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RESUMO

A crescente capacidade computacional dos atuais computadores tem permitido cada vez mais a
utilizacdo da técnica de simulacdo digital nos processos de desenvolvimento de produtos de en-
genharia. A simulacdo computacional de sistemas complexos como avides, foguetes ou satélites
possibilita a reducao de riscos e de custos associados a esses projetos. Além disso, muitas vezes a
simulacao é o Uinico meio de investigar aspectos relacionados a esses sistemas que nao podem ser
reproduzidos em laboratério. Durante o desenvolvimento e a utilizacao de veiculos langadores, ou
foguetes, uma importante drea que deve ser investigada é a chamada dindmica de voo do veiculo,
a qual analisa o movimento do veiculo, sujeito a forcas e momentos, no espaco tridimensional. A
ferramenta de simulagdo que possibilita o estudo dos fenémenos associados com a dindmica de voo
de um foguete é o simulador de voo. Este trabalho apresenta o desenvolvimento de uma ferramenta
computacional para simulacdo de voo de veiculos lancadores. Tal ferramenta permite, por meio da
determinacao de diversos parametros de voo como a posicao, a velocidade e a aceleracao do veiculo,
a realizacdo de anélises relacionadas & dindmica de voo do veiculo. Levando-se em consideracao
requisitos de flexibilidade, a ferramenta foi desenvolvida de modo a permitir a simulagdo do movi-
mento de diversos tipos de veiculos langadores, controlados ou nao controlados, em seis graus de
liberdade. Utilizando a técnica de programacgao modular, a flexibilidade foi garantida por meio de
uma biblioteca de modelos dindmicos, dos subsistemas do veiculo e ambientais, cuja combinagao
pode dar origem a modelos de voo de diferentes veiculos langadores. Além da biblioteca, fazem
parte ainda do simulador o mdédulo principal, cuja fungao é realizar a integracao da trajetoria de
acordo com o modelo de voo do veiculo, e uma interface grafica, que facilita a criacdo do modelo
de voo. Os resultados obtidos com o simulador desenvolvido nesse trabalho sdo verificados por
meio de comparacdo com resultados de outras ferramentas de simulagdo. Foram realizados trés
estudos de caso, de forma que as diversas funcionalidades do simulador pudessem ser testadas.
De maneira geral, os resultados obtidos sao bastante semelhantes aos resultados das ferramentas
utilizadas para comparagdao. Algumas diferencas observadas puderam ser explicadas em virtude
dos diferentes modelos utilizados em cada ferramenta.
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DEVELOPMENT OF A COMPUTATIONAL TOOL FOR FLIGHT
SIMULATION OF LAUNCH VEHICLES

ABSTRACT

The growing of the computational power in modern computers allowed the ever increasing use of the
digital simulation techniques in the development process of engineering products. The simulation
process of complex systems such as aircraft, rockets or satellites enables risk and cost reduction
associated with these projects. Furthermore, the simulation is often the only way of investigating
some aspects related to these systems that can not be reproduced in laboratories. During the
development phase and operation of launch vehicles, or rockets, an important area that should be
investigated is the vehicle flight dynamics, which analyzes the vehicle motion subject to forces and
torques in a three-dimensional space. The simulation tool that enables the study of the phenomena
associated with the flight dynamics of a rocket is the flight simulator. This work presents the
development of a computational tool to simulate a launch vehicle flight. This tool provides, through
the determination of various flight parameters such as vehicle position, velocity and acceleration,
methods and means to analyze the vehicle trajectory and the dynamics of flight. Considering
requirements like flexibility, the tool was developed aiming to allow motion simulation of several
types of launch vehicles, guided or unguided, in six degrees of freedom. Using the technique of
modular programming, flexibility is ensured by a library of dynamic models, vehicle subsystems
models and environment models that together produce different flight paths or launch vehicle
configurations. Besides the library, the simulator has a main module, whose function is to integrate
the trajectory according to the vehicle flight model, and a user graphical interface to create the
flight model easily. The results obtained with the developed simulator were compared with results
coming from other simulation tools. Three different flight scenarios were employed in order to test
the simulator features. In overall, the results are quite similar to the ones resulting from the tools
used for comparison. Some differences in the results were found, but they can be explained by the
different models used on each tool.
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1 INTRODUCAO

Um simulador computacional consiste em um algoritmo, implementado em um computador, ca-
paz de interpretar um modelo idealizado de algum sistema fisico de interesse, reproduzindo o
comportamento de tal sistema (GOULD; TOBOCHNIK, 1996). A determinagdo do modelo é feita,
obrigatoriamente, adotando-se algumas hipéteses que simplificam o fenémeno, de forma que o nivel
de fidelidade do modelo influencia diretamente o nivel de fidelidade da reproducao. O crescente po-
der computacional tem permitido cada vez mais a utilizacao da técnica de simulagdo nos processos
de desenvolvimento de produtos de engenharia, reduzindo o tempo e o custo de projeto e permi-
tindo ao projetista a avaliacdo de desempenho de diversas configuragdes do produto (HOFFMANN;
PERONDI, 2010; STEELE et al., 2002).

Uma vez que o simulador esteja pronto e devidamente validado, ele permite que sejam realizadas
tarefas como (ZIPFEL, 2007):

e definicdo dos requisitos de desempenho: diversos conceitos podem ser simulados de
forma que haja correspondéncia entre a tecnologia disponivel e os requisitos do projeto,

permitindo a especificacdo de desempenho;

e avaliacdo de diferentes configuracoes: diferentes configuracées podem ser simuladas e

seu desempenho analisado;

e suporte a testes: os resultados de testes podem ser comparados com os resultados de

simulagoes;

e reducdo de custo de testes: utilizando simulacoes validadas, diversos aspectos do fen6-

meno podem ser estudados;

e investigacdo de ambientes inacessiveis: a simulagdo é a tnica maneira de estudar fend-
menos em ambientes que ndo podem ser reproduzidos em laboratério, como o voo de

um veiculo espacial na atmosfera de Marte;

e investigacdo de fenomenos: os resultados da simulacdo dao suporte para um melhor

entendimento da prépria dindmica do fenémeno; e

e integracdo entre subsistemas: a interacdo entre os diferentes subsistemas pode ser ana-

lisada.

Na area aeroespacial, devido a grande complexidade de sistemas como avides, foguetes e satélites,
combinada com a dificil reprodugdo em laboratério das condigdes ambientais onde operam esses
sistemas, a utilizacdo de técnicas de simulacdo é especialmente atrativa. De fato, durante o ciclo
de vida desses sistemas, que engloba sua concepg¢ao, desenvolvimento e operagao, a simulagdo da
suporte a atividades como validacao do projeto de subsistemas, verificagcdo e validacao de softwa-
res, verificagdo da interacao entre diferentes subsistemas e avaliacdo do desempenho do sistema
completo (BALDESI; TOSO, 2012).

Veiculos lancadores, ou foguetes espaciais, sdo objetos utilizados para langar ao espaco instrumen-
tos como sondas e satélites com variadas fungoes. De acordo com a capacidade ou nao de inserir

algum objeto em érbita, esses veiculos podem ser classificados em orbitais e sub-orbitais (AEB,



2012b). De maneira geral, o voo de tais veiculos pode ser dividido em fases, compreendendo o
lancamento, o voo atmosférico (movimento do veiculo dentro da atmosfera terrestre), o voo exo-
atmosférico (movimento do veiculo fora da atmosfera terrestre) e a insercao em 6rbita, no caso
de veiculos orbitais, ou a reentrada atmosférica, no caso de veiculos sub-orbitais. No escopo de
projeto e desenvolvimento de veiculos lancadores, uma importante drea a ser investigada é a area
de dindmica de voo, que estuda o movimento do foguete no espago. Estudos de dindmica de voo
estdo presentes durante todas as etapas do projeto e utilizacdo de um foguete, auxiliando desde
sua concepc¢ao até a andlise de dados reais de voo. O nivel de fidelidade do estudo varia de acordo
com seu objetivo, com as informacoes disponiveis a respeito do veiculo e de seus subsistemas, e

com o nivel de acurdcia desejado (SARMA et al., 1978).

A ferramenta computacional utilizada para realizar estudos de dindmica de voo é o chamado
simulador de voo. Essa ferramenta deve ser capaz de reproduzir a dindmica do movimento do
veiculo no espago e as caracteristicas do ambiente que afetam essa dinamica. O ponto central de
qualquer simulador de voo é o modelo que reproduz tal dindmica, derivado das leis fisicas que
regem o fendomeno. Na maioria das vezes, esse modelo é proveniente da mecanica classica, mais
especificamente das leis de Newton e de Euler (ZIPFEL, 2007). Traduzido na forma de equagdes
matematicas, o modelo descreve a posicao, a velocidade e a aceleragao, tanto lineares quanto

angulares, do foguete em funcao das forgas e momentos que nele atuam.

O modelo utilizado para estudos de dindmica de voo pode apresentar diferentes niveis de sofisti-
cacao, dependendo das caracteristicas do veiculo que sdo consideradas em sua dedugao. Assim, o
veiculo pode ser considerado um ponto material, modelo no qual suas dimensoes sdo desprezadas
e estuda-se apenas seu movimento translacional; pode ser considerado um corpo rigido, quando
se despreza o movimento relativo entre suas partes, como a variacdo de massa, a deflexdo de su-
perficies de controle e a flexibilidade estrutural; pode ser considerado um corpo néo flexivel com
massa variavel; e pode, ainda, ser considerado um corpo flexivel com massa varidavel. Quanto maior
a fidelidade do modelo, maior o grau de complexidade de suas equagoes. Deve-se, portanto, adotar

um compromisso entre acuracia e simplicidade do modelo.

Um foguete nao flexivel, voando no espago tridimensional, possui seis graus de liberdade (GDL),
0 que significa que sdo necessarias seis variaveis para descrever completamente sua posicdo e ori-
entacdo em relacdo a um sistema de referéncia. Trés graus de liberdade translacionais descrevem
a posicio do centro de massa do veiculo ao longo do tempo, ou trajetérial, e trés graus de li-
berdade rotacionais descrevem sua orientacgdo, ou atitude (ZIPFEL, 2007). Os simuladores de voo
podem, dependendo da utilizacdo a que se destinam, adotar hipéteses simplificadoras que reduzem
o numero de graus de liberdade do foguete, dando origem a diferentes tipos de simulacoes, tais

como:

e simulagdo com um GDL: apenas o movimento translacional unidimensional do centro
de massa do veiculo é considerado. Esse tipo de simulacao pode ser utilizado durante
a fase de lancamento de um foguete quando o movimento esta restrito ao trilho de

langamento;

1O termo trajetéria, neste trabalho, pode significar, além da posicdo do centro de massa do
veiculo ao longo do tempo, o voo do veiculo no espaco.



e simulagdo com trés GDL: apenas o movimento translacional tridimensional do centro de
massa do veiculo é simulado. Outra possibilidade de simulacido com trés GDL considera
o movimento do veiculo restrito a um plano, com dois GDL de translacdo e um de

rotagao;

e simulagdo com cinco GDL: os trés GDL do movimento translacional, além de dois GDL

rotacionais, sdo considerados; e

e simulagdo com seis GDL: os trés GDL de translagdo e os trés GDL de rotacdo sdo

considerados.

Naturalmente, quanto maior o nimero de graus de liberdade considerados, mais realista tende
a ser a simulagdo, com a desvantagem da necessidade de um modelo dindmico mais complexo e
com maior numero de equagoes. A escolha do nimero de graus de liberdade da simulacdo estd
relacionada com o nivel de acuracia desejado e com o objetivo do estudo. Novamente, deve-se

adotar um compromisso entre acuracia da simulagao e simplicidade do modelo.

Uma importante caracteristica dos veiculos lancadores que tem impacto direto sobre o modelo
adotado para a realizacdo de simulagoes é a presenca ou nao de sistemas de controle nesses vei-
culos. Foguetes guiados ou controlados sao aqueles que possuem algum sistema de controle
cuja fungdo é garantir a estabilidade de seu movimento, bem como proporcionar meios para que
o veiculo possa seguir uma trajetoria previamente especificada. A simulacido do voo desse tipo de
foguete deve levar em consideracdo a dindmica de tal sistema, com maior ou menor fidelidade.
Pode-se ter, portanto, desde modelos de sistemas de controle ideais, onde os comandos de controle
sao idealmente incorporados a dindmica do veiculo, até modelos de sistemas de controle que levam
em consideragdo a dinamica de sensores e atuadores, os ruidos de medida, etc. J4 foguetes nao
guiados ou nao controlados sao aqueles que nao possuem sistema de controle, sendo necessario
garantir a estabilidade de seu movimento por outros meios, por exemplo, utilizando a forca aerodi-
namica para minimizar perturbacoes que ocorram durante sua trajetoria. Esse tipo de estabilidade,
bastante utilizada em foguetes nao guiados e conhecida como estabilidade aerodinamica, é ga-
rantida se o ponto de aplicagdo da forga aerodinamica localizar-se atrds do centro de massa do
veiculo, em relacdo ao nariz. Nesse caso, 0 momento aerodindmico tende a anular o aparecimento
de um angulo de ataque (perturbacdo) durante o voo. O modelo para a simulagdo de foguetes
guiados normalmente é mais complexo que o utilizado na simulagao de foguetes nao guiados, visto
que para o primeiro tipo sdo necessarias equagoes adicionais para descrever as malhas de controle

do veiculo.

Além das diferentes caracteristicas do veiculo, também o objetivo do estudo deve ser levado em
consideragdo no momento de determinar o modelo de simula¢do. Os estudos de dindmica de voo
podem ser divididos em dois grandes grupos, relacionados entre si: estudos de dindmica de longo
periodo e estudos de dindmica de curto periodo (GREENSITE, 1967; SARMA et al,, 1978).
Estudos de dindmica de longo periodo lidam com a trajetéria do veiculo em relacéo a certo sistema
de referéncia e estao relacionados com questoes como capacidade de carga 1til do veiculo, dispersoes
da trajetéria, capacidade de satelitizagdo, etc. Por sua vez, estudos de dindmica de curto periodo
lidam com questdes como a oscilagdo do veiculo em torno de seu centro de massa e o desempenho e
estabilidade do sistema de controle, fendmenos cujo periodo de duragdo é comparativamente menor

em relagao aos fendmenos da dindmica de longo periodo. De acordo com Sarma et al. (1978), alguns



aspectos que influenciam a dindmica de longo periodo sao a nao esfericidade da Terra, a variagao
de massa do veiculo, a excentricidade de seu centro de massa, etc. J4 a dindmica de curto periodo

¢é influenciada por efeitos como flexibilidade estrutural, dindmica de sensores e atuadores, etc.

No setor espacial, simuladores de voo podem ser usados nas mais diversas aplicagoes. Durante
a concepg¢ao e desenvolvimento de um foguete, os pardmetros de voo determinados por meio de
simulagoes auxiliam no projeto dos diferentes subsistemas do veiculo, como o estrutural, o aerodi-
namico e o propulsivo, estabelecendo requisitos para esses subsistemas e permitindo a avaliacao de
desempenho do foguete. Nesta fase, as simulagoes sdo realizadas adotando modelos simplificados
da dindmica do veiculo, visto que nao se conhece ainda todos os detalhes dos subsistemas que
o compdem. A medida que mais informagcoes a respeito do veiculo sdo definidas, os modelos se
tornam mais fiéis a realidade. J4 durante a fase de operagdo de um foguete, simuladores de voo
sao utilizados como ferramentas de auxilio na preparagdo de missoes espaciais. Simulagoes podem
ser realizadas para avaliar o desempenho do veiculo para diferentes estratégias de lancamento,
determinando a trajetéria a ser percorrida pelo veiculo. Essa trajetéria, denominada trajetéria
nominal, deve obedecer ao propésito da missao que o veiculo deve cumprir e é utilizada nos pro-
cedimentos de navegacao e controle do veiculo, bem como na configuracao dos meios envolvidos no
rastreio e na coleta de dados do voo (MONTE-MOR, 2007).

Geralmente, o desenvolvimento de um simulador de voo de veiculo langador demanda uma quan-
tidade consideravel de tempo, da ordem de meses ou anos para sua conclusdo. Além disso, muitas
vezes a ferramenta desenvolvida destina-se a um veiculo especifico, impedindo sua utilizagao para
realizar simulagées de um veiculo diferente. Sabe-se, no entanto, que o projeto de um veiculo langa-
dor possui metas e prazos a serem cumpridos, o que demanda a realizacdo de analises em um espago
de tempo definido. Visando a diminui¢do do tempo empregado nessas andlises, atualmente tem-se
buscado o desenvolvimento de ferramentas de simulacdao genéricas e flexiveis, as quais poderiam
ser utilizadas para simular diferentes veiculos langadores associados a diferentes projetos (STEELE
et al., 2002).

Dentro do contexto de ferramentas de simulacao flexiveis, uma das principais estratégias empre-
gadas é a de modelos de simulagao compostos a partir de uma biblioteca de modelos previamente
implementada (STEELE et al., 2002). Dessa maneira, modelos de sistemas complexos podem ser
criados a partir de modelos ja implementados dos seus modulos ou subsistemas. Essa estratégia,
conhecida como programacao modular, garante a flexibilidade da ferramenta no nivel dos sub-
sistemas. A programagdo modular permite que os modelos dos subsistemas sejam modificados e
refinados conforme o projeto evolua e mais informagoes a respeito do sistema em estudo sejam
adquiridas (DIAZ-CALDERON et al., 2000). Além da flexibilidade, outra caracteristica desse tipo de
programacao reside no fato de que, uma vez realizado o processo de verificacdo e validacao da
ferramenta, isso diminui ou até mesmo elimina esse mesmo processo quando do seu reuso em outro
projeto (KASPUTIS; NG, 2000). O processo de verificagdo consiste em assegurar a consisténcia do
produto ao longo de todas as fases de seu ciclo de vida. J& a validagdo consiste em assegurar que

o produto final esteja de acordo com seus requisitos.

Deve ser ressaltada aqui a diferenca entre uma ferramenta de simulagao e uma ferramenta para
projeto/otimizacdo da trajetéria de um veiculo langador. Uma ferramenta de simulagdo tem o

objetivo de determinar os diversos parametros de voo em func¢ao de informacdes do veiculