi¢do do bocal relati-
vamente ao corpo do foguete, entdo o empuxo T do conjunto de bocais do estagio ativo é dado
por

Ivn T
T= ;anm, (3.61)

e o momento total causado pelos propulsores é2%:

N

T
My = I, —T X —Ay . 3.62
T ;( . —TcG) N (3.62)

Foguetes do RCS
Seja agora N,. a quantidade de propulsores de controle por reacdo dispostos circunferencial-
T
. .~ s+ 23 . _
mente em uma determinada posi¢do de um estagio*, e seja Tp. = Tre, Trey,, | O Vetor

de ajustes de poténcia24 dos N, foguetes, sendo neste caso —1 < T, < 1. Assim sendo, se I,
€ a posi¢do do foguete de controle no veiculo e A, € sua orientagdo relativamente ao corpo do

mesmo, entao

Ny

Trc = Z Tre; Trc}\rci . (363&)
i=1
Nrc

Mrc = Z Fpe; X Trc,'TrcArci . (363b)

i=1

Note-se que neste caso, o que € varidvel € apenas o ajuste de poténcia, enquanto 0 empuxo

22 Note-se que aqui e no que segue sobre os RCS trata-se de formas mais sofisticadas para as Equagdes 3.30 e
3.31.

23 Na maioria das vezes, somente o tltimo estdgio dispde de tal sistema. Note-se também o ajuste negativo
de poténcia: evidentemente, ndo hd tal coisa como uma ajuste negativo. E que na presente ferramenta, os
RCS sdo dispostos em pares, com cada propulsor individual orientado na dire¢do oposto de seu par. Portanto,
um “empuxo negativo” significa, essencialmente, que o propulsor na direcdo oposta estd disparando em um
determinado instante.

24 Trata-se também af de uma limitagdo. Modular o empuxo dos RCS’s através da variagdo de poténcia é uma das
possibilidades, tipicamente a mais sofisticada. O caso mais comum ¢ aquele em que a poténcia do RCS ¢ fixa,
enquanto a modulagdo ¢ feita através de padrdes de disparo no tempo.
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maximo nominal de cada foguete de reacdo 7, € um dado do foguete simulado e portanto uma
entrada do usudrio, e a orientacdo de cada foguete de reacdo é determinada na inicializacao, de

forma que seja sempre tangente ao perimetro circunferencial na posi¢ao em que € fixado.

3.3.4 Massa e Inércia

Como j4 discutido, € virtualmente impossivel modelar a distribui¢cdo de massa de forma sufici-
entemente genérica para qualquer veiculo arbitrdrio, sem uma margem de erro. Uma solugdo
que permite uma boa aproximacao, mais uma vez, € o uso de tabelas. Estas, no entanto, reque-
rem um conhecimento detalhado do veiculo e, ainda assim, colocariam dificuldades nos casos
de deformacdo estrutural. Aqui serd implementado um modelo geral na linha daquele proposto
por Chowdhury et al. (2011), em que cada corpo de massa varidvel € aproximado por uma ge-
ometria simples — no caso um cilindro circular —, com distribui¢io homogénea de massa. No
entanto, o tensor de inércia de cada estdgio, excluindo propelente e carga, deve ser dado pelo
usudrio.

Ao longo da missao o foguete consome massa, o que altera sua distribui¢do. Assim, tanto
a massa total quanto o tensor de inércia do foguete sdo varidveis. Sejam mc,; e m; ; a massa
estrutural e de propelente remanescente do i-ésimo estdgio ou corpo (carenagens, carga paga,
etc.) acoplado ao foguete em um determinado instante. A primeira € constante € um dado de
entrada na configuracdo do foguete, enquanto a segunda decresce a medida que o propelente é
consumido. Assim, a massa total do foguete é:

Ny

m= Z] (mgv.i + mPs,i) : (364)
i=

A massa remanescente de propelente do estdgio é dada simplesmente por

Mpy; se solido (3.65)
mpsi = 7 . .
Mg+ Mgy, S€ liquido

onde m fly; © Miox,; sdo respectivamente a massa instantdnea de combustivel e oxidante do i-
€simo estagio.

No que se refere aos momentos de inércia, para simplificar e compactar a exposi¢cao das
equagdes, convém definir r} = [r;i r;i ”Z] T =TrcG —Ircg,,; como o vetor da diferenca entre as
posicoes do CG do veiculo e do i-ésimo estdgio. Seja também Jj, o tensor de inércia do estdgio
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i. Assim, o tensor de inércia do foguete é dado por:

x2 %2 % ok * ok
N, ry; +ry Ty, Ttz
= mg | —p *2 #2 . 3.66
J Z{ Js; +my, N T (3.66)
1=
* ok * ok * 2 %2
rxi rZi ryi rZi Xi ryi

A matriz a direita na Equagao 3.66 representa a transposicao do tensor de inércia do i-ésimo
estagio para o CG do foguete, de acordo com o teorema dos eixos paralelos. O CG do foguete,

por sua vez, ¢ a média pesada do CG dos estagios:

1

rcg = % lzl rcg, ;Mms; - (367)

Para o célculo do tensor de inércia de cada estdgio, € necessdrio antes de tudo distinguir entre

os estdgios a propelente s6lido e aqueles a propelente liquido. No primeiro caso, tem-se a massa
estrutural e a massa de propelente. Esta tltima tem a geometria de um cilindro perfurado que é
consumido de dentro para fora. Também aqui € conveniente definir grandezas para simplificar
a exposicao das equacdes. Além disso, o indice i serd abandonado por simplicidade de notagdo.
Como no caso precedente, seja rjfp = rcg, — rcg,, 0 vetor que conecta 0 CG total do estdgio
ao CG de sua massa de propelente. Neste caso, o tensor de inércia do i-€simo estagio pode ser

escrito como

x 2 x 2 * ok * ok
Tsp,” T Tsp, Fsp.Tsp, Tsp.Tsp,
Js Jgs‘i_Jsp‘f’ sp rspxrspy I’pr -I—rspz rSpyrSPZ ’ ( )
E - x 2 x 2
Fsp.Tsp, Tsp,Ysp,  Tspe ~Tsp,

onde J¢, € o tensor de in€rcia do estdgio vazio, € J;, € o tensor de inércia associado a geometria
do grdo. Para seu célculo, lembrando tratar-se de um cilindro com uma cavidade cilindrica, e
para simplificar a notagdo, se D), € D), sdo respectivamente os didmetros externo e interno

do grdo, entdo

D,,,\> [D D D, \ m, 1*
D, = Pout Pour Pour "~ Pin Ps 3.69
() ()] e

¢ um parametro estritamente geométrico representando a diferenca entre os raios interno e ex-
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terno do grdo, que depende da quantidade de propelente consumida, e que serd chamado de

“diametro efetivo”. Tem-se assim o tensor de inércia do grao:

) 1 1 1 ) 1 1,
Jsp :mp_vdlag (EDP7ZDP+ELSP 7ZDP+ELSP ) . (370)
O CG do estagio € calculado como:
r me +1 m
rCGS — CG7€5 g& Cvas pS . (3.71)

mgs + mps

No caso de propelentes liquidos, a variagao na forma geométrica da massa de combustivel
serd concebida como uma reduc¢do no comprimento (Ly,) desta, com sua base assentada ao
fundo do tanque. Assim, algumas modificacdes devem ser introduzidas nas equagdes acima:
em primeiro lugar, o didmetro € unico e constante; em segundo lugar, o comprimento Ly, deve
ser substituido por um comprimento que varia entre 0 maximo e zero, linearmente, em funcao da
quantidade remanescente de combustivel e oxidante. Tem-se, para o comprimento das massas

de combustivel e oxidante, respectivamente:

m

Lfl = iLﬂim,, (3.723)
Mgl

Liox = 2 L. (3.72b)
Mioxy;

Além disso, a posi¢do do CG da massa de propelente na direcdo x ird se deslocar para
“baixo” a medida em que o propelente € consumido, de forma que, analogamente a quanto feito

precedentemente

X'y =YcG, —¥CG, (3.73a)

Yjox = TCG, — YCG, 1y, (3.73b)

Neste caso, porém, as componentes x dos vetores rcg, PR (o (combustivel e oxidante)

variam segundo
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d =7 TR (3.74a)
CGs,fl,x - CGfl.,xA,ini mflmi 2 flim' ) .
n,y 1
rCGs,lox,x = rCGlox,x,ini + (1 - n’”i) ELleim‘ ’ (374b)
OXinj

Ou seja, o deslocamento para baixo do CG do combustivel e do oxidante se dd a partir de
uma posicao inicial adicionando-se uma quantidade que € nula quando o tanque estd cheio, e
que corresponde a metade do comprimento inicial (portanto, o fundo do tanque) quando este
estd vazio. Assim, sdo necessdrias duas transposicdes, uma referente ao combustivel e outra
ao oxidante. Em ambas os casos interessa apenas o didmetro externo da massa de propelente
(aproximadamente o didmetro do tanque), € o comprimento deve respectivamente ser substi-
tuido pelos termos da Equacdo 3.72. Em seguida, em cada um dos casos os termos referentes a
posicdo do CG de combustivel e oxidante sdo usados (Equacdes 3.73 e 3.74) para substituir as
componentes de ry, pelas componentes de r}‘cl er;, na3.68. Com isso, definindo-se as matrizes

de transposic¢ao J;z e J;,, como

S S T,
Y=\ =rurn, rh’+rn’ —rarh | (3.75a)
| TR T TR
r?ox),z + rzkonZ _r;(oxxr?oxy _rikoxxr;(oxz
JEkOX - _r?(oxxr?toxy r;koxxz + rEkon2 _r?(oxyr;(oxz ’ (3.75b)
| _r;koxxrikoxz _rzkox},r;(oxz rikoxxz - l*wcy2

e os tensores de inércia dos propelentes como

* . 1 2 1 2 1 2 1 2 1 2
Jfl = msﬂdlag (nglout ? EDflaut + E fl ? EDflout + E fl ? (3763)
* . 1 2 1 2 1 2 1 2 1 2
Jlgx - ms/(,xdlag ngoxom ) EDI()XW, + ELlox ) EDI()xom + ELI()X . (376b)
A Equacdo 3.68 se torna:
Js - Jgs + Jfl + ms,fle‘l + Jl()x + ms,l()xJ?ox ) (377)

e 0 CG do estagio € calculado como:
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] YcG,g Mg, +YCG,f1,Ms 5 +YCG lox,Msy, (3.78)
CG, = ' '
$ me, + my i +myg,,,.

Com isso, as Equacdes 3.66 € 3.67 podem ser calculadas. No atual estado de desenvolvi-

mento da ferramenta de simulacdo, o sloshing ndo serd implementado.

3.3.5 Sistemas de Controle

Como ja mencionado (Capitulo 2), um foguete pode se servir essencialmente de trés tipos de
sistemas de controle. Dos trés, o controle aerodindmico por enquanto nio é contemplado pelo
ambiente. Resta o controle por “vetoracdo” do empuxo e por foguetes de reacdo ou vernier. As
grandezas finais que resultam da acdo desses sistemas de controle ja foram mencionadas (Secao
3.3.3), quais sejam, respectivamente: o vetor A, aplicado a cada bocal do estdgio ativo e que
determina sua orientacdo e o vetor T,. de ajuste de poténcia de cada foguete de reagao.

A tarefa do sistema de controle €, portanto, dupla: de um lado, deve determinar a cada
instante quais sdo os valores desses vetores de forma a satisfazer a necessidade de se manter
o foguete na atitude desejada e, por outro lado, deve efetuar acdes nos sistemas do foguete de
forma a fazer com que as grandezas representadas ou afetadas por tais vetores passem de seus
valores atuais aos valores desejados e definidos. A primeira fungao € essencialmente 16gica,
e € tarefa das leis de controle, ao passo que a segunda funcdo depende do tipo de sistemas
(mecanico, hidraulico, elétrico, etc.), mas é sempre uma atuacdo fisica de um elemento real, e

portanto um mecanismo de controle.

Leis de Controle

No que se refere as leis de controle, no estdgio atual de desenvolvimento do ambiente de simula-
c¢do sdao implementadas duas leis basicas: um controlador PID e um Regulador Integrativo Uni-
versal (UIR)>, ambos com possibilidade escalonamento de ganhos varidvel no tempo. Além
disso, o sistema inclui controle e navegagdo parcial (referente somente a atitude). Ainda ndo
estd implementado um sistema de guiagem online. Em outras palavras: a trajetdria e a manobra
associada deve ser calculada off-line, resultando em uma sucessdo de atitudes em funcdo do

tempo. A atitude do foguete a cada instante servird entdo de referéncia ao sistema de controle.

25 Para maiores detalhes sobre o controlador PID, ver Ogata (2010). O Regulador Integrativo Universal é apre-
sentado em Seshagiri & Khalil (2005), tendo sido aplicado ao estudo da controlabilidade de aeronaves flexiveis
em Sousa (2013), Sousa & Paglione (2012) e Sousa et al. (2013), e a controlabilidade de foguetes em Zanatta
(2016) e Zanatta et al. (2017).
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Portanto, seja dado a cada instante um vetor de atitudes de referéncia tal que
T
Orf = [Bry Oy W] (3.79)
e um vetor de atitudes estimadas, proveniente do processamento de dados dos sensores, tal que
T
®acl = |:(I)act ®act lIIﬁtct] : (380)

O vetor de erros de atitude é entdo a diferenca

T
car=es €0 ew| =Orr—Our. (3.81)

A lei de controle €, portanto, a funcdo que a partir do erro de atitude €, ird determinar as
orientagdes necessarias de cada bocal, de modo a se poder determinar o erro de orientagao dos

bocais, cujo sinal € usado nas equacgdes 3.88 para alterar as orientacdes dos mesmos. Sejam

Kp (t) = dlag (Kp,q)v Kp,®, Kp7\P) ) (3823)
ki (1) = diag (K0, K0, K,v) , (3.82b)
Ky (t) = diag (Kz.0, K10, Kaw) (3.82¢)

as matrizes diagonais dos erros de atitude, dos ganhos proporcionais, integrativos e derivativos.
Neste caso, se

T
A, fo = | Anxo ,1,% Anzo (3.83)

¢ o vetor de posicionamento de referéncia do conjunto dos bocais, onde seus componentes
representam respectivamente a posi¢ao angular em relacdo aos eixos paralelos aos eixos oy e oz
no sistema corpo, entdo a lei de controle PID é dada por

de€ gy

Avefy = Kp€an + K / €andl + Ky g (3.84)

Note-se que, apesar de varidveis no tempo, os ganhos nao sao integrados ou derivados. Seus
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valores agem no instante especifico, determinando e distribuindo os pesos de cada parte da lei
de controle.

O UIR ¢€ construido de forma anédloga, embora um pouco mais sofisticada. O erro e a acao
de comando sdo calculadas da mesma forma (Equagdes 3.79 a 3.83), ainda que os valores dos
ganhos (Equacgdo 3.82) sejam diferentes. Mas como j4 introduzido, trata-se de um desdobra-
mento dos controladores de tipo SMC proposto por Seshagiri & Khalil (2005), que se baseiam
na noc¢do de uma superficie deslizante definida em termos de uma fung¢do s,;- € de uma parte
condicional do controle, ligada a funcdo integrativa ;. Portanto, serd necessdrio definir ainda

alguns parametros e ganhos adicionais, um vetor e trés matrizes:

Ouir = |:Guir,d> OCuir,® Guir,‘I‘]T ; (3.85a)
Huir (1) = diag (U, Lo, hw) , (3.85b)
Ko (1) = diag (Ko.@, K6.0, Ko@) , (3.85¢)
Kuir (1) = diag (Kuird, Kuiro: Kuirw) - (3.85d)

A Equagao 3.85a define as partes condicionais do controlador, associadas a cada atitude. Ja
a Equacdo 3.85b define a espessura da camada limite dentro da qual a acdo integral opera, a

Equacdo 3.85c define os ganhos associados a parte condicional, e a Equacao 3.85d define os

ganhos gerais do controlador. A superficie deslizante, de segunda ordem?®, é dada por:
Suir = Ko Ouir + Kp€art + Ky df;” (3.86)
E assim, o UIR € escrito como:
Ouir = — Ko Oyir + Hyir sat (u;ilsuir) ; (3.87a)
Ave, = —Kuyirsat (1 Suir) - (3.87b)

Atuadores

Comecando pelo segundo caso, a modelagem aqui proposta abstrai-se do tipo de implementa-

cdo fisica. Em outras palavras, ndo € proposto um modelo detalhado compativel com o tipo

26 A ordem, ou o grau relativo da superficie deslizante, se obtém a partir da andlise das equagdes diferenciais do
sistema. No presente caso, usou-se os resultados de (SOUSA & PAGLIONE, 2012).
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especifico de atuadores presente em um determinado foguete. Portanto, os detalhes e particu-
laridades dos atuadores e do conjunto do mecanismo sao desprezados. Somente os aspectos
numéricos do posicionamento importam. Assim, o mecanismo de atuacao € definido em fun¢do
de trés grandezas: o estado inicial, seu estado de referéncia, e a velocidade angular em que se
move, de forma que, para cada componente i do vetor (ou seja: para cada bocal) e cada direcdo

de rotagdo, tem-se:

j:)'nyi,max ’A‘nyi,act Z A‘nyi.,max
NY; 1+dr = tdt . . ) (3883)
My T Ui (s1gn Snyi’lndt> My | < ‘)L’”yi,ref
j:)“nzi,mux |A‘nz iact | — A‘nzlﬂ,mwc
A’”Zi rrdr . ) (388b)
| I (sign e hudt) || < A
nzl ,act g nz;’n NZiact NZjref
As Equagdes 3.88 modelam o atuador saturado em A, max © Az max — OU SEjA, 0 MOVimento

angular do bocal i ndo pode ultrapassar um valor maximo dado na configuracao dos estdgios do
foguete —, de forma que seu movimento ocorre a velocidade constante Ap Na direcdo determi-
nada pelos sinais do erros &y, € &, de posicionamento dos mesmos, até que se atinja o valor
de referéncia.

No entanto, note-se que a rigor os bocais s6 podem ter movimento angular em relacdo a
seus eixos oy e oz, paralelos aos respectivos €ixos no sistema corpo. Isso s permite o controle
da arfagem (®) e da guinada (P). Para determinar o controle do rolamento (®) sdo necessdrias
algumas consideragdes adicionais. Em primeiro lugar, se o estdgio ativo s6 dispde de um bocal,
tal controle ndo é possivel por vetoracdo do empuxo. Neste caso, tal controle é feito exclu-
sivamente pelos RACS. Por outro lado, se o estagio ativo dispde de mais de um bocal, entao
deve-se introduzir um deslocamento angular diferencial a ser acrescido aquele ja determinado
anteriormente, e varidvel de acordo com a posi¢ao do bocal.

A Figura 3.18 ajuda a compreender o problema. Nela é mostrada uma situacdo genérica
em que se vé a base de um foguete com oito bocais a partir de baixo. Os €ix0s 0yp € 0Zps SA0
indicados, enquanto o eixo ox;s € marcado no centro da figura, entrando na pagina. Para fazer
uma rota¢do como aquela indicada pela seta circular no centro — ou seja, na dire¢ao positiva
em relacdo ao eixo oxps —, € necessdrio que os bocais se movam de forma que a parte inferior

dos mesmos vé na diregio indicada pelas setas?’. Portanto, considerando-se o bocal no centro

27 Foram indicados com setas apenas quatro casos para simplificar a figura.
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Figura 3.18: Representacio geral da base de um foguete contendo oito bocais sujeito a uma manobra
de rolamento. Fonte: figura criada pelo autor.

a direita, ele deve girar na dire¢do negativa em torno ao €ixo oy, enquanto o bocal no centro
a esquerda deve girar na direcdo oposta. O mesmo € verdadeiro para os bocais no centro em
baixo e no centro em cima, respectivamente. No caso dos outros bocais, 0 movimento deve ser
combinado e proporcional, relativamente a sua posi¢cao angular na base do foguete.

Seja entdo 6, ; a posi¢ao angular no i-€simo bocal. O posicionamento angular diferencial do
conjunto de bocais é dado pelo primeiro componente de A.f,, Any,. Considerando a trigono-
metria do problema, entdo em um bocal qualquer seus deslocamentos angulares em torno aos

€1X0S 0Xpg € 0Zps SAO:

A, = —Auxy |0 08B, sinb,,;| - (3.89)

Assim, calculados os acréscimos adicionais necessarios em cada bocal, para os N, bocais
totais do foguete, tem-se:
T
| = Ay + Ao (3.90)

Ai,ref: Anx,- )Ln )un

Yiref Ziref

Os componentes de A; sdo usados na Equagdo 3.88 como valores de referéncia para a atua-
cdo dos bocais. O erro de posicionamento dos bocais € a diferenga entre as posicdes angulares

de referéncia e atual dos mesmos:

€ni = Ai,ref - Ai,act ) (391)
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T
sendo Ajact = | Ay, Any, )anl_] o0 vetor que contém a posi¢ado angular atual do i-€simo bocal.

:
Seus componentes, além disso, permitem o calculo do vetor A,; (ver Equagao 3.60) que contém
os cossenos diretores do i-ésimo bocal?8.

Resta ainda descrever a atuacdo dos RCS, posicionados circunferencialmente nas proximi-
dades da ponta do foguete. Como ja mencionado, sua funcdo principal é de oferecer contro-
labilidade nas fases balisticas do voo (com os motores principais desligados) e momento de
rolamento. Podem também auxiliar nas manobras e compensar a derrapagem que 0s cOmpo-
nentes laterais de forca oriundos da vetoragdo do empuxo introduzem.

No estado atual de desenvolvimento da ferramenta, os RCS serdo modelados como propul-
sores de empuxo varidvel, com deslocamento em rampa. No que se refere ao rolamento, trata-se

entdo de determinar um ajuste de poténcia Ty ref,, proporcional ao erro de posi¢ao angular em

torno ao eixo oxpg. Definindo um ganho escalar k., entdo:

T
Tre,refy = (Krczfnx())] (KrcA'HXO)N . (3.92)

rc

No que se refere aos controles de arfagem e guinada, pode-se partir de um raciocinio se-
melhante aquele feito acima em relagdo ao controle de rolagem por vetoracdo, porém inverso.
Neste caso, os RCS devem ser ativados na propor¢cdo em que favorecam ou nao tais manobras.

A Figura 3.19 ilustra a situacdo. Nela, os RCS (4) estdo posicionados na extremidade su-
perior do foguete, e portanto tipicamente acima do CG. Assim, se eles "disparam"de forma a

produzir for¢as no sentido indicado pelas setas, rotacdes positivas em torno aos eixos indicados

0Zps ¥

Figura 3.19: Representacdo geral da base de um foguete contendo oito bocais sujeito a uma manobra
de rolamento. Fonte: figura criada pelo autor.

28 Note-se que o termo em torno ao eixo ox se torna irrelevante, um calculo residual derivado das operacdes
vetoriais e matriciais.
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serdo obtidas. Seja cada propulsor identificado pelo angulo 6,. formado entre seu centro e o
eixo oyps. Os sinais + e — em cada um deles indicam a direcdo de disparo em fun¢do do sinal
do ajuste de poténcia de cada um. E conveniente considerar um caso de cada vez.

Comecando pela arfagem, isto €, a rotagdo em torno ao eixo oy, note-se que todos os propul-
sores devem disparar para baixo, na direcdo positiva do eixo oz. Ou seja, todos os propulsores
que estiverem no 1° e no 4° quadrantes devem disparar em suas dire¢des positivas, e inversa-
mente aqueles que estiverem nos outros quadrantes. Portanto, o sinal da func¢do cosseno € o
sinal da dire¢do do disparo para a arfagem. De forma andloga em relacdo a guinada, para se
produzir tal rotagdo positiva em torno ao eixo oz, é necessario que todos os propulsores dispa-
rem para a esquerda. Isto é, suas dire¢Oes negativas quando estdo nos quadrantes superiores, €
positivas quanto estdo nos quadrantes inferiores. Logo, o sinal da fun¢do seno € o inverso da
direcdo de disparo para a guinada.

Assim, € natural considerar que o disparo resultante serd uma soma das necessidades de
controle associadas a arfagem e a guinada a cada instante, de forma que para cada propulsor do

RCS, e proporcionalmente a sua posi¢ao angular,
Trcg, = Kreg COS Oy, sign (cos Oy, ) €@ — Krcy SiN Oy, sign (sin O, ) €y, (3.93)

onde Ky € Kiey 830 ganhos associados ao erro de arfagem e guinada, no caso do RCS. Dessa

forma, pode-se construir o vetor

Treg = Treg, -+ Trcey, ] , (3.94)
que contém os N,. resultantes de ajuste de poténcia em fung¢do dos RCS. Por fim,
Trc,ef = Tre,refy + Treg - (395)

€ o vetor final contendo os valores de referéncia para o ajuste de poténcia desejado.

Por fim, para operar a variagdo no ajuste de poténcia, um modelo semelhante aquele dos
atuadores dos bocais foi adotado. Nele, para cada componente do vetor T,. 0 ajuste de poténcia
segue do valor atual ao valor de referéncia a uma determinada velocidade, e limitada ao valor

maximo de 1:
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+1 [Trei| > 1 (3.96)
T”Ci,erdz = . B .
Trci + fthLdt (Slgn grc,' T”Cdt) |T”Ci‘ < }Trci,ref

Na Equagdo 3.96 acima, &, € o erro, isto €, a diferenga entre o valor de referéncia e o valor

atual do ajuste de poténcia no i-ésimo propulsor:

Erc; = Trcjyep — Trei s (3.97)

e 1, € a velocidade do ajuste, ou seja, a inclinacdo da rampa.

3.4 Parametros Orbitais

Uma 6rbita € essencialmente a trajetdria de translagao de um corpo em relacdo a outros corpos,
frequentemente tratada no interior do “problema de n corpos” e mais especificamente no caso
de dois corpos (TEWARI, 2007, pags. 87 e segs.). No presente caso, o conceito se aplica a
trajetdria eliptica do veiculo ou de sua carga em torno ao planeta. Tal 6rbita pode ser definida a
partir de uma série de parametros, também chamados pardmetros de Kepler, tais como sua ex-
centricidade, inclinagdo, etc., que aqui serdo apresentados de forma sumdria e direta, na medida
das necessidades da presente aplicacao.

Pode-se comecar definindo o momento angular h,,

h,—rxV, (3.98)

2r,

Figura 3.20: Orbita eliptica e excentricidade. Fonte: adaptada e simplificada pelo autor a partir de
Tewari (2007), pag. 96.
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/'/Plano Orbital

Plano Equatorial ;
a

Figura 3.21: Inclinacdo da érbita. Fonte: figura criada pelo autor.

que ¢ uma medida da quantidade de movimento do corpo orbitante. Seguindo as formulacdes
de Tewari (2007) (pags. 87 e segs.) e Kuga et al. (2012), o semi-eixo maior da Orbita eliptica

(Figura 3.20) pode ser escrito como

2 vz !
Fg = (; - G_M> ) (3.99)

sendo r o médulo do vetor r da posicdo inercial, V o médulo da velocidade inercial V, e GM a
constante gravitacional geocéntrica (produto entre a constante gravitacional universal e a massa
do planeta). A excentricidade da o6rbita (e,) é uma indicagdo do quanto os focos da elipse
se afastam do centro. Definindo-se o movimento médio (ou velocidade angular) como n, =

(GM / rg) 1/ 2, a excentricidade pode ser escrita na forma (KUGA et al., 2012, p. 40)

2 2
ea:\/< rV2) +(1—1) . (3.100)
ngry rq

A excentricidade indica também outras propriedades da oOrbita: de uma maneira geral, a

orbita € eliptica se 0 < e, < 1. No caso especial de e = 0, entdo a 6rbita € circular. Se e = 1 ou
e > 1, tem-se respectivamente Orbitas parabolicas e hiperbolicas. A inclinagdo da orbita (Figura

3.21) é o angulo formado entre o plano equatorial do planeta e o plano orbital, e é dada por

' a, (3.101)
I, = arccos ——. .
[hy||

A inclinacdo e a excentricidade sd@o os parametros mais importantes para os objetivos da

presente ferramenta. Eles indicam respectivamente o posicionamento angular (entre 0 e 180°)
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do plano orbital em relacdo ao equador, e o quao circular € a 6rbita em um determinado ins-
tante. Diversos parametros, tais como argumento de perigeu, anomalia excéntrica, etc. sdo de
capital importancia para a mecanica orbital, mas serdo deixados de lado por estarem mais li-
gados a andlise do comportamento de satélites e outros corpos que a2 manobra de lancamento

propriamente dita.

3.5 Implementacao Computacional

Para a implementacdo computacional decidiu-se, em vistas de futuros desenvolvimentos, traba-
lhar com uma linguagem de programacao eficiente do ponto de vista do desempenho, e elaborar
o software de forma que nio houvesse muitas dificuldades de manutengdo, alteragdo, e acrés-
cimo de funcionalidades. Para isso, escolheu-se usar a linguagem C/C++, em parte também
devido a familiaridade do autor e a possibilidade de se trabalhar com uma programacao orien-
tada a objetos (OOP)?.

Partindo dessa premissa, e em fun¢@o das inimeras operagdes vetoriais necessdrias e do
fato destas ndo serem nativas em C/C++, em primeiro lugar foi criada uma pequena biblioteca
contendo os objetos vetores, quatérnios e matrizes, além das defini¢des e implementagdes das
operacoes entre eles. Tal biblioteca estd definida no arquivo MultiDim.h, contendo as classes
Vec3, Mat3 e Quaternion. Além disso, preferiu-se criar uma biblioteca especifica também para
que o desempenho pudesse ser otimizado e para nao depender de bibliotecas externas. Para cada
um desses objetos, sdo definidas e implementadas operacdes de soma, produto escalar e externo,
produto entre vetores e matrizes, norma, conversdes gerais e etc. Com isso, todas as operagdes
vetoriais no interior do cédigo podem ser escritas naturalmente ao estilo Matlab.

Também foram criados objetos representando partes e fungdes do foguete. Destacam-se:
motor, propelente, estigio e sistema de controle. Assim, cada objeto estdgio contém objetos
propelente, um objeto motor e um sistema de controle. A cada instante, o foguete é uma reu-
nido de objetos estdgio. Essas classes sdo definidas nos arquivos Engine.h, Propellant.h,
Stage.h, Rocket.h e ControlSystem.h, e as relagdes gerais entre elas, assim como uma
representacdo da estrutura da implementacao, sdo ilustradas na Figura 3.22.

As classes Rocket e Stage sdo parecidas, contendo diversas propriedades em comum, tais
como: dados sobre os estados cinematico e dindmico, propriedades instantineas de massa e

inércia, propriedades geométricas, caracteristicas aerodinamicas e sistemas de controle. Tais

29 Ver Deitel & Deitel (2012).
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Missio Simulagdo Planeta
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Figura 3.22: A estrutura geral do software: a cada instante, o foguete & uma reunido de estagios,
cada um destes contendo em si um motor, um conjunto de propelentes e um sistema de controle.
Além disso a simulacdo é classe que reline e integra a dindmica do foguete em relacdo a missdo no
planeta. Fonte: figura criada pelo autor.

dados sdo ora estruturas de dados (struct), ora outras classes. A classe de sistemas de controle
contém propriedades e métodos para realizar a acdo de controle. Tais a¢des sdo também tratadas
no interior da classe foguete, onde se integra a a¢do de controle. Além disso, os estagios contém
ainda dados geométricos especificos, tais como ponto de engate no foguete, dados sobre bocais
e RCS, ajuste de poténcia, entre outros.

As classe Engine e Propellant contém as propriedades dos motores e dos propelentes,
respectivamente, tais as caracteristicas geométricas dos bocais e os pardmetros de operacdo, no
caso dos motores, e as caracteristicas geométricas e de massa, no caso dos propelentes. Em
ambos 0s casos, define-se também o tipo de motor e propelente. Em todas as classes acima
descritas, métodos sdo definidos para processar propriedades internas e externas.

Além destas, outras classes foram desenvolvidas para tratar de outros aspectos da ferra-

menta. Sao elas:

- Mission. Missdo: contém dados sobre a missao, incluindo coordenadas de langcamento,
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instante em que manobras devem ser feitas, e principalmente a sequéncia de atitudes

programada para a missdo. Seus detalhes podem ser vistos no arquivo Mission.h

- Planet. Planeta: contém dados sobre o planeta, especialmente suas caracteristicas geo-
métricas, do campo gravitacional e dados atmosféricos. Seus detalhes podem ser vistos

no arquivo Planet.h.

- Simulation. Simulagdo: reune e integra todas as classes e processa a simulacdo. O

arquivo que contém seus detalhes € Simulation.h.

Por fim, defini¢des de constantes e tipos (typedef struc), tais como os estados cinemd-
ticos e dinamicos, que reinem e organizam dados, se encontram no arquivo Definitions.h.
Tal é, em suma, a estrutura da implementacao.

Convém agora passar a descri¢do dinamica do software, isto €, ao fluxo de operacdes que
constitui a simulagdo. Em primeiro lugar, deve-se criar arquivos de texto basico contendo os
dados necessarios, que descrevem o foguete (seus estagios), o planeta e a missao. Esses arquivos
contém as informagdes basicas que descrevem as condi¢Oes gerais e/ou iniciais dos mesmos. A
primeira tarefa do software € portanto ler tais arquivos e configurar as classes de acordo com os
dados de entrada nos arquivos. Sao iniciados também arquivos de saida, onde as varidveis de
estado sdo gravadas a cada iteragdo.

Entra-se entdo no lago (looping) principal. A cada iteracdo, a classe Simulation € evocada,

€ no seu interior uma sequéncia de processamentos ocorre como descrito a seguir:

- Calcula-se a posi¢ao angular do planeta;
- Definem-se para o instante ¢ os parametros de referéncia e ganhos para a a¢ao de controle;
- Para cada estagio:

— Verifica-se se, de acordo com os parametros de tempos da missdo, ele ja deveria ser

destacado ou ndo. Em caso positivo, seu estado € modificado para destacado;

— Se o estdgio faz parte do foguete, verifica-se o ajuste de poténcia geral do mesmo, e

define-se o valor de referéncia para tal;

— Calculam-se os parametros cinematicos do estdgio de forma que, quando destacado,

o ultimo ajuste seja a condi¢do inicial de seu voo balistico.

114



Capitulo 3. Construcdo da Ferramenta de Simulacdo

Calculam-se os parametros de controle (atitude de referéncia e erro) com base na

missio;

Atualizam-se os ganhos e os comandos de controle que resultam no posicionamento

de referéncia dos bocais;

Calcula-se o empuxo gerado;

Atualiza-se os parametros de massa;

- Atualizacdo do foguete:

Atualizam-se os parametros de estado cinemético e dindmicos;

Atualizam-se os parametros de massa e empuxo geral;

Calculam-se as propriedades atmosféricas no ponto em que se encontra o foguete;

Calculam-se as caracteristicas aerodinamicas;

Atualizam-se os pardmetros de Kepler?;

Calculam-se as for¢as e momentos totais;

Calculam-se as aceleragdes lineares e angulares;

- Integracdes (por estdgio):

Integracdo da quantidade de combustivel;

Integracdo da quantidade de oxidante;

Integracdo da posicdo do ajuste de poténcia;

Integracdo da posi¢ao dos bocais;
- Integracoes (do foguete):

— Integracdo dos movimentos angulares (velocidade angular e atitude);

— Integracdo dos movimentos lineares (velocidade e posi¢do);

- Integracdo da rotacdo do planeta:

30" Os parametros de Kepler, ou pardmetros orbitais, descrevem grandezas tais como inclinacdo, elipticidade e
excentricidade de uma 6rbita. Uma vez que s@o usados apenas para monitorar o comportamento do veiculo,
suas descri¢cdes ndo foram apresentadas de maneira pormenorizada do texto precedente.
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- Verificagdo de condi¢do de lancamento, isto é: na condi¢do de lancamento, antes do
foguete liberar a torre, ele permanece vinculado a esta. Assim, é necessdrio verificar
duas coisas: se a altitude € menor que zero, caso em que tem-se a queda do foguete ou,
no lancamento, antes que a aceleracdo seja maior que a aceleragcdo gravitacional. Neste
ultimo caso, deve-se reajustar a altitude para zero, pois o foguete ndo “afunda” no solo.
Ao mesmo tempo, antes de livrar a torre, o foguete se move para cima alinhado a esta,
de forma que até livrar a torre, ele segue o movimento angular do planeta e a acdo de

controle € neutralizada.

Tal €, de forma sumadria, o esquema geral de processamento da implementacdo feita, que
também §é sintetizado de forma pictérica no fluxograma da Figura 3.23. E importante destacar
que certos detalhes foram deixados de lado dessa descri¢do, pois exigiriam uma extensa docu-
mentacao sobre o software, ocupando um espago proibitivo. Aqueles que se interessarem nos
detalhes podem se referir diretamente ao cédigo que, alids, ¢ amplamente comentado.

Vale ressaltar também que, como se trata de um projeto em desenvolvimento, certos aspec-
tos da implementacdo estdo mais ou menos desenvolvidos que outros. Além disso, algumas
funcionalidades ndo descritas aqui encontram-se ali em estado embriondrio, visto sua aplica-
bilidade futura. Uma delas, em especial, € a possibilidade de se usar a mesma ferramenta ndo
para simular o langamento, mas para calcular e otimizar a trajetéria e a manobra. Tal seria
uma implementacdo com trés graus de liberdade (3DoF), onde os movimentos angulares sdo
forcados. Por hora, apenas o problema inverso é possivel de ser tratado: pode-se, a partir de
experimentacdo numérica, obter uma trajetoria € manobra razoavelmente ajustada aos objetivos
através de tentativa e erro. Isso foi usado para se determinar a manobra que, posteriormente,
veio a servir como sequéncia de atitudes de referéncia nos langamentos simulados descritos no

capitulo seguinte.
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Figura 3.23: Fluxograma basico do Buscapé. Fonte: figura criada pelo autor.
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CAPITULO 4 - SIMULACOES, RESULTADOS E DISCUSSAO

4.1 Dados gerais sobre o veiculo e a missao

O VEGA ¢ um langador europeu de pequeno porte, especialmente desenvolvimento pela italiana
Avio SpA sob contrato com a ESA e a Arianespace para colocar pequenos satélites na Orbita
Baixa da Terra (LEO, de Low Earth Orbit). Sua performance de referéncia € definida pela
capacidade de injetar uma carga pagante de 1500kg em uma 6rbita polar a 700km de altitude.
Com cerca de 30m de comprimento e com massa inicial aproximada de 137t, ele é composto de
quatro estagios, chamados respectivamente de P80 FW, ZEFIRO 23, ZEFIRO 9 e AVUM. Suas
caracteristicas de referéncia principais estdo sintetizadas na Tabela 4.1 (ARIANESPACE, 2014),
e propriedades mais detalhadas sobre as caracteristicas dos motores podem ser encontradas em
Bianchi et al. (2010) e Fiorillo et al. (2013). A Figura 4.1 mostra a arquitetura do veiculo e a
composi¢do dos estagios.

Dos quatro estdgios, apenas o quarto é de propelente liquido. O AVUM ¢ acionado nas
ultimas fases da missdo, e sua funcdo primordial € a de injetar com precisdo a carga paga.
Para isso, ele dispde da capacidade de efetuar multiplas igni¢des, o que € essencial em missdes
que exigem a inser¢do de mais de um satélite em diferentes Orbitas, devido a necessidade de
transferir e circularizar as Orbitas.

A missao nominal real que foi reproduzida na simulagdo aqui apresentada € a missao VV10,
descrita em Arianespace (2017b). Nessa missdo, cumprida com sucesso no dia 2 de Agosto de

2017', o VEGA foi lancado as 1:58:33h pm (UTC) a partir do Complexo de Lancamento do

Tabela 4.1: Dados de referéncia dos estagios do VEGA. Fonte dos dados: Arianespace (2014), pag.
1-6.

PSOFW  ZEFIRO 23 ZEFIRO9 AVUM

Comprimento 112m 8,39m 4,12m 2,04m
Diametro 3,0m 1,9m 1.9m 2,18 m
Massa de Total 96243,0kg 26300,0kg 12000,0kg 688,0kg
Massa de Propelente  87710,0kg 23814,0kg 10567,0kg 381,0kg
Empuxo (Vécuo) 3015,0kN  1122,0kN 317,0kN  2,45kN
I, (Vécuo) 280,0s 287,55 295.9s 314,65
Tempo de combustio 109,95 77,1s 119,65 612,55
A +6,5° +7,0° +6,0° +10,0°

Tmax

1" Ver Arianespace (2017a).
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Figura 4.1: Composicdo dos estagios do VEGA. Imagem reproduzida de Arianespace (2014), p. 1-6.

Vega (SLV) em Kourou, na Guiana Francesa. A missao consistiu em injetar dois satélites em

orbita. Planejou-se inserir o primeiro deles, chamado OPTSAT-3000 e com massa de 690kg,

Tabela 4.2: Linha do tempo da missdo VV10. Fonte dos dados: compilado a partir de Arianespace
(2017b), pags. 9 a 10, e Arianespace (2017a).

Tempo Evento Altitude [km] Velocidade [ms~!]

1 Os Langamento 0 0

2 117s Separagao do 1° estagio (P80) 59 1737
3  118s Igni¢do do 2° estagio (ZEFIRO-23) 59 1737
4 220s Separacdo do 2° estdgio (ZEFIRO-23) 155 3794
5 243s Igni¢do do 3° estdgio (ZEFIRO-9) 178 3760
6  248s Ejecdo da coifa 182 3810
7 402s Separacdo do 3° estagio (ZEFIRO-9) 236 7575
8  472s 1* igni¢do do AVUM 254 7560
9  849s 12 interrupcdo do AVUM 292 7839
10 2437s  2%igni¢do do AVUM (1? Circularizagdo) 456 7660
11 2522s 2% interrupg¢do do AVUM 457 7714
12 25695 Separacdo do OPTSAT-3000 450 7715
13 3185s 3% igni¢do do AVUM 454 7720
14 32435 3% interrupgdo do AVUM 461 7781
15 5720s 4% igni¢do do AVUM (22 Circularizagdo) 728 7500
16 5784s 4% interrup¢do do AVUM 725 7585
17 5837s Separacdo do Venyus 725 7585
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Figura 4.2: Perfil geral da missdo VV10. Os nimeros indicam os pontos da Tabela 4.2. Fonte dos
dados: compilado a partir de Arianespace (2017b), pags. 9 a 10, e Arianespace (2017a). Figura
criada pelo autor.

em uma 6rbita heliossincrona?

com 97° de inclinacdo a aproximadamente 450km de altitude,
correspondendo a um semi-eixo maior de 6825km. O segundo satélite, chamado Venys e com
massa de 300kg, foi injetado também em uma 6rbita heliossincrona a aproximadamente 720 km,
correspondente a um semi-eixo maior de 7098 km, com inclinacao de 98 °. Previu-se uma dura-
cdo de 1:37:18h para a missao.

A linha do tempo e o perfil nominal da missio sdo dados na Tabela 4.2 e na Figura 4.23.
Como ja mencionado, a missdo foi cumprida com sucesso, e comparando os dados nominais

previstos para a missdo e os dados reais efetivamente obtidos e disponiveis, nao se notam dife-

rengas significativas.

4.2 Modelagem do veiculo e configuracao da missao

4.2.1 Modelagem do veiculo

O modelo propulsivo foi criado definindo-se os parametros de vazao (ver Pdg. 94 e Equacdo

2 Uma 6rbita heliosincrona é uma 6rbita tal que o angulo de elevagio do sol em um determinado ponto é constante,

de forma que a dire¢@o do sol relativamente ao plano orbital também o é. Em uma tal érbita, o satélite passa por
uma determinada latitude sempre no mesmo horario local (TEWARI, 2007).

Os dados acima referidos resultam de uma compilagio das informagdes disponiveis em Arianespace (2017b) e
Arianespace (2017a).

120



Capitulo 4. Simulacdes, Resultados e Discussido

3500 T T T T T e —
L --—- Experimental ||
3000 [0S — Modelo [

120 140

Figura 4.3: P80 FW: comparagio entre o empuxo no vacuo experimental e do modelo. Fonte dos
dados experimentais: Fiorillo et al. (2013). Figura criada pelo autor.

3.56), a velocidade e a pressdo de referéncia no bocal de saida (Equacao 3.57) de forma a se

aproximar razoavelmente o modelo aos dados empiricos fornecidos por Fiorillo et al. (2013).
As Figuras 4.3 a 4.5 comparam as curvas experimentais de empuxo no vicuo reconstrui-

das conforme Fiorillo et al. (2013)* com o comportamento do modelo segundo a Equagio 3.58

quando p,, = 0Pa. Os valores numéricos adotados apds alguns testes e aproximagdes suces-

1 400 T T T T T I T
- -——- Experimental

1200 - ——  Modelo |

1000 j
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kN]
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200 |

0
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Figura 4.4: ZEFIRO23: comparacdo entre o empuxo no vacuo experimental e do modelo. Fonte dos
dados experimentais: Fiorillo et al. (2013). Flgura criada pelo autor

4 Note-se que em Fiorillo et al. (2013), valores numéricos para os dados ndo sio apresentados, apenas valores
normalizados. No entanto, ndo houve dificuldade em reconstrui-los a partir dos dados da fonte da Tabela 4.1.
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Figura 4.5: ZEFIRO 9: comparacdo entre o empuxo no vacuo experimental e do modelo. Fonte dos
dados experimentais: Fiorillo et al. (2013). Figura criada pelo autor.

sivas, sdo dados na Tabela 4.3.

Evidentemente, dadas as limitacdes para a modelagem dos SRM’s, ndo € possivel reprodu-
zir com precisao as curvas experimentais de empuxo. No entanto, € possivel capturar razoavel-
mente bem uma tendéncia geral e a ordem de grandeza do mesmo.

Sendo o0 AVUM um estagio liquido, seu empuxo mdximo no véicuo € simplesmente o em-
puxo dado na Tabela 4.1. Para obter tal empuxo, considerou-se o tempo maximo de combustao
do estagio e sua massa total de propelente para se definir a vazao méxima de massa. A partir dai,
ajustou-se a velocidade do escoamento no bocal apropriadamente. Para estimar a velocidade do
ajuste de poténcia, foi usado o registro em Arianespace (2014). Outros parametros associados

ao sistema propulsivo, tais como os angulos maximos de vetoracdo dos bocais em cada estagio,

Tabela 4.3: Dados numéricos de configuracdo dos motores. Dados estimados e compilados pelo autor
a partir das diversas fontes ja citadas.

P8O FW ZEFIRO 23 ZEFIRO9 AVUM

river [kgs™']  890,0 335,0 92,0 0,942
ritg —0,22 —0,10 —-0,07 -
g, 0,06 0,04 0,03 —
M, 0,998 0,998 0,998 -
Pe.s [Pa] 40000 35000 25000 1
Ve,, [ms~']  2670,0 2650,0 2500,0 25600
A, [m?] 2.9 1,7 1,5 0,7
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Tabela 4.4: Dados numéricos de configuracdo do C;. Dados estimados e compilados pelo autor a
partir das fontes ja citadas.

Qin, %in, Cr, Ci,, Ci

max, |

00524 3,102 9 0 08 048 50 6° 1764°

CLmax,Z CLdp aSl‘a” 1 astallz

foram modelados segundo os dados em Arianespace (2014) (ver Tabela 4.1). Os RACS foram
implementados apenas no ultimo estdgio (AVUM), e ao invés de 6, por simplicidade o sistema
foi modelado com 8, cada um dos quais capaz de um empuxo maximo de 360N,

A modelagem aerodindmica segue os requisitos da ferramenta desenvolvida no capitulo
anterior (ver Secao 3.3.2). Porém, deve-se salientar que neste caso ndo se dispde de dados em-
piricos como no caso da modelagem do sistema propulsivo. Assim, a modelagem aqui proposta
¢ muito genérica e simples, aplicada ao veiculo em qualquer instante, e baseada em uma esti-
mativa razodvel a partir da compilacdo de dados de diversas fontes® e para diferentes veiculos.

O primeiro elemento a ser definido € o vetor k, associado ao que foi chamado de “Mach

Efetivo” (ver P4g. 84). Seu valor foi ajustado para
Ky=112 03 12 0,3 5] . 4.1)

Os parametros associados ao Cz, sdo mostrados na Tabela 4.4 e na equagdo 4.2. Ja os pa-
rametros associados ao Cp e aos efeitos do nimero de Mach na posicdo do CoP sdo dados na

Tabela 4.5. Os coeficientes sdo definidos em referéncia a area frontal maxima do veiculo.
KcL, = [0,2301 —3,3465 219,8223 —1297,71 13] , (4.2a)

Kcr, = [—0,1447 23,6535 —278,2070 954,6998], (4.2b)

Tabela 4.5: Dados numéricos de configuracdo do Cp e do efeito do nimero de Mach na posicdo do
CoP. Dados estimados e compilados pelo autor a partir das fontes ja citadas.

CD CD minl CDm in2 KC()P 1 K.C()P 2 K‘C()P 3 K‘C()P 4 K‘C()P 5
5 0,3 0,8 0,4 0,16 0,8 1,2 6

max

3> Considere-se que na forma como os RCS foram implementados na ferramenta, isso significa que sdo 4 pares de
RCS, cada par sendo composto de propulsores orientados em dire¢des opostas.
% Em especial: Baldesi & Toso (2012) e Pezzella (2012).
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Figura 4.6: Dados Aerodindmicos: AoA x Ma x Cr. Fonte: figura criada pelo autor.

A partir desses dados, pode-se construir superficies ilustrando as variagdes de Cr, Cp e do
Xcop/L em fungdo do AoA e do nimero de Mach. A superficie da Figura 4.6 ilustra a varia¢do
do Cr em fungdo do AoA e de Ma nas proximidades de AoA = 0°. Nao mostrado na figura, a
superficie € espelhada para baixo em caso de angulo de ataque negativo. Pode-se perceber o
aumento do coeficiente associado a regido transonica e inclusive o Cy,,, proximo de AoA = 8°,
com queda posterior suave.

Em seguida, a Figura 4.7 mostra a variagdo do Cp. Pode-se ver tanto o crescimento em fun-
¢do de Ma quanto em funcdo de AoA. O crescimento do Cp em € de 120%, como configurado.
A figura 4.8 mostra a variacdo da posi¢ao longitudinal do CoP normalizada pelo comprimento

do foguete. Na superficie, “para cima” efetivamente significa “para trds”, uma vez que mede-se

10 -
0,8 |

0,6

Cp

0,4

02

0,0

2 2
AoA [°] 0o I

Figura 4.7: Dados Aerodindmicos: AoA x Ma x Cp. Fonte: figura criada pelo autor.
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Xcor/L
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Figura 4.8: Dados Aerodinamicos: AoA x Ma x % Fonte: figura criada pelo autor.

a posicdo no veiculo a partir do nariz. Ou seja, nota-se o deslocamento ao infinito nas proxi-
midades de AoA = 0° e o leve deslocamento para trds e discreta recuperag@o ao passar a regiao
transOnica.

Tais s@o as representacdes dos coeficientes aerodindmicos. Em cada instante, desloca-se
sobre essas superficies (aqui mostrado apenas as regidoes proximas de zero), determinando-se
com base em AoA e Ma os coeficientes apropriados. No que se refere aos momentos de inércia
do veiculo sem propelente, fez-se uma aproximac¢ao rudimentar usando a geometria basica dos
estdgios com massa homogeneamente distribuida nas paredes externas. Esses e outros valores
numéricos, além de grandezas geométricas e outros parametros da modelagem podem ser vistos

no Apéndice A.

4.2.2 Configuragdo da missdo (3DoF)

Como se pode ver na Figura 4.2, para cumprir a missdo o veiculo deve efetuar um conjunto
razoavelmente complexo de manobras. Para configurar esse conjunto de manobras, a ferramenta
descrita no capitulo anterior pode ser usada no modo 3DoF. Nesse modo, ndo ha controle de
atitude, sendo esta determinada por parametros de entrada. Tipicamente, atitudes iniciais e
finais em alguns pontos, e as velocidades angulares entre os pontos. Com isso, por tentativa e
erro € possivel obter uma aproximacgdo razodvel do perfil da missao.

Comecando pelo lancamento, os parametros sio:

- Latitude: 5,24°;
- Longitude: —52,77°;
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- Altitude (local): 0,0km:;
- Elevacdo: 89,9°;

- Azimute: —8,0°;

Ao iniciar a subida, o movimento do foguete € unidirecional até que seja livre da torre de
lancamento. Uma vez livre, inicia-se a curva gravitacional com a manobra de basculamento
(pitchover). Para isso, definiu-se que uma vez que a altitude do foguete seja 25% superior a
altura da torre, e antes dos primeiros 6,0s, deve-se passar a atitude de ® = 84,8° a veloci-
dade angular ® = —2,6deg /s. Com isso, comeca-se a produzir o componente horizontal da
velocidade que permitird que aos 240,0s o veiculo, ja separados o 1° e o 2° estagios, esteja
a 175,79km de altitude, 2 velocidade de 3848,12ms~! - bem préximo dos valores dados em
Arianespace (2017a).

Em seguida, tem-se uma série de intervalos que alternam entre voo balistico e voo propul-

sado. Em cada um desses intervalos, fung¢des do tipo

®= / (Ko, dt + Ke,tdr), (4.32)

W= / (i, dt + K, tdr) (4.3b)

foram implementadas. A Tabela 4.6 sintetiza os valores numéricos definidos, e os resultados
obtidos. Note-se que em cada intervalo de tempo indicado na tabela, tem-se um tipo de ma-
nobra. No primeiro intervalo, ocorre a igni¢do e queima do ZEFIRO 9. O segundo intervalo é
balistico, preparando a atitude para a primeira ignicdo do AVUM no terceiro intervalo. Também
o quarto intervalo € balistico, ajustando a atitude para a circularizagdo da 6rbita feita no quinto
intervalo pelo AVUM. Este € seguido de um pequeno intervalo de ajuste de atitude para inje¢ao
do primeiro satélite e depois do sétimo intervalo, que é também balistico. No oitavo intervalo
ocorre a terceira ignicdo do AVUM para um transferéncia de orbita, seguido de um intervalo
balistico. No dltimo, ocorre a circularizacido da nova Orbita.

Circularizar uma 6rbita significa tornd-la circular. A elipticidade de uma 6rbita é um para-
metro orbital de Kepler, calculada como na Equacao 3.100. Uma o6rbita circular é uma 6rbita
em que a elipticidade é nula. Para obté-la, é necessdrio ajustar a velocidade do veiculo para uma
determinada altitude. Tipicamente, a velocidade vertical deve ser nula enquanto a velocidade
horizontal tem um valor que depende da altitude. Para fazé-lo, além de ajustar a atitude para a

ignicdo do AVUM, monitorou-se a elipticidade de forma a cessar o motor no instante em que

126



Capitulo 4. Simulacdes, Resultados e Discussido

Tabela 4.6: Dados de configuracdo da manobra. Dados obtidos pelo autor.

t Oiy Ko, Ko, Y K, K, Altitude Velocidade
[s] [°] /sl [0/ [°] C/s) [°/s?] km] [ms™!]
240 a 403 —10,0 —-0,10 —1350 —-8,225 —0,01 0,0 2421 7658,2

4032473  -350 -036 00 -72,00 -092 0,0 2542 7644.6
473 a 860 00 038 00 —7200 000 00 3006 77778
86022430 —1260 —0,08 0,0 000 0,19 00 4569 7595,5
243022525 —1260 145 0,0 0,00 000 00 4576 76376
252522568 —180,0 —126 0,0 000 000 00 4569 7637,9
25683140 —180,0 000 00 66,00 012 00 4600 76338
314023220 —180,0 0,00 00 6600 000 00 4625 7715,0
322025722 -360 006 00 —1500 -003 00 7274 74258
572225784 -360 000 00 —1500 000 00 7283 74888

esta assumisse um valor inferior a um critério limite, que no caso foi de 0,0002. Nao se trata de
uma Orbita perfeitamente circular, mas suficientemente circular para os objetivos propostos.

Os graficos da Figura 4.9 mostram, para altitude e velocidade em fun¢do do tempo, uma
comparacao entre os dados nominais originais e os resultados da configuracdo aqui proposta.
Pode-se perceber um bom acordo entre os resultados e os dados originais. Apenas a altitude
em funcdo do tempo, para ¢ > 3000s apresenta um atraso notdvel, mas que nao afeta o es-
tado final do veiculo em termos de posicao e velocidade, por ocasiao da segunda manobra de
circularizagdo.

Ja os gréficos da Figura 4.10 apresentam a sequéncia de angulos de atitude necessdrios para

cumprir a manobra configurada, que passa a ser a manobra nominal em relacdo ao que segue.

800 8000
|--- Nominal e
—— Configurado Ry
— 600 - - 6000
g p _
= i 2 1 -
L 400 b p . é 4000
= /7 =
= + / |
j -~
200 | - 2000 .
--- Nominal
I | —— Configurado ||
0 | | | | | 0 | | I T
0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 0 1000 2000 3000 4000 5000 6000
Tempo [s] tempo [s]
(a) Altitude (b) Velocidade

Figura 4.9: Comparagdo entre os dados da missdo, nominais e configurados. Fonte: o autor.
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Figura 4.10: Angulos de atitude obtidos em funcio do tempo. Fonte: figura criada pelo autor.

Note-se a forma suave da variagao de ® no inicio. Tal trecho corresponde a curva gravitacional.
As partes subsequentes tem forma constante ou de rampa, e estdo associados seja a igni¢ao para
alteracdo de orbita, seja a variacdo de atitude nos intervalos balisticos. No caso do angulo P,
os trechos que desviam de 0 correspondem as guinadas para alteragdo de inclinacdo das drbitas.
E importante salientar que tais angulos estao definidos em fun¢do do sistema horizonte, o que
justifica, por exemplo, uma atitude de ® = —180° em torno de = 3000s. E que ali, o veiculo
jé& percorreu quase a metade de uma 6rbita quase-polar em torno ao planeta, de forma que para
ganhar velocidade “para frente” ele precisa apontar para o sul’.

Os gréficos da Figura 4.11 mostram a variacdo de massa ao longo do tempo. Nos graficos

(parte inicial a esquerda e detalhe a direita) sdo indicados alguns pontos e trechos relevantes

150 T T 3,0

Queima do 1° estdgio L

2,5 |-

I I [ [ [
1° queima do AVUM b

/ Injegdo do 1° satélite |

120

Queima do 2° estdgio

20 |

22 circularizagdo

—_ 90 |- Separagio do 2° estdgio — —_— I /
et -
E | Queima do 3° estdgio 1 E L5 | 1° circularizagio \
60 |- N L
L Separagio do 3° estigio 1,0 - /
01 N 0,5 |- 32 queima do AVUM / i

Injecio do 2° satélite

0 \ 0,0 \ ! \ \ !
0 100 200 300 400 500 0 1000 2000 3000 4000 5000 6000

Tempo [s] Tempo [s]

Separagido do 1° estdgio l

Figura 4.11: Varia¢do de massa. Fonte: o autor.

7" Um sistema de referéncia orbital poderia ter sido usado aqui. Em um tal sistema, um eixo aponta na diregio da
velocidade, outro na direcio do centro da drbita e um terceiro é ortogonal a ambos. Assim, ¥ = 0° apontaria
sempre para frente. Porém, a inclusdo desse sistema fica reservada a aprimoramentos futuros.
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Figura 4.12: Variacdo de momento de inércia em torno ao eixo oy. Fonte: o autor.

da manobra, e a variacdo de massa associada. Grosso modo, os trechos de variacdo mondtona
de massa correspondem a queimas, os trechos constantes sdo fases balisticas, e os saltos sdo o
despejo de massa: estigios e satélites.

Na Figura 4.12 os graficos mostram a variagdo do componente Jy, (dados em toneladas por
metro a quarta) do momento de inércia, também em diferentes escalas. Tal momento € relevante
para as variacdes de velocidade angular em torno ao eixo oy. Como se pode ver, sua variagao
segue de perto a variacdo de massa. Ainda que os trechos mondétonos tenham forma ligeiramente
diferente, os pontos relevantes sdo os mesmos. Os graficos da Figura 4.13 por sua vez mostram
a variacdo da posi¢cdo do CG. Nele, o ponto 0 corresponde a ponta do nariz do veiculo em sua
configuragio inicial. A medida em que a massa propelente é queimada, o CG se desloca para
frente. Ao mesmo tempo, a medida em que os estagios sdo ejetados, o comprimento diminui.

Nestes ultimos gréificos € importante observar o seguinte: uma vez que 0os momentos angu-
lares serdo, em grande parte, causados pela vetoracdo do empuxo, o “braco” da for¢a que causa
essa variacao é representado pela distancia entre o comprimento e o CG a cada instante. Como
se pode ver, nas fases iniciais do lancamento essa distancia tende a aumentar. Ao mesmo tempo,
aquilo que resiste a variagdao de velocidade angular — ou seja, 0 momento de inércia — diminui
rapidamente no mesmo intervalo de tempo. Portanto, brago maior e inércia menor implicam em
menos necessidade de for¢a a medida que o propelente queima. Na segunda parte, de t = 5005
em diante, o comportamento muda. O momento de inércia ainda diminui, porém de forma bem
menos marcante. Mas o braco também diminui, pois o0 CG d4 dois grandes saltos para tras,
associados a liberacao dos satélites que se localizam a frente do AVUM. Tais reflexdes sao uteis
para entender certas diferencas de desempenho em diferentes instantes.

Para concluir esta secdo, € interessante apresentar o andamento do empuxo ao longo da

129



Capitulo 4. Simulacdes, Resultados e Discussido

missdo. No grafico a esquerda da Figura 4.14 veem-se os intervalos de tempo de ativacdo do 1°,
2° e 3° estagios, e a magnitude do empuxo gerado por eles. A direita na figura, o grafico mostra
as ativacdes do AVUM. A primeira e a terceira ativacdes sdo feitas para se ganhar velocidade
e alterar as Orbitas. A segunda e a quarta sio manobras de circularizacdo, para fixar a orbita

adquirida com a ignicdo precedente.

4.3 Simulacoes com 6DoF e controle

4.3.1 Indices de desempenho

Para avaliar o desempenho das leis de controle, foram estabelecidos dois indices para medi-lo:
o primeiro deles foi chamado de “indice de erro de atitude”, indicando o quanto o conjunto da

atitude do veiculo se distancia da atitude de referéncia (ver Equacao 3.81):

t
Loy 2/0 l|l€as || dt 4.4)

e o segundo mede a quantidade de deslocamento angular dos bocais, chamado “indice de des-

locamento dos bocais” (ver Equagdo 3.91):

A
L= / [[A e ]G”“"Hdr, 4.5)
0 n,j
0 T , T T T
i | L
E -
~ |
S
S |
,E _ XCcG H
--—- Comprimento
_32 £ ! | 1 | | ! - - - -
0 1000 2000 3000 4000 5000 6000

t [s]

Figura 4.13: Posicdo longitudinal do centro de gravidade (CG) ou de massa e comprimento do veiculo
em relacdo a ponta original. Fonte: o autor.
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Figura 4.14: Ignicdo, extingdo e empuxo dos motores. Fonte: o autor.

sendo i o indicador do i-ésimo bocal do j-ésimo estdgio, entre os N, bocais desse estdgio.
Evidentemente, conta-se apenas o estdgio ativo a cada instante. A atuacdo dos RACS serd
acompanhada, mas ndo foi incluida no indice de deslocamento dos bocais. De fato, esse indice
€ importante pelo seguinte: a atuagdo dos bocais significa essencialmente sua deflexdo angular.
Isso, por sua vez, representa uma redugdo, ainda que pequena, no componente longitudinal do
empuxo e, portanto, na reducdo do ganho final de velocidade. Tais indices representam o acu-
mulo ao longo do tempo, seja do erro de atitude, seja da atividade dos bocais. Eles permitem
nao s6 a avaliacdo de valores pontuais, mas também a anélise de sua evolucao, permitindo com-
preender, por exemplo, em quais trechos da missdo eles crescem mais ou menos rapidamente,
e assim abrindo a possibilidade de ajustes mais refinados da leis de controle. Convém também

indicar a atuacdo do RCS. Para isso, define-se um indicador para sua atividade como

Nyes | |
’I;J’CS

L..— —o 4.6
res ;360Nrcs ( )

Ou seja, a cada instante, faz-se a soma do empuxo total de todos os RCS ativos, e se nor-
maliza o valor pelo fator 360 e a quantidade de RCS’s. O fator 360 serve apenas para evitar
numeros muito grandes desnecessariamente.

Além destes indices, em certos trechos alguns parametros sdao particularmente importantes.
Em especial tem-se o angulo de ataque (AoA) na curva gravitacional — lembrando que nesse
segmento da missdo, de atmosfera densa, € um tipico requisito a minimizacdo do AoA para a
minimizacao das forcas aerodindmicas, que sdo proporcionais a pressdo dindmica. Também
certas grandezas referentes a prépria realizacdao da missao, tais como altitude, posicao, veloci-

dade, inclinacdo da drbita e outras serdo observados. Além disso, serd evidentemente possivel
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avaliar qualitativamente o desempenho através das curvas nos graficos mostrando, por exemplo,
detalhes da atitude em certos pontos.

Todas essas grandezas sdo indicativos do desempenho em geral. Os indices definidos nas
Equacdes 4.4 a 4.6 sdo associados ao desempenho das leis de controle, enquanto outros para-
metros (altitude, inclinac@o da drbita, elipticidade, etc.) estdo mais associados ao desempenho

da missdo de forma global, que por sua vez dependem de uma boa atuacio das leis de controle.

4.3.2 Ajuste dos ganhos

O ajuste dos ganhos € uma tarefa complexa. A rigor, a partir de critérios de desempenho do sis-
tema, de forma geral ou pontual, parametros tais como aqueles definidos na Figura 2.4 (Pag. 12)
sdo estabelecidos como requisitos, e através de um cuidadoso processo de andlise do sistema,
tipicamente apds sua lineariza¢do, um conjunto de ganhos representativo do melhor compro-
misso para os requisitos pode ser obtido. No entanto, tal tarefa escapa aos limites dos objetivos
presentes. Nao se trata de encontrar a melhor sintonia dos controladores, mas de avaliar de
um lado o desempenho geral de duas leis de controle, e de outro a aplicabilidade da presente
ferramenta para esse tipo de andlise. Portanto, uma regulagem “suficientemente boa” bastar4.

Para o controlador PID foi feito usando uma adaptacdo do método de Ziegler—Nichols
(OGATA, 2010, p. 571). No método original, com o sistema sujeito a um degrau unitdrio, o
ganho proporcional ¢ aumentado até que se chegue ao ganho critico, isto é, o ganho tal que o
sistema passa a oscilar com a mesma amplitude indefinidamente. A partir dai, o método oferece
féormulas simples para se determinar os ganhos integral e proporcional.

No presente caso, o ajuste foi feito considerando nao um degrau unitdrio, mas a prépria
manobra a qual o veiculo esta sujeito nos primeiros segundos. As diferengas sdo importantes:
em poucos segundos uma quantidade razodvel de massa ja foi perdida, e a atuacdo de forcas ndo
constantes ja modificou o estado dindmico e cinematico do sistema. Ainda assim, foi possivel
encontrar um valor critico de 0,6, a partir do que estabeleceu-se os ganhos proporcional (0,45),
integral (0,28) e derivativo (0,18). E importante ressaltar que testes foram feitos escalando esses
ganhos em 1x, 2x, 10x, etc., mas mantendo a propor¢cdo. Percebeu-se uma grande amplitude
de ajustes possiveis, com desempenhos diferentes. Parece entdo que mais importante que os
valores absolutos dos ganhos, sdo os valores relativos entre eles. De qualquer forma, preferiu-
se trabalhar com os valores obtidos originalmente.

Como se verd adiante, no inicio da manobra de basculamento (pitchover) o bocal do pri-
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meiro estiagio apresenta oscilacdes mais fortes. Tais oscilagdes foram tomada como referéncia
para a sintonia do UIR. Neste caso, os ganhos proporcional e derivativo estabelecidos sdo os
mesmos do PID. O ganho k¢ foi ajustado com o mesmo valor do ganho integral do PID. Foi
definida arbitrariamente uma “camada limite” (p,;-) de 0,001 para todos os angulos. No caso
do ganho geral k,;,, seu valor foi ajustado até o ponto em que a amplitude das oscilacdes inici-
ais do bocal acima referida fossem da mesma magnitude que no caso do PID. Tal método nao
garante que a sintonia dos ganhos seja da mesma ordem de grandeza, mas oferece um ponto de
referéncia para a comparacao.

Em sintese, a sintonia dos ganhos relativa aos resultados que serdo apresentados a seguir €,

para todos os estdgios e em todo o tempo da missdo®:

Kk, = diag(0,45;0,45;0,45) , (4.7a)

K; = Kg = diag (0,28;0,28;0,28) , (4.7b)
kg = diag (0,18;0,18;0,18) , 4.7¢)

tir = diag (0,001;0,001;0,001) , (4.7d)
Kuir = diag (0,014;0,014;0,014) . (4.7e)

4.3.3 1° Segmento (0 a 4205s)

Para melhor visualizagdo, os resultados serdo inicialmente apresentados por segmentos. Ao fi-
nal serdo feitas consideracdes sobre a missdo como um todo. O primeiro segmento compreende
o intervalo entre t = 0 e t = 420s. Isso inclui a queima dos 3 primeiros estdgios, € um pequeno
trecho de voo balistico. Faz parte desse intervalo a curva gravitacional (entre 0 a 2405s)

Os graficos da Figura 4.15 comparam os angulos de atitude do veiculo em relacao aos an-
gulos de referéncia, e mostram a atuagdo dos bocais no primeiro intervalo. Acima, o angulo de
arfagem (®), com detalhe dos primeiros segundos na manobra de basculamento a direita. No
centro, a esquerda, o angulo de guinada () com detalhe na regido central do intervalo a direita.
Pode-se considerar muito bom o desempenho do controlador PID nesse trecho, uma vez que
€ necessdrio uma aproximagao significativa para perceber a presenca dos desvios. Notam-se

oscilagdes do angulo ® na manobra de basculamento, com ultrapassagem de cercade 1°, e uma

8 A ferramenta desenvolvida permite o escalonamento de ganhos. No entanto, usar esse recurso “as cegas” seria
um tanto oneroso. Um estudo mais aprofundado da sintonia 6tima de ganhos em diferentes pontos da missdo a
partir da linearizacdo do modelo nestes pontos fica reservada a trabalhos futuros, para os quais se pretende que
a presente ferramenta também forneca recursos.
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Figura 4.15: Variacdo de atitude e atuacdo dos bocais com controlador PID no 1° segmento (0 a 420
segundos). Fonte: o autor.

desvio oscilante da referéncia no mesmo trecho em relaciao ao angulo de guinada (V).

E importante ressaltar que em # = 117 s ocorre a eje¢do do primeiro estagio. As alteracoes de
empuxo e de massa associadas a essa ejecao talvez expliquem o melhor ajuste de W a referéncia
a partir desse ponto (detalhe a direita). Além disso, um outro fator que pode ajudar a explicar o
desvio inicial da guinada esté no elevado angulo de arfagem no inicio da manobra, de forma que
uma pequena oscilacao lateral justifica grandes oscilagdes na orientacao do veiculo. O angulo ¢

(abaixo na figura), por sua vez, é controlado pelo RACS, e se percebe claramente uma oscilacao
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pronunciada, embora de amplitude contida e decrescente. Notam-se também anomalias iniciais
associadas provavelmente a manobra de basculamento, e uma quase imperceptivel anomalia nas
proximidades de t = 120s, provavelmente associada a ejecao do primeiro estagio e a igni¢ao do
segundo. O comportamento ndo muito bom do veiculo nessa atitude sugere a necessidade de
um ajuste diferenciado dos ganhos, uma vez que se trata de um outro mecanismo de controle, e
outro momento de inércia.

Isso é provavelmente verdadeiro para o primeiro estdgio em geral. Na parte de baixo a direita
na mesma figura, o grafico mostra o posicionamento angular dos bocais. Nele, A, ¢ a posigao
angular em torno ao eixo oy, que afeta 0 momento de arfagem, enquanto A,, em torno ao €ixo oz,
afeta o momento de guinada. Pode-se perceber uma intensa atividade do bocal em relacao aos
dois angulos, com amplitude mais elevada associada ao basculamento e com menor amplitude
mas grande frequéncia durante toda a queima do primeiro estigio. Os bocais dos estdgios
subsequentes, por sua vez, apresentam comportamento mais regular, com atua¢do maior nas
regides de ejecdo de estdgios consumidos e igni¢do dos estdgios seguintes. Em especial, tem-
se uma atividade mais intensa nas proximidades de ¢ = 240s, associada a igni¢do do terceiro
estagio, e entre t = 380 e t = 400s, ao final da queima do ZEFIRO 9, quando se faz um ajuste
das atitudes ® e V.

Os graficos da Figura 4.16 mostram os mesmos resultados, porém sob o controle do UIR.
Pode-se perceber o rastreio (tracking) significativamente melhor da atitude de referéncia na
manobra de basculamento e nos primeiros segundos em geral. Isso € particularmente evidente
em relacdo ao angulo de guinada que, embora oscilante, em geral se afasta bem menos da
referéncia, como se pode ver com muito clareza nos detalhes a direita. O mesmo € valido para
o angulo de rolamento (®) que, embora apresente um comportamento de oscilagdo crescente e
decrescente, o faz com amplitude ligeiramente menor.

O comportamento mais eficaz da atitude com o UIR estd certamente associado a atuacdo dos
bocais. Como se pode ver no grafico abaixo na figura, nas passagens do 1° ao segundo estagios,
e deste ao terceiro, a atuacdo dos bocais € mais ampla. Ao mesmo tempo, ela também o €
em relacdo a A, na parte inicial do intervalo, justificamento o melhor rastreio da guinada neste
trecho. Da mesma forma, ao final da queima do 3° estdgio tem-se uma atuagdo mais ampla, e
mais curta. Isso sugere um efeito mais preciso e menos oscilante.

Uma vez que a defini¢do da curva gravitacional implica na minimizacdo do angulo de ata-

que, e que este € um dos aspectos mais significativos na parte atmosférica do lancamento, a
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Figura 4.16: Variacdo de atitude e atuacio dos bocais com controlador UIR no 1° segmento (0 a 420
segundos). Fonte: o autor.

comparagao entre os resultados obtidos com os dois controladores € relevante. Assim, o grafico
acima a esquerda na Figura 4.17 mostra a evolu¢do do AoA no trecho entre t = 0 e t = 240s,
correspondente a curva gravitacional. Com excecdo do pico inicial que se aproxima de 1,5°
(ndo visivel no gréfico), a evolugcdo do AoA é 6tima. Com oscilacdes de pequena e decrescente
amplitude nos segundos iniciais, 0 AoA permanece muito pequeno durante todo o intervalo, com
uma muito discreta superioridade no caso do UIR. Tal superioridade € particularmente sensivel

quando se observa o detalhe da atitude de arfagem no gréfico acima a direita na mesma figura.
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A atitude controlada pelo UIR mal se afasta da referéncia, enquanto a atitude controlada pelo
PID apresenta oscilacdes notdveis, ainda que pequenas.

Na parte de baixo da mesma figura vé-se a evolucao dos indices de desempenho. O indice de
erro de atitude cresce de forma significativamente diferente entre os dois controladores, ainda
que ao final tenham acumulado aproximadamente a mesma quantidade de erro. No caso do
PID, a velocidade do crescimento € inicialmente maior para depois convergir com o UIR que,

cresce inicialmente de forma discreta e acelera o crescimento aproximadamente na metade do
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intervalo. Tal resultado € bem consistente com os erros de atitude iniciais, que sd3o maiores no
caso do PID. Possivelmente a degradacdo do desempenho do UIR estéd associado a atitude P,
que como se viu tende a perdurar com grandes amplitudes por mais tempo no intervalo. No
caso do indice de deslocamento dos bocais (em baixo, a direita), o comportamento de ambos
os controladores é muito semelhante. Em ambos os casos, hd uma estabilizagcdo repentina por
volta de r = 170s. O segundo estdgio s6 terminard a queima por volta dos 210 segundos, e
nao ha um evento significativo ao qual ela possa ser associada. H4 uma importante redugdo
da importancia dos efeitos aerodindmicos uma vez que se estd, neste ponto, nas proximidades
da linha de Karman, o limite convencional da atmosfera (100km), mas ainda assim a estabili-
zacdo deveria ser menos repentina. Provavelmente o efeito de maior peso estd associado aos
ganhos do controlador, que tendo sido sintonizados para a condi¢o inicial, tem um efeito mais

significativo nesta condicao.

4.3.4 2° Segmento (410 a 3000s)

O segundo segmento a ser analisado compreende o longo intervalo entre t =410 e t = 3000s. A
pequena sobreposicdo com o intervalo anterior € feita simplesmente para suavizar a transi¢cao da
apresentacdo dos resultados. Tal segmento compreende o final da fase balistica em que terminou
o segmento anterior (até r =473 ), a primeira ignicdo do AVUM para se deslocar balisticamente
a partir de t = 852 s a primeira Orbita aos 450km de altitude, a manobra de circularizagdo que
se inicia com a 2% igni¢do do AVUM aos ¢ = 2438s e finaliza aos ¢ = 2500s. Em seguida,
70s apds o desligamento do motor do AVUM, com a 6rbita circularizada nas proximidades da
altitude desejada e na inclinag@o apropriada, o 1° satélite € injetado. O AVUM permanecerad na
mesma Orbita mais 570s até a proxima ignicdo do AVUM. Para realizar essa manobra, diversas
mudancas de atitude sdo necessdrias. Em primeiro lugar, € necessaria uma forte guinada para
que a aceleracdo obtida na primeira ignicdo do AVUM provoque uma aceleracdo lateral de
forma a ajustar a inclinacdo da orbita. Além disso, no instante da circularizacdo, o AVUM ja
terd contornado o polo norte e estard se dirigindo para o sul do outro lado do planeta, de forma
que uma guinada ulterior até os —180° (isto €, o sul) relativamente o sistema horizonte (que
aponta sempre para o norte) serd necessdria para que o AVUM acelere “para frente”. Junte-se
a isso uma arfagem negativa para “frear” o componente vertical de velocidade na manobra de
circularizacdo ao mesmo tempo em que se ganha velocidade horizontal (ver Figura 4.10).

Se ao final do primeiro segmento havia a impressao de que o desempenho dos dois contro-
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ladores seria mais ou menos equivalente, no segundo segmento essa impressao deve ser descar-

tada. Como se pode ver dos gréificos das Figuras 4.18 a 4.20, o desempenho do veiculo con-

trolado pelo UIR se mostrou consideravelmente superior, tanto qualitativamente no que tange

a capacidade de rastrear as atitudes de referéncia e minimizar a atuagdo de bocais e do RCS,

quanto na mensuragdo dos erros acumulados através da evolucao dos indices de desempenho.

Em sua maior parte, os grificos das figuras mencionadas, apresentam os mesmos tipos de

dados que foram apresentados no primeiro segmento. Como se pode ver, no geral ambos os con-
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3000 segundos). Fonte: o autor.

troladores sdo capazes de garantir a controlabilidade na manobra. A Figura 4.18 apresenta os
dados relativos ao controlador PID. Também neste caso € necessdrio uma considerdvel aproxi-
macao para se notar oscilacdes e erros de rastreamento, tipicamente nos pontos onde alteracdes
na variacdo de atitude estdo presentes, como mostrado nos detalhes. Os detalhes destacados
estdo no intervalo da 1* queima do AVUM — mais préximo do inicio do caso da guinada —
responsavel pelo impulso que possibilitard o ganho de altitude para a primeira 6rbita e o deslo-

camento lateral (¥ = —72°) que ajusta sua inclinacao.

140



Capitulo 4. Simulacdes, Resultados e Discussido

-179,4

~179,6 |-
o
e
= ~179,8
~180,0
5 | |
466 469 472 475 478 2394 2404 2414 2424
t [s] t[s]
52 ‘ 3 ‘
39 |- |
. - 2 [ B
S 26 3
~ ~
| | a |
13 |- |
0 L | | | | | 0 t \\ | | | [l
410 928 1446 1964 2482 3000 410 928 1446 1964 2482 3000
t [s] t [s]
4800 I T T 420 [ I
—PID | |
--------- UIR
4200 | 400 |- |
5 3600 380 .
3000 - 360
—PID
,,,,,,,,,,,,,,,,,, i e UIR
2400 1 : * : - 340 : * ‘
410 928 1446 1964 2482 3000 410 928 1446 1964 2482 3000
t[s] t [s]

Figura 4.20: Comparagdo do desempenho dos controladores no 2° segmento: detalhes de atitude e
indices de desempenho. Fonte: o autor.

O Angulo de rolagem apresenta oscilagdes pequenas mas ainda de grande frequéncia nesse
trecho, para depois se estabilizar de forma significativa, apresentando um curto periodo de novas
e pequenas oscilagdes nas proximidades da 2% queima, quando ocorre a circularizagdo da nova
orbita. Neste ponto pode-se também perceber uma intensa atividade dos bocais, com grande
amplitude (aproximadamente 4°) no caso de A, (guinada), e menor amplitude no caso de A,
(arfagem).

Os gréaficos da Figura 4.20 apresentam os mesmos dados nos mesmos intervalos, porém
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Figura 4.21: Comparagdo do desempenho dos controladores no 2° segmento: detalhes de atitude e
indices de desempenho. Fonte: o autor.

com o veiculo sendo controlado pelo UIR. Como ja mencionado, € notavel o quanto o com-
portamento do foguete se ajusta de forma mais eficaz a manobra de referéncia. As oscilagdes
nao s6 sdo mais curtas, como também de menor amplitude. Eventualmente, sdo praticamente
inexistentes, como no caso da atitude de arfagem (em cima, a direita). Correlativamente a isso,
nota-se a atuacao bem menos intensa do bocal, nas duas direcdes angulares. Percebe-se uma
pequena atuagdo por volta de t = 860s, associada ao fim da 1* queima do AVUM. Tal atua-
cdo também estd presente na figura anterior, embora menos perceptivel em fungao da escala do
grafico, que precisou de maior aproximacao no caso do UIR.

Na Figura 4.20 ulteriores comparagdes de atitude sdo feitas em outros pontos. No primeiro
caso (em cima, a esquerda), trata-se do ponto onde se inicia a 1* queima do AVUM, onde ocorre
uma forte variacdo na direcao do movimento de arfagem. Praticamente ndo se notam desvios da
referéncia no caso do UIR, o que ndo é verdadeiro no caso do PID. No segundo caso, a direita,
o AVUM estd se posicionando para a circularizacdo, e o veiculo, sendo controlado pelo RCS,
estd assumindo sua direcdo para o sul. A diferenca de desempenho € ainda mais notdvel neste
ponto. A essa diferenca corresponde a diferenca de intensidade de atuacdo do RCS, que € muito
maior no caso do PID.

Como era de se esperar, os indices de desempenho mostram esses resultados. O erro acu-
mulado de atitude cresce praticamente duas vezes mais no caso do PID que no caso do UIR.
Em especial, nota-se um grande salto na regido acima referida. De forma menos pronunciada,
o0 mesmo também ocorre com indice de deslocamento dos bocais.

Neste ponto, € oportuno apresentar também alguns resultados de parametros orbitais (Figura

4.21). No instante da separacdo do primeiro satélite (f = 2570s, a inclina¢do esta significati-
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vamente proxima da inclinac¢io desejada nos dois casos, com uma discreta melhora no caso do
PID. Da mesma forma, a excentricidade estd préxima de seu minimo, também com discreta
melhora no caso do PID. Pode-se dizer que em ambos 0s casos obteve-se boa precisdo na inje-
cdo da carga paga. Mas refinamentos no ajuste dos controladores e na configuracdo da manobra

podem oferecer resultados ainda melhores.

4.3.5 3° Segmento (3000 a 60005s)

Chega-se assim a ultima fase da missdo, que consiste em mais uma manobra de mudancga de
6rbita com a 3? ignicdo do AVUM entre t = 3140 e t+ = 3218s, ajustando a inclinag¢do para
98° e ganhando altitude até aproximadamente 425km, e a 4% e dltima ignicdo do AVUM entre
t =5722 et = 5761 s para a circularizacdo da nova oOrbita. O satélite € injetado em t = 5837 s.
Mudangas nos angulos de guinada e arfagem nessa fase sdo menos intensas. A grande variagdao
ocorre na fase balistica (controlado pelo RCS), em que uma atitude de arfagem negativa (—36°)
¢ lentamente assumida durante a subida balistica para redu¢do da velocidade vertical. O angulo
de guinada continua a reducdo j4 iniciada no seguimento anterior para cerca de —114° no
instante da 3* queima do AVUM, durante a qual a inclinagdo € ajustada.

De forma andloga a quanto feito precedentemente, os gréaficos da Figura 4.22 apresentam os
mesmos conjuntos de resultados para atitude e atuacdo do bocal. Uma vez em tal fase da missao
o veiculo estd muito mais leve, ja ndo hé praticamente qualquer efeito atmosférico e a manobra
¢ relativamente simples, pode-se notar que a amplitude das oscilagdes nos pontos destacados
¢ bem contida. No detalhe a direita da atitude de arfagem, trata-se do ponto onde o AVUM
assume a atitude para iniciar sua 4* ignicdo, circularizando a segunda 6rbita. No ponto desta-
cado para o angulo de guinada, trata-se do trecho onde o AVUM assume a atitude para iniciar
a 3% ignicdo, que levard a transferéncia de 6rbita. Percebe-se também que praticamente ndo ha
mais instabilidades em rolagem, com excec¢do de um pico ao final durante a circularizag¢io da 2?
orbita. Os bocais, por sua vez, atuam de forma contida tanto nas regides associadas a 3% quanto
a 4% ignicdo do AVUM.

Como esperado, também neste segmento o desempenho do veiculo controlado pelo UIR
foi melhor, como mostram os graficos da Figura 4.23. Como nos outros casos, a amplitude da
ultrapassagem dos valores de referéncia, o tempo de assentamento e a propria amplitude das
oscilagdes € substancialmente menor. Ainda que a amplitude de atuacdo do bocal do AVUM

seja ligeiramente maior, sua atuacdo € mais rapida e eficaz.
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Figura 4.22: Variacdo de atitude e atuacdo dos bocais com controlador PID no 3° segmento (3000 a
6000 segundos). Fonte: o autor.

No que se refere ao desempenho, os graficos da Figura 4.24 mostram, na parte superior, os
pardmetros orbitais. A inclinag@o estd virtualmente no objetivo, mas a libera¢do do 2° satélite
(t = 5837s) poderia ocorrer mais préxima da excentricidade minima. Ainda assim, ela ocorre
em um ponto onde esta é menor que 0,0025, e hd uma ligeira superioridade do UIR neste caso.

O RCS € mais intensamente requisitado no caso do PID, na regido onde o AVUM se posi-
ciona para a 3% igni¢do, que provocard a transferéncia de 6rbita. Os indices de erro de atitude e

de deslocamento do bocal permanecem virtualmente constantes.
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Figura 4.23: Variacdo de atitude e atuacdo dos bocais com controlador UIR no 3° segmento (3000 a
6000 segundos). Fonte: o autor.

Com base nesses resultados, pode-se dizer que assim como no segmento anterior, o de-
sempenho do veiculo foi satisfatério com ambos os controladores, apresentando uma razoavel
superioridade no caso do UIR. E importante, neste ponto, ressaltar o significado do termo “su-
perioridade”. Trata-se essencialmente da minimizagdo dos indices de desempenho, que por sua
vez estdo relacionados ao rastreio mais preciso da referéncia e a menor atuacao dos bocais e do
RCS. No entanto, deve-se considerar que o rastreio preciso da referéncia, especialmente quando

esta apresenta pontos de variacdo descontinua como no presente caso, frequentemente implica
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em variagdes bruscas de movimentacdo angular. O maior tempo de assentamento apresentado

pelo PID em geral, pode representar uma movimenta¢ao menos brusca com aceleracdes angula-

res mais atenuadas que no rastreio mais preciso do UIR. Dependendo do tipo de carga paga, dos

requisitos de esfor¢os estruturais, do fato do langador ser tripulado ou ndo, entre outros fatores,

pode favorecer um ou outro desses casos. Portanto, “superioridade” nesse contexto deve ser

colocado nessa perspectiva.
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autor.

4.3.6 Sintonia dos Controladores e Desempenho

Os resultados até aqui apresentados partiram de uma sintonia dos controladores baseada, grosso
modo, no método de Ziegler—Nichols (OGATA, 2010, p. 571). Como ja mencionado, trata-se
ai de uma primeira aproximagao que ndo necessariamente € a melhor. Além disso, o proprio
sentido de “melhor”, como mencionado no final da se¢do precedente, € relativo. Isso tudo sugere
a necessidade de se compreender melhor a relagdo entre o ajuste dos ganhos e o desempenho.

Tipicamente, isso requer um estudo minucioso do sistema e dos requisitos, uma tarefa tem-
poralmente onerosa que os desenvolvimentos futuros da presente ferramenta querem simplificar.
Por hora, pode-se efetuar um estudo mais geral, em que a sintonia dos ganhos serd escalada para
se estudar seus efeitos no desempenho. Para isso decidiu-se fazer como segue: para cada lei
de controle e mantendo as proporcdes entre os ganhos, foi feita uma variagao para se encontrar
fatores multiplicativos mdximos € minimos em cujo intervalo o veiculo € controldvel em toda a
missdo. Em outras palavras, buscar-se-4 por exploracdo numérica quantas vezes menor € maior
os ganhos podem ser sem que o controle do veiculo seja perdido ou sem que os indices de de-
sempenho se tornem absurdos, em nenhuma caso. No caso do UIR, a camada limite i, ndo
foi modificada.

Os indices de desempenho assim obtidos para cada escala sdo apresentados nas Figuras
4.25 e 4.26. Nenhum dos controladores apresentaram perda de controle sendo escalados até

1000000, mas apresentaram significativa degradacdo dos resultados, que resultam daquilo
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Figura 4.26: Comportamento do indice de deslocamento dos bocais para diferentes escalas de ganho.
Fonte: o autor.

que expressam os indices nas figuras. Tal degradacdo se expressa, por exemplo, em Orbitas
bem mais distantes dos objetivos de altitude, inclinacio e excentricidade, comprometendo os
objetivos da missdo. Além disso, o expressivo aumento da acdo dos atuadores para qualquer
coisa maior que 100X no caso do PID e 10x no caso do UIR significam um comprometimento
do mecanismo em si, mas também do ganho de velocidade final.

Por outro lado, ao escalar os ganhos para baixo, houve perda catastréfica de controle nos
dois casos. No caso do veiculo controlado pelo PID, foi possivel manter o controle numa escala
de ganhos até 0,1 x, enquanto no caso do UIR o limite € préximo de 0,5 X.

Observa-se além disso que nas simulacOes apresentadas, nem o PID nem o UIR estavam
em seu Otimo, considerando como 6timo a minimizacdo dos indices de desempenho. O PID
poderia ser aumentado em alguma coisa entre 10 e 100 x, enquanto o UIR funcionaria melhor
com um aumento geral dos ganhos pouco inferior a 10x.

E importante ressaltar que aquilo que se quer dizer com “escalar” os ganhos é um aumento
da ac@o de comando final das leis de controle. No caso do PID, devido a sua estrutura mate-
matica, isso € o0 mesmo que aumentar ou diminuir na mesma propor¢ao cada ganho particular.
Mas no caso do UIR, os ganhos particulares (proporcional, derivativo, Kq, € a camada limite)
nao sdo tocados. Isso porque devido a propria estrutura matemética da lei de controle, com uma
funcao de saturacdo, tal escalagdo implicaria em um estado constantemente saturado no caso do

aumento dos ganhos.
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De qualquer forma, os resultados assim obtidos ajudam a colocar uma perspectiva mais
justa sobre os resultados obtidos na simulag¢do apresentada. Certamente seria possivel apro-
ximar mais os dois resultados. Pode-se dizer, porém, que o PID apresenta uma regido “boa”
ligeiramente mais ampla, representada nos graficos acima pela concavidade das curvas. Além
disso, o uso de escalonamento de ganhos e uma sintonizacao mais apropriada para cada atitude

poderiam oferecer resultados ainda melhores.

4.3.7 Curva Gravitacional com Ventos

Uma udltima simulagdo serd apresentada a seguir. Na simulacdo anterior, a atmosfera era isenta
de qualquer perturbagdo, o que permitiu um lancamento em condi¢des pouco reais. Para uma
primeira avaliacdo das capacidades das leis de controle de “rejeitar perturbacdes” (isto €, suas
robustezas) foram realizadas simulacdes compreendendo apenas a regido da curva gravitacional,
mas introduzindo perturbagdes atmosféricas (ventos, rajadas e turbuléncia). Sdo duas simula-
coes: a primeira delas com os mesmos ganhos da simulagdo precedente, e a segunda com os
ganhos “otimizados” sugeridos na secdo anterior, com os ganhos do PID aumentados em 80X,
e os do UIR em 8x.

Os graficos da Figura 4.27 mostram a configuragdo dos ventos até a altitude de 200km. Ha
uma forte variagdo da dire¢do nas camadas mais baixas da atmosfera, com ventos da ordem de

até 20kmh~! e instabilidades como vistas no grafico. Acima dos 6km de altitude, o vento é
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Figura 4.27: Perfil de Ventos. Fonte: o autor.
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Figura 4.28: Variacdo de atitude e atuagdo dos bocais com vento (escala de ganhos: 1x. Fonte: o
autor.

crescente e cada vez mais apontando para o norte e atingindo velocidade préxima de 100kmh ™!
nas proximidades da linha de Karmén, e ao final da curva gravitacional.

Os graficos da Figura 4.28 mostram alguns aspectos dos resultados, comparando-os entre o
PID e o UIR ajustados como na primeira simulagdo, isto €, sem nenhum aumento. No que se
refere aos angulos de atitude ® e W, ndo sdo perceptiveis grandes alteracdes relativamente aos
resultados precedentes.

O angulo de ataque, por sua vez, apresenta uma significativa degradacdo. Nao sé é muito os-
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cilante nos primeiros segundos, como também tende a valores médios superiores. Além disso,
os picos (fora do grafico) atingem valores elevados (em torno de 70 °) nos primeirissimos segun-
dos, quando a velocidade do foguete € ainda ndo muito maior que a dos ventos. A atuagdo em
torno ao eixo oy dos bocais também apresenta alteracdes. Nao tanto em termos de magnitude,
mas ocorre uma inversao do pico no caso do RIU nas proximidades de t = 30s.

Um pouco mais notdveis sao as alteragdes nos indices de desempenho. Enquanto sem ventos
o erro de atitude por volta de t = 240s estava proximo de 1900 no caso do PID, desta vez se
aproxima de 2800. O mesmo ndo ¢ verdadeiro para o UIR, que manteve aproximadamente o
mesmo valor do erro acumulado. O andamento das curvas é aproximadamente o mesmo. No
que se refere ao deslocamento dos bocais, 0 aumento € notdvel em ambos os casos: de cerca
de 340 no primeiro caso, ele salta para 500 no caso do UIR e um pouco mais no caso do PID.
Esses dois resultados, associados aos resultados do AoA, parecem sugerir mais uma vez um
desempenho superior do UIR.

No entanto, os graficos da Figura 4.29 desmentem essa ideia, revelando um cendrio dife-
rente. Ali, os ganhos foram reajustados de acordo com estimativas baseadas nas Figuras 4.25 e
4.26. No caso do PID eles foram aumentados em 80x, € no caso do UIR 8.

Como pode ser visto claramente nos graficos da Figura 4.29, o desempenho de ambos os
controladores € praticamente idéntico. Apresentam inclusive resultados melhores que no caso
em que ndo havia ventos. As curvas do PID e do UIR sdo praticamente indistinguiveis em
relacdo a atitude, o AoA e a atuacao dos bocais.

O mais surpreendente, porém, é o resultado do indice de erro de atitude. Ali, além de
ficar ainda mais evidente o desempenho geral muito melhor em relagdo a primeira simulagéo, a
superioridade do PID foi enorme. No caso da atuag¢do dos bocais, mais uma vez as curvas sao

indistinguiveis.

4.3.8 Simulagcdao com Controle Melhorado

Os resultados aqui obtidos sugerem que uma andlise dos resultados com controles sintonizados
como na se¢ao precedente (“otimizados”) pode ajudar a lancar luz sobre a performance dos mes-
mos. Foram entdo realizadas duas novas simula¢des completas com os ganhos reajustados em
80x e em 8x nos casos do PID e do UIR, respectivamente, sem ventos. Ndo serdo apresenta-
dos resultados tao detalhados como no caso da primeira simulacdo, até porque tal apresentacdo

seria indcua, uma vez que mal € possivel distinguir o rastreio de atitude e ou o deslocamento
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Figura 4.29: Variacdo de atitude e atuacdo dos bocais com vento (escala de ganhos: 80 e 8x,
respectivamente para o PID e o UIR. Fonte: o autor.

dos bocais.

Os indices de desempenho, no entanto, € o desempenho geral da missdo sdo particular-
mente importantes. Como se pode ver nos gréficos superiores da Figura 4.30, o indice de erro
de atitude caiu cerca de 200x em relagdo aos resultados da primeira simulagdo. Se confirma
a superioridade do PID nesse aspecto, embora ela discreta e muito provavelmente ainda asso-
ciada ao ajuste de ganhos. Nota-se especialmente que o crescimento desse indice ocorre em

pontos muito especificos: na primeira fase atmosférica de voo, e depois na primeira manobra
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Figura 4.30: Indices de desempenho e performance da missdo com ganhos melhorados. Fonte: o
autor.

de circularizagao.

A diminuicdo da atuacdo dos bocais € menos pronunciada, embora ainda notdvel. Nao ha
diferenca significativa neste caso entre o PID e o UIR. Neste ponto, é importante ressaltar o
significado desses indices. Eles representam, respectivamente, o erro acumulado de atitude e a
atuagdo acumulada dos bocais. Ou seja: em toda a missdo, a somatdria de todos os erros de ati-
tude durante toda a missdo € de cerca de apenas 25 °, um resultado muito satisfatério. Os bocais,

por sua vez, se movem no total certa de 200°. Um valor que, colocado sob a perspectiva dos
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Figura 4.31: Altitude e AoA com ganhos melhorados. Fonte: o autor.

atuadores, e considerando que os bocais tem uma margem de atuagdo de 6 e 10°, dependendo
do estdgio (ver Tabela 4.1), € bem pequeno.

A inclinacdo das duas 6rbitas (centro da figura) em indistinguivel entre os controladores,
e bastante precisa. J4 no que se refere a excentricidade, o UIR apresentou resultados bem
melhores nos dois casos, com circulariza¢do quase perfeita.

Os gréficos da Figura 4.31 mostram que também em relacao a altitude e ao AoA no trecho
de curva gravitacional os resultados sdo virtualmente indistinguiveis para os dois controladores.
O mesmo pode ser dito para a trajetoria projetada no plano no planeta (textitgroundtracking),
como mostra a Figura 4.32. Neste caso em especial a proximidade com os resultados da missao

real s3o muito expressivos (ver Arianespace (2017a)).
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Figura 4.32: Rastreio (groundtracking) do veiculo ao longo da missdo. Fonte: o autor.
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(b) Hemisfério oriental.

(c) Perspectiva completa. (d) Detalhe do lancamento.

Figura 4.33: Vistas em 3D da trajetdria do veiculo ao longo da missdo. Fonte: o autor.

Por fim, as Figuras 4.33 mostram a trajetéria em perspectiva tridimensional. Vetores pretos
representam o posicionamento do veiculo, verdes sua velocidade e linhas lilds representam a
altitude. Em todos os casos, trata-se da perspectiva de um observador posicionado na superficie
do planeta, ou seja, girando com ele. Portanto, tal trajetéria corresponde ao groundtracking da
figura precedente. No caso da Figura 4.33a vé-se o inicio e o fim da missdo, ambos ocorrendo
do lado ocidental do planeta, onde ocorre o langamento, a queima dos 3 primeiros estagios € a
primeira queima do AVUM. Na Figura 4.33b tem-se o lado oriental, onde ocorre a circulariza-
¢ao da primeira Orbita e a injecdo do primeiro satélite aproximadamente sobre o sul da China.

A terceira igni¢do do AVUM ocorre nas proximidades da costa oriental da Australia, provo-
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cando a segunda transferéncia de Orbita, e a missdo se conclui de novo do lado ocidental, com
a liberagdo do segundo satélite aproximadamente sobre a Colombia. A Figura 4.33c coloca o
observador numa posi¢do em que se pode ter uma perspectiva geral da trajetoria. Por altimo, a
Figura 4.33d mostra mais de perto a regido do lancamento.

A ferramenta também calcula e oferece a possibilidade de se analisar os mesmos dados em
outras referéncias, tais como uma referéncia inercial, a velocidade aerodinamica, e outras gran-
dezas, tais como os vetores de foca que atuam no veiculo. Apresentar todas essas informacoes,

porém, € desnecessdria para os objetivos e temporalmente oneroso.
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Uma ferramenta para simulacio, projeto e andlise de veiculos e missdes de lancamento, cujo
desenvolvimento se inciou com um passo bem modesto ainda durante a graduacdo do presente
autor, evoluiu significativamente no presente trabalho. Aquilo que comecou limitado a queima
de um tnico estdgio com um modelo de terra plana e restrito a um tnico veiculo, agora pode ser
aplicado a um nimero indefinido de estdgios, incluindo carenagens e carga paga, dispde de um
modelo planetario razoavelmente sofisticado, e € capaz de simular inteiras e complexas missoes
na Orbita ndo s6 da terra.

Também, uma grande quantidade de veiculos podem ser modelados com os parametros
apropriados. Além disso, a implementacdo computacional inicial era em uma linguagem de alto
nivel (Matlab/Simulink®), agora é implementado mais close to metal, em C/C++, permitindo
que uma simulag@o de 6000 segundos possa ser executada em aproximadamente 45 segundos
em um computador pessoal, incluindo saida de dados para o console e para arquivos de dados e
de registro (log). Esse tempo cai para cerca de 20 segundos se nao se faz a saida para o console!

Portanto, ndo parece injusto dizer que, do ponto de vista do desenvolvimento da ferramenta,
um importante progresso foi feito. Evidentemente, hd ainda inimeros aspectos que devem e
podem evoluir, alguns mais urgentes ou sensiveis do que outros.

De uma maneira geral, os “submodelos” estdo bem aquém daquilo que ja € possivel fazer
computacionalmente, como fica claro na revisdo da literatura. Em parte, ha a limitagdo com-
putacional, no sentido de que incluir tamanha complexidade em certos aspectos da dindmica
do sistema € proibitivo. Imagine-se que em uma simulagdo de 6000 segundos sdo executados
6000000 de ciclos. Introduzir ai aspectos de elementos finitos, por exemplo, tornaria o tempo
de execucdo de uma simulacdo impraticivel. Em outros casos, as proprias necessidades da si-
mulacdo excluem que detalhes tais como a reagdo de combust@o entre nos cdlculos. Por outro
lado, o estado da arte da pesquisa detalhada na drea continua servindo como um norte € uma
referéncia. De um lado, aponta boas direcdes e serve para medir o estado de desenvolvimento
geral da ferramenta.

Partindo para os aspectos especificos, quanto aos sistemas de coordenadas sentiu-se falta
de um sistema orbital, como ja mencionado no texto. Ao percebé-lo, j4 se estava demasiado
adiantado no trabalho para implementa-lo, mas certamente este ¢ um elemento urgente nos

desenvolvimentos futuros.
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O modelo planetdrio e atmosférico ¢ compativel com o padrdao. No entanto, o modelo
atmosférico pode melhorar incluindo variag¢des latitudinais em geral e sazonais para um padrao
tipico de ventos.

A dinamica do voo parece bastante madura. Alguns elementos tais como aqueles associados
as “derivadas de estabilidade” poderiam, no entanto, melhoréd-lo. Por exemplo, durante os mo-
vimentos angulares, um componente de velocidade aerodindmica se produz que pode induzir
um momento de “amortecimento” que, tipicamente, aumenta a estabilidade do veiculo. Nao
sendo incluido, a tarefa dos sistemas de controle é um pouco mais exigente.

A representagdo dos fendmenos aerodindmicos deve ser melhorada em trabalhos futuros.
Embora tenham havido progressos notdveis em relacdo ao trabalho precedente, tais como a
consideracdo de toda a amplitude de dngulos de ataque, a producdo dos dados ainda se baseia
em dados simplificados. Por exemplo, ndo se considera as alteragdes devido a mudanca de
configuracdo do veiculo. Embora os efeitos dessa imprecisd@o sejam pouco perceptiveis, uma
modelagem mais precisa ofereceria resultados mais confidveis. Isso pode ser feito, por exemplo
no caso do arrasto, separando o coeficiente em suas partes devidas as forcas de pressdo e as
forgas de cisalhamento do escoamento em torno ao corpo. Ou ainda, obtendo uma relagdo mais
sofisticada entre geometria e coeficientes, através de estudos a serem conduzidos e comparados
a dados experimentais.

O sistema propulsivo pode, por exemplo, representar as curvas de queima para SRM’s em
maiores detalhes, incluindo pontos internos a elas. No limite, um modelo tal como aquele
proposto por Willcox et al. (2007) e outros pode ser computacionalmente vidvel. No que se
refere aos LRE’s, a representacdo dos principais componentes do sistema de alimentacdo que,
no final, determinam seu desempenho, nao parece um tarefa invidvel. Além disso, ela pode
ajudar a introduzir outras utilidades a ferramenta. Além disso, detalhes internos de temperatura
e pressao podem ser usados para uma implementagdo mais fisica dos modelos.

Os RCS sdao uma novidade completa, uma vez que nio constavam no trabalho anterior. Sua
implementagdo no presente trabalho pode ser melhorada em dois aspectos: primeiro, ndo ha um
limite a seu uso, pois nao hd representacdo do propelente usado. Isso, evidentemente, implica
também na auséncia da variacao de massa consumida. Tipicamente sdo quantidades pequenas,
mas a precisdo o exige. Além disso, RCS’s que trabalham com modulag¢do temporal, e que
agem mais sobre a velocidade angular que sobre a posi¢do angular ndo sdo ainda possiveis de

serem modelados no estado atual da ferramenta.
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Quanto aos momentos de inércia, no caso da variagdo de massa devida a queima do grio,
o modelo sé € mais exato para aqueles casos em que a cavidade do mesmo € cilindrica e de
diametro constante. Certamente € uma aproximagao razodvel para os outros casos. Ja no que se
refere aos propelentes liquidos, a grande falta é a de um modelo de sloshing. Ainda que nos vei-
culos langadores modernos dispositivos internos aos taques sejam usados para minimiza-lo, ele
ainda estd presente, e pode ter efeitos na estabilidade do veiculo que precisam ser representados
para maior precisdo e ulteriores andlises.

Os sistemas de controle ainda se limitam ao controle de atitude basedos em sensores ideais.
A introdu¢do de um modelo de sensores nao-ideais implicaria em mais realismo e na necessi-
dade de se desenvolver observadores apropriados.

Eis em linhas gerais uma reflexao critica sobre o estado atual da ferramenta desenvolvida.
Comparando-a aquelas introduzidas ao final do Capitulo 2, pode-se atualizar a tabela apresen-

tada com a Tabela 5.1

Tabela 5.1: Tabela comparativa das ferramentas de simulacdo de veiculos lancadores, incluindo o
BUSCAPE.

Recursos DCAP SAVANT SDPS RTS BUSCAPE
Generalidade 2 0 1 2 2
Planeta * WGS84 WGS84 WGS84 WGS82
Atmosfera & COESA1976 COESA1976 COESA1976 COESA1976
Estrutura Flexivel Flexivel Rigido Rigido Rigido
Multicorpo 2 0 0 0 1
Inércia Simulado Tabelado Simulado Tabelado Simulado
Sloshing e 1 0 0 0
Aerodindmica Simulado Tabelado Tabelado Tabelado Simulado
Pluma & & 0 0 0
Tail-wags-dog 2 1 0 0 0
Controle Externo PID e filtros 0 PID PID e UIR
Propulsao 1 1 1 1 1
Missao 2 1 1 1 2
Incertezas Monte Carlo  Monte Carlo  Monte Carlo Monte Carlo Desvio Padrao
Outros 2 1 0 1 1
Implementagio FORTRAN/C SIMULINK® C++ MATLAB® C/C++

No que se refere as simulacdes efetivamente realizadas e a comparacao das leis de controle,
pode-se dizer que os resultados foram extremamente satisfatorios. Os resultados da simulagdo,
quando comparados a missao real, mostram que o BUSCAPE € capaz de captar a maioria dos

efeitos fisicos importantes no processo corretamente, de forma que a missao real pode ser repro-

159



Capitulo 5. Conclusdo

duzida com muita fidedignidade. Isso significa, entre outras coisas, um sinal verde no sentido
da validacdo da ferramenta.

Quanto as leis de controle, os resultados sdo mostram possibilidade de aplicagdo da ferra-
menta no projeto e andlise de leis de controle. Para isso, outros recursos devem ser adicionados
para permitir andlises mais detalhadas. Ambas as leis de controle permitiram a realizacio da
missdo com sucesso, em uma ampla faixa de ajuste de ganhos e inclusive na presenca de pertur-
bacdes atmosféricas moderadas, apontando para a robustez dos controladores nestas aplicacgoes.

Se em um caso o UIR se mostrou superior, em outro o PID se comportou melhor. Princi-
palmente, ao se refinar o ajuste dos ganhos os resultados com o PID se mostraram melhores
em relagdo a minimizagdo dos erros de atitude. Porém, o UIR se comportou melhor em relagdo
a excentricidade das 6rbitas, o que € um critério importante de desempenho. Portanto, se tal
diferenca nao pode ser atribuida a um ajuste de ganhos, entdo sio os critérios de desempenho
estabelecidos para a missao que devem determinar o tipo de lei de controle mais apropriado
entre os dois.

E notdvel porém a versatilidade do PID. Para uma lei de controle tio antiga e tdo ubiqua,
e diante de tantos esforcos para se desenvolver sistemas de controle baseados em outras leis,
como se viu no Capitulo 2, o PID persiste e resiste. Contrariamente ao que a intui¢do ingénua
pode esperar em um primeiro momento, inclusive a do presente autor, visto a sofisticacdo e
alta tecnologia associada aos sistemas aeroespaciais, o PID € a lei de controle mais usada até
hoje em veiculos de lancamento (SILVA, 2014, p. 5). O presente trabalho ajudou um pouco a

entender o porque.

5.1 Desenvolvimentos Futuros

Como repetidamente mencionado, o desenvolvimento da atual ferramenta faz parte de um tra-
balho em andamento, e tem sido feito de forma a facilitar sua evolucdo. Entre os desenvolvi-
mentos previstos, alguns jd foram mencionados na critica feita acima. Outros porém podem ser

destacados como segue:

- Externalizacdo de dados. A possibilidade de ler tabelas de dados, sejam aerodinamicos,
de propulsao ou inerciais pode oferecer resultados mais precisos quando tais tabelas, fre-

quentemente de origem empirica, estdo disponiveis.

- Externalizag¢do de funcdes. O BUSCAPE poderia ser usado como nicleo (kernel) em

um sistema mais amplo e versatil de ferramentas de andlise. Por exemplo, o sistema de
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controle poderia ser modelado em uma ferramenta de modelagem mais rapida e simples,
tal como o Simulink®, e este se comunicar com o BUSCAPE que entdo delegaria a fungdo
de controle para o primeiro. Isso pode ser feito ndo s6 em relacdo ao controle, mas a
qualquer outro aspecto de todo o sistema. Assim, o usudrio teria mais flexibilidade e
maior capacidade de anélise. Em outras palavras, trata-se de integrar o BUSCAPE ao ja
consolidado e avancado ecossistema de softwares para engenharia.

- Desenvolver algoritimos de cdlculo e otimizacao de trajetdrias. Trata-se de uma funcao
cujos rudimentos ja existem na simulacdo com 3DoF, e que foi usada para configurar a
missdo aqui simulada. No entanto, o trabalho ainda deve ser feito numericamente por
tentativa, erro e aproximacoes sucessivas. Introduzir algoritmos de andlise e otimizacao
dariam ao BUSCAPE uma nova utilidade.

- Desenvolver algoritimos de guiagem e navegacdo. Até entdo, ha somente controle de
atitude. No entanto, pretende-se incluir um piloto automatico no pleno sentido do termo.
Ou seja: dada um plano orbital e uma altitude, o veiculo deve ser capaz de autonomamente
guiar-se até essa condi¢do, a partir de certos valores de referéncia bésicos.

- Incluir fendmenos importantes tais como o sloshing e os efeitos da pluma.

- Incluir dindmica de corpo flexivel.

- incluir outras opg¢des de leis de controle.

- Desenvolver a simulag¢do de multiplos corpos. Isto €, continuar simulando o voo dos esta-
gios e corpos ejetados, seja para estimar o ponto de impacto de estiagios destacados, seja
para controlar e recuperar estagios, ou seja ainda para se estudar as Orbitas resultantes da
carga paga injetada. Tal funcionalidade estd parcialmente implementada, embora faltem
alguns ajustes.

- Possibilitar a linearizacdo numérica do modelo em pontos definidos. Isso permitiria o
estudo mais aprofundado de suas caracteristicas de estabilidade, e o ajuste mais racional
das leis de controle.

- Aprofundamentos gerais na fisica da ferramenta.

Trata-se de um projeto de longo prazo. A introducdo de apenas algumas dessas metas ja
seria um passo importante em uma nova iteracao. No entanto, acredita-se que o potencial do

BUSCAPE ficou demonstrado.
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APENDICE A - ARQUIVOS DE DADOS

A.1 Configuracao do VEGA

Sdo 65 parametros para cada estdgio. Os saltos numéricos se referem a parametros reservados

para desenvolvimentos futuros.

1| # ROCKET DATA

2| # VEGA

3| # STAGES

A HARBRBRRERBBRBRRRARRBRBRRRARRE STAGE 1 HAHABBRBRRRARBARBRRRRBRBRRRRARS S
5(# STAGE_NUM = 1

00-TYPE = 1

8| 01-POSITION_POINT_X = 20.39 # posicao do estagio no foguete
91 02-POSITION_POINT_Y = 0
10/ 03-POSITION_POINT_Z = 0

12| 04-LENGTH = 11.2 # comprimento do estagio
13| 056-NOSE_LENGTH =0 # evolucao do diametro
14| 06 -DIAMETER_UPP = 3.0

15| 07-DIAMETER_MID = 3.0

16| 08-DIAMETER_LOW = 3.0

17] 09-LENGTH_RATIO_MID = 0.0

18] 10-LENGTH_RATIO_LOW = 1

19

20 11-EMPTY_MASS = 8533.0 # massa vazio

21| 12-EMPTY_COM = 5.6 # centro de massa

221 13-S_JXX = 4151.87 # momentos de inercia

231 14-S_JYY = 119980.51
241 15-5_J2Z = 119980.51
25/ 16-S_JXY = 0

26 17-8_JXZ2 =
27| 18-5_JYX =
28 19-8_JYZ =
291 20-S_JZX =

© © o o o

301 21-8_JZY =

32| 22-ASSINTOTIC_COP_RATIO = 0.5 # posicao assintotica do CoP
33| 23-CDO = 0.5 # parametros aero do estagio!

34| 24-CLOMAX = 0.2

35/ 25-CL_ALPHA_MAX = 8

36| 26-COVERED_BY =0 # ele esta coberto por qual estagio?
37

38| 47-MASS_FLOW_RATE_REF = 890.00 # caracteristicas do motor

39| 48-MASS_FLOW_RATE_DELTA = -0.10

10| 49-MASS_FLOW_START_RATIO = 0.06

41| B0-MASS_FLOW_END_RATIO = 0.998
12| 61-EXIT_PRESSURE = 40000

3| 2-EXIT_AREA = 2.9

44| B3-NUM_OF _NOZZLES =1

45| 64-NOZZLES_ARM_LENGTH = 0

46| 5-EXAUST _VELOCITY = 2670.0

48| 71 -FUEL_INITIAL_MASS = 87710 # em caso de solido, soh o fuel

491 72-FUEL_INITIAL_COM = 5.3
50| 73-FUEL_TANK_LENGTH = 10.0
51| 74-FUEL_TANK_DIAM = 2.8
52| 75-LOX_INITIAL_MASS = 0
53| 76 -LOX_INITIAL_COM =0
54| 77-LOX_TANK_LENGTH =0
55| 78-LOX_TANK_DIAM = 0.5
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89
90
91
92
9z
94

96

95-SEPARATI
96-ATTACH_P
97-ATTACH_P
98-ATTACH_P

99-LOW_SEPARATION_FORCE_X

ON_DURATION
OINT_X
OINT_Y
OINT_Z

= 3 # caracteristicas da separacao

1
o o o

"

|
o
o
o
o

100-LOW_SEPARATION_FORCE_Y = 0
101-LOW_SEPARATION_FORCE_Z = 100

102-UP_SEPARATION_FORCE_X = 0
103-UP_SEPARATION_FORCE_Y = 0
104-UP_SEPARATION_FORCE_Z = 0

115-CONTROL
116-MAX_TVC
117-MAX_TVC
118-MAX_TVC

119-MAX_RRAC =
120-MAX_BRAC =

121 -NUM_RAC

122-RACS_X_POS =
123-TVC_STDDV =
124 -RRAC_STDDV =

125-BRAC_ST

150-STAGE_D

_TYPE = 0 # mecanismos de controle
_X =0
_Y = 6.5
_Z = 6.5
0
0
S =0
0
0.5
0
DDV =0
ATA_END = -999999

HERRRRRBBRBBHRBBRBRERBRRRRRRERS STAGE 2 RHHRRBRAHBRBBARRRBBRRBRARBRABRRS S

# STAGE_NUM
00-TYPE = 1

01-POSITION
02-POSITION
03-POSITION

04-LENGTH

05-NOSE_LEN
06-DIAMETER
07-DIAMETER
08-DIAMETER
09-LENGTH_R
10-LENGTH_R

11-EMPTY_MA
12-EMPTY_CO
13-S_JXX =
14-5_JYY =
156-5_JZ2Z =
16-S_JXY =
17-S_JXZ =
18-5_JYX =
19-5_JYZ =
20-8_JZX =
21-8_JZY =

22-ASSINTOT
23-CDO =
24-CLOMAX =
25-CL_ALPHA
26-COVERED_

47-MASS_FLO
48-MASS_FLO

=2

_POINT_X = 1
_POINT_Y = 0
_POINT_Z = 0

GTH =

» o ®

_UPP =
_MID =

-

_LOw =
ATIQ_MID =
ATIO_LOW

= o ok

S5 = 2486.0

M = 3.19
1208.05
35369.95
35369.95
0

0

0

0

0

[

IC_COP_RATIO
0.5

0.2
_MAX = 8
BY =0
W_RATE_REF

W_RATE_DELTA

-39

o © © ©

= 0.5

= 335.0
= -0.10

49-MASS_FLOW_START_RATIO = 0.04

50-MASS_FLO
51-EXIT_PRE
52-EXIT_ARE
53-NUM_OF_N

W_END_RATIO
SSURE =
A 1.

0ZZLES =

= 0.998
35000
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54-NOZZLES_ARM_LENGTH = 0
55-EXAUST_VELOCITY = 2650

71-FUEL_INITIAL_MASS = 23814
72-FUEL_INITIAL_COM = 4.6
73-FUEL_TANK_LENGTH = 5.8
74-FUEL_TANK_DIAM = 1.7
75-LOX_INITIAL_MASS = 0
76-LOX_INITIAL_COM =0
77-LOX_TANK_LENGTH =0
78-LOX_TANK_DIAM = 0.3

95-SEPARATION_DURATION

n
-

96-ATTACH_POINT_X =
97-ATTACH_POINT_Y =

o o o

98-ATTACH_POINT_Z =
99-LOW_SEPARATION_FORCE_X = -1
100-LOW_SEPARATION_FORCE_Y =
101-LOW_SEPARATION_FORCE_Z =
102-UP_SEPARATION_FORCE_XX =
103-UP_SEPARATION_FORCE_YY =

© ©o o o ©

104-UP_SEPARATION_FORCE_YZ =

115-CONTROL_TYPE =
116-MAX_TVC_X =
117-MAX_TVC_Y =
118-MAX_TVC_Z =
119-MAX_RRAC =

© o N~ N o o

120-MAX_BRAC =
121 -NUM_RACS =0
122-RACS_X_POS =
123-TVC_STDDV =
124-RRAC_STDDV =

©o o o o

125-BRAC_STDDV =

150-STAGE_DATA_END = -999999

HERRBRBARBRBBBBRBRBRBRBRBRERRARE STAGE 3 HARARBARBABABABRBAABBBBRRBRBABRGS
# STAGE_NUM = 3

00-TYPE = 1

01-POSITION_POINT_X = 7.88
02-POSITION_POINT_Y = 0
03-POSITION_POINT_Z =

o

04-LENGTH =
05-NOSE_LENGTH =
06-DIAMETER_UPP =
07-DIAMETER_MID =
08-DIAMETER_LOW =

o w w w O »
o o o o

09-LENGTH_RATIO_MID =
10-LENGTH_RATIO_LOW = 1

11-EMPTY_MASS = 1433
12-EMPTY_COM = 2.06
13-S_JXX = 612.79
14-5_JYY = 19588.68
15-5_JZZ = 19588.68
16-S_JXY = 0.08736
17-5_JXZ = 0
18-S_JYX = 0.08736
19-5_JYZ = 0
20-5_JZX = 0

21-§_JZY = 0
22-ASSINTOTIC_COP_RATIO = 0.5
23-CDO = 0.5
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24-CLOMAX = 0.2
25-CL_ALPHA_MAX = 8
26-COVERED_BY =0

47-MASS_FLOW_RATE_REF = 92
48-MASS_FLOW_RATE_DELTA = -0.07
49-MASS_FLOW_START_RATIO = 0.03
50-MASS_FLOW_END_RATIO = 0.998
51-EXIT_PRESSURE = 25000
52-EXIT_AREA = 1.5
53-NUM_0OF _NOZZLES =1
54-NOZZLES_ARM_LENGTH = 0
55-EXAUST_VELOCITY = 2520.0

71-FUEL_INITIAL_MASS = 10567
72-FUEL_INITIAL_COM
73-FUEL_TANK_LENGTH =

74-FUEL_TANK_DIAM =
75-LOX_INITIAL_MASS =
76-LOX_INITIAL_COM =
77-LOX_TANK_LENGTH =

© © © © B W N

78-LOX_TANK_DIAM =

95-SEPARATION_DURATION =1
96-ATTACH_POINT_X =0
97-ATTACH_POINT_Y =0
98-ATTACH_POINT_Z =0
99-LOW_SEPARATION_FORCE_X = -1
100-LOW_SEPARATION_FORCE_Y =
101-LOW_SEPARATION_FORCE_Z =
102-UP_SEPARATION_FORCE_XX =
103-UP_SEPARATION_FORCE_YY =

© © o © ©o

104-UP_SEPARATION_FORCE_YZ =

115-CONTROL_TYPE =
116-MAX_TVC_X =
117-MAX_TVC_Y =
118-MAX_TVC_Z =
119-MAX_RRAC =

o o ®» ®» o ©o

120-MAX_BRAC =
121 -NUM_RACS =0
122-RACS_X_POS =
123-TVC_STDDV =
124 -RRAC_STDDV =

o ©o o ©o

125-BRAC_STDDV =

150-STAGE_DATA_END = -999999

HARRRRRABRBRABRRBRRRBRRRRRRERS STAGE 4 RAHHRARBRABBRBBARBRRBRRARRBRARRRS S
# STAGE_NUM = 4

00-TYPE = 2

01-POSITION_POINT_X = 5.84
02-POSITION_POINT_Y = 0
03-POSITION_POINT_Z = 0

04-LENGTH = 2.04
05-NOSE_LENGTH = 0.7

06-DIAMETER_UPP = 0.5

07-DIAMETER_MID = 2.18
08-DIAMETER_LOW = 2.18
09-LENGTH_RATIQO_MID = 0.7

10-LENGTH_RATIO_LOW = 1

11-EMPTY_MASS = 688
12-EMPTY_COM = 1.3
13-S_JXX = 47.47
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316

317
318

319

14-5_JYY = 1517.33
15-5_JZZ = 1517.33
16-S_JXY = 0.00677
17-5_JXZ = 0

18-S_JYX = 0.00677
19-5_JYZ = 0

20-5_JZX = 0
21-§_JZY = 0

22-ASSINTOTIC_COP_RATIO = 0.5
23-CDO = 0.5

24-CLOMAX = 0.2
25-CL_ALPHA_MAX = 8
26-COVERED_BY =0
47-MASS_FLOW_RATE_REF = 0.942
48-MASS_FLOW_RATE_DELTA = 0.0
49-MASS_FLOW_START_RATIO = 0.001
50-MASS_FLOW_END_RATIO = 0.999
51-EXIT_PRESSURE =1
52-EXIT_AREA = 0.7
53-NUM_OF_NOZZLES =1
54-NOZZLES_ARM_LENGTH = 0
55-EXAUST_VELOCITY = 2560
71-FUEL_INITIAL_MASS = 175.3
72-FUEL_INITIAL_COM = 1.8
73-FUEL_TANK_LENGTH = 1.9
74-FUEL_TANK_DIAM = 2.0
75-LOX_INITIAL_MASS = 438.3
76-LOX_INITIAL_COM = 1.8
77-LOX_TANK_LENGTH = 1.9
78-LOX_TANK_DIAM = 2.0
95-SEPARATION_DURATION =1
96-ATTACH_POINT_X =0
97-ATTACH_POINT_Y =0
98-ATTACH_POINT_Z =0
99-LOW_SEPARATION_FORCE_X = -1
100-LOW_SEPARATION_FORCE_Y = 0
101-LOW_SEPARATION_FORCE_Z = 0
102-UP_SEPARATION_FORCE_XX = 0
103-UP_SEPARATION_FORCE_YY = 0
104-UP_SEPARATION_FORCE_YZ = 0
115-CONTROL_TYPE = 0
116-MAX_TVC_X =0
117-MAX_TVC_Y = 10
118-MAX_TVC_Z = 10
119-MAX_RRAC = 360
120-MAX_BRAC = 360

121 -NUM_RACS = 4
122-RACS_X_POS = 1.3
123-TVC_STDDV = 0.2
124-RRAC_STDDV =5
125-BRAC_STDDV =5
150-STAGE_DATA_END = -999999
HERABRBABRBBBBRBRBABRBRBRBARRARE STAGE 5 HAERARBARBABABABABARRBBRRRBRBABRGR

# STAGE_NUM = 5
00-TYPE = 3

01-POSITION_POINT_X = 0
02-POSITION_POINT_Y = 0
03-POSITION_POINT_Z = 0
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04-LENGTH

05-NOSE_LEN
06-DIAMETER
07-DIAMETER
08-DIAMETER
09-LENGTH_R
10-LENGTH_R

11-EMPTY_MA
12-EMPTY_CO
13-5_JXX =
14-5_JYY =
16-5_JZZ =
16-S_JXY =
17-5_JXZ =
18-5_JYX =
19-5_JYZ =
20-5_JZX =
21-8_JZY =

22-ASSINTOT
23-CDO =
24-CLOMAX =
25-CL_ALPHA
26-COVERED_

47-MASS_FLO
48-MASS_FLO
49-MASS_FLO
50-MASS_FLO
51-EXIT_PRE
52-EXIT_ARE
53-NUM_0OF_N
54-NOZZLES_
55-EXAUST_V

71-FUEL_INI
72-FUEL_INI
73-FUEL_TAN
74-FUEL_TAN
75-LOX_INIT
76-LOX_INIT
77-LOX_TANK
78-LOX_TANK

95-SEPARATI
96-ATTACH_P
97-ATTACH_P
98-ATTACH_P
99-LOW_SEPA
100-LOW_SEP
101-LOW_SEP
102-UP_SEPA
103-UP_SEPA
104-UP_SEPA

115-CONTROL
116-MAX_TVC
117-MAX_TVC
118-MAX_TVC
119-MAX_RRA
120-MAX_BRA
121 -NUM_RAC
122-RACS_X_
123-TVC_STD
124 -RRAC_ST

GTH =
_UPP =
_MID =
_LOwW =

N w o o w ®

ATIO_MID =

= o M M N O N

ATIO_LOW =

SS = 540
M = 3.94
50.00
1000.00
1000.00

[

©o © o o ©o

IC_COP_RATIO =
0.5
0.2

_MAX = 8

BY =0

W_RATE_REF = 0
W_RATE_DELTA =
W_START_RATIO =
W_END_RATIO =
SSURE =0

A =0
0ZZLES =0
ARM_LENGTH = 0
ELOCITY =0

TIAL_MASS =
TIAL_COM =
K_LENGTH =
K_DIAM =
IAL_MASS =
IAL_COM =
_LENGTH =

© o © o o © o o

_DIAM =

ON_DURATION
OINT_X =
OINT_Y =
0INT_Z =
RATION_FORCE_X
ARATION_FORCE_Y
ARATION_FORCE_Z
RATION_FORCE_XX
RATION_FORCE_YY
RATION_FORCE_YZ

_TYPE = 0
_X =0
_Y =8
_Z =8
C =0
C =0
S =0

POS =0
DV =0
DDV =0

0.

5

© © o © ©o
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125-BRAC_STDDV =0

150-STAGE_DATA_END = -999999

HERRRBHRBRBBABBRBRRRBRRRRRAERS STAGE 6 HHHRHBRHRBRBBARBRBBRRBBRBRRBRRS S
# STAGE_NUM = 6

00-TYPE = 4

01-POSITION_POINT_X = 1.84
02-POSITION_POINT_Y = 0
03-POSITION_POINT_Z =

o

04-LENGTH =
05-NOSE_LENGTH =

» o »

06-DIAMETER_UPP =
07-DIAMETER_MID =
08-DIAMETER_LOW =

-
o © ® ® O

o =

09-LENGTH_RATIOQO_MID =
10-LENGTH_RATIO_LOW = 1

11-EMPTY_MASS = 690
12-EMPTY_COM = 2.0
13-S_JXX = 100.0
14-5_JYY = 2000.00
15-5_JzZ = 2000.00
16-S_JXY = 0
17-5_JXZ =
18-5_JYX =
19-5_JYZ =
20-5_JZX =

©o © o o ©o

21-§5_JZY =

22-ASSINTOTIC_COP_RATIO = 0.5
23-CDO = 0.5

24-CLOMAX = 0.2
25-CL_ALPHA_MAX = 8
26-COVERED_BY =0

47-MASS_FLOW_RATE_REF = 0
48-MASS_FLOW_RATE_DELTA = 0
49-MASS_FLOW_START_RATIO = O
50-MASS_FLOW_END_RATIO =0
51-EXIT_PRESSURE =0
52-EXIT_AREA =0
53-NUM_OF_NOZZLES =0
54-NOZZLES_ARM_LENGTH = 0
55-EXAUST_VELOCITY =0

71-FUEL_INITIAL_MASS =
72-FUEL_INITIAL_COM =
73-FUEL_TANK_LENGTH =
74-FUEL_TANK_DIAM =
75-LOX_INITIAL_MASS =
76-LOX_INITIAL_COM =
77-LOX_TANK_LENGTH =

o © o o © © o o

78-LOX_TANK_DIAM =

95-SEPARATION_DURATION =1
96-ATTACH_POINT_X =0
97-ATTACH_POINT_Y =0
98-ATTACH_POINT_Z =0
99-LOW_SEPARATION_FORCE_X = -1
100-LOW_SEPARATION_FORCE_Y =
101-LOW_SEPARATION_FORCE_Z =
102-UP_SEPARATION_FORCE_XX =
103-UP_SEPARATION_FORCE_YY =

© © ©o o ©o

104-UP_SEPARATION_FORCE_YZ =
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115-CONTROL_TYPE =
116-MAX_TVC_X =
117-MAX_TVC_Y =
118-MAX_TVC_Z =
119-MAX_RRAC =

© © ® ®» © ©°

120-MAX_BRAC =
121 -NUM_RACS =0
122-RACS_X_POS =
123-TVC_STDDV =
124-RRAC_STDDV =

©o o o o

125-BRAC_STDDV =

150-STAGE_DATA_END = -999999

BERRBRBABBRABRBRBRBRBRBRBREARRHRE STAGE 6 HARARRABABABABARRRARBERARRBRBABRGS
# STAGE_NUM = 7

00-TYPE = 4

01-POSITION_POINT_X = 2.0
02-POSITION_POINT_Y = 0
03-POSITION_POINT_Z = 0

04-LENGTH =2

05-NOSE_LENGTH = 0.0
06-DIAMETER_UPP = 1.8
07-DIAMETER_MID = 1.8
08-DIAMETER_LOW = 1.8
09-LENGTH_RATIO_MID = 0.5

10-LENGTH_RATIO_LOW = 1

11-EMPTY_MASS = 300
12-EMPTY_COM = 1.0
13-5_JXX = 70.0
14-5_JYY = 1400.00
16-5_JZZ = 1400.00
16-S_JXY = 0
17-5_JXZ =
18-5_JYX =
19-5_JYZ =
20-S8_JZX =

© o o o ©

21-5_JZY =

22-ASSINTOTIC_COP_RATIO = 0.5
23-CDO = 0.5

24-CLOMAX = 0.2
25-CL_ALPHA_MAX = 8
26-COVERED_BY =0

47-MASS_FLOW_RATE_REF = 0
48-MASS_FLOW_RATE_DELTA = 0
49-MASS_FLOW_START_RATIO = O
50-MASS_FLOW_END_RATIO =0
51-EXIT_PRESSURE =0
52-EXIT_AREA =0
53-NUM_0OF _NOZZLES =0
54-NOZZLES_ARM_LENGTH = 0
55-EXAUST_VELOCITY =0

71-FUEL_INITIAL_MASS =
72-FUEL_INITIAL_COM =
73-FUEL_TANK_LENGTH =
74-FUEL_TANK_DIAM =
75-LOX_INITIAL_MASS =
76-LOX_INITIAL_COM =
77-LOX_TANK_LENGTH =

© o © o o © o o

78-LOX_TANK_DIAM =
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o =
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95-SEPARATION_DURATION =1
96-ATTACH_POINT_X =0
97-ATTACH_POINT_Y =0
98-ATTACH_POINT_Z =0
99-LOW_SEPARATION_FORCE_X = -1
100-LOW_SEPARATION_FORCE_Y =
101-LOW_SEPARATION_FORCE_Z =
102-UP_SEPARATION_FORCE_XX =
103-UP_SEPARATION_FORCE_YY =
104-UP_SEPARATION_FORCE_YZ =

© © ©o © ©o

115-CONTROL_TYPE =
116-MAX_TVC_X =
117-MAX_TVC_Y =
118-MAX_TVC_Z =
119-MAX_RRAC =

© © ® ®» © ©

120-MAX_BRAC =
121 -NUM_RACS =0
122-RACS_X_POS =
123-TVC_STDDV =
124 -RRAC_STDDV =

o o o o

125-BRAC_STDDV =

150-STAGE_DATA_END = -999999
# END

A.2 Dados da Missao

Este € um modelo de dados da missdo. A primeira parte configura a condicao inicial. Em se-
guida o programa de atitudes de referéncia. Na terceira parte uma sequéncia de acdes, incluindo
ignicdo e ejecdo de estagios ou corpos, ajuste de poténcia, etc. Depois dados sobre configuragao

de ganhos, incluindo intervalos de escalonamento.

HUERBBERBRBBEBBRBBRBBRBRRBRRBRRBRRBRRBRRBRRBRRBBRBRRBBRBRRBERBRERBRRRRR R R R
# MISSION DATA #
HUERBBEBBRBBRBBRBBRBBRBBRBRRBBRBRRBBRBRRBBRBRRBBRBRRBBRBERBBRBRERBERBRR BB H
#

# Base de Guiania:

# INITIAL STATE DATA

LATITUTDE = 5.236

LONGITUDE = -52.775
ALTITUDE = 0
AZIMUTH = -8
ELEVATION = 89.99
ROLL = 180

TOWER_HIGHT = 30

# END OF INITIAL STATE DATA

#

# ATTITUDE REFERENCE TIMELINE
-10 -0.139626 1.56905 3.14159
0 -0.139626 1.56905 3.14159

1 -0.139626 1.56905 3.14159

2 -0.139626 1.56905 3.14159
3 -0.139626 1.56905 3.14159
4 -0.139626 1.56483 3.14159
5 -0.139626 1.51945 3.14159

.................................... # intervalo omitido
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66

5945 -0.261799 -0.628319
5970 -0.261799 -0.628319
5995 -0.261799 -0.628319
# END OF ATTITUDE REFEREN

#
# ACTION TIMELIME
#

TIME - ACTION - STAGE -

-9.9 31000
-0.1 01100
117 1
117
117
118
220
220
220
243
248
402
402
473
473
473

o w b B O w »
N
N
-

-
m O o ©o o o © o o o

©O » O ©O O O ©O © ©O © © © © © O ©O O

852
2438
2500
2570
3140
3218
5722
5761 10

5837 1 10

# 1465 1 6 4 6 1 0

# END QOF ACTION TIMELINE

> o o ® O W B K

-
-
o » o o

-
-

o o o o
L T T e e T I I B VR R C R R V)

R N N N N I N R R T~ I R T R R CR CR I CRN
N N I I S N N T T . . T I C R CE C R C R S
N

3.14159
3.14159
3.14159
CE TIMELINE
# a cada instante, -> 6 =

ACTIVE_CONTROL_STAGE -

uma acao

PHASE_NUM -

Apéndice A. Arquivos de Dados

ajustar potencia

PHASE_TYPE

-> 0 = IGNITION, 1 = SEPARATE

HERRBRBBBRABRBABBRBBRBABRBRERABRBRBRBBRBABABRBBRBABRBRRBRBRBARBRBBRRABRGRS

# CONTROL CONFIG
# GAIN CONFIG

GAINS_X = 0.45 0.28 0.18
GAINS_Y = 0.45 0.28 0.18
GAINS_Z = 0.45 0.28 0.18
RACS = 1

# os ganhor do UIR estao

# END
# CONTROL TIMELINE # isso
0 11

117
220
243
248
402
473
852
2438
2525
2570
3140
3218

1

5722
5784
5837

T T T S e e S N N
-

#END

-80
-80
-80

hardcoded

sao os escalonamentos de ganho (proporcao

inicial e final no intervalo)
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A.3 Dados do Planeta
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Os dados abaixo, auto-explicativos, configuram o planeta e a atmosfera.

# PLANET

# Planet earth data

# Data must be ordered as in this sample
# All data must me present

# Lines beggining with "#" are ignored

# GENERAL DATA

NAME = Earth

EQUATORIAL_RADIUS = 6.378137e6
PERIOD = 86400

ELIPTICITY = 3.35281066474748e-3
GM = 3.986004418e14

J2 = 1.0826359e-3

J3 = 2.532153e-7

J4 = 1.6109876e-7

# ATMOSPHERIC PARAMS

R = 287
GAMMA = 1.4
G = 9.80665

# WIND LAYERS

LAYER =1
ALTITUDE =0
VELOCITY = 1.2
DIRECTION = -56
FLUCTUATION = 1
LAYER =2
ALTITUDE = 2000
VELOCITY =6
DIRECTION = 181
FLUCTUATION = 0.8
LAYER =3
ALTITUDE = 6000
VELOCITY =2
DIRECTION = 90
FLUCTUATION = 0.5
LAYER = 4
ALTITUDE = 20000
VELOCITY =8
DIRECTION = 40
FLUCTUATION = 0.2
LAYER =5
ALTITUDE = 100000
VELOCITY = 27
DIRECTION =0
FLUCTUATION = 0.5
LAYER =6
ALTITUDE = 9999999
VELOCITY =0
DIRECTION =0
FLUCTUATION = 0

# END
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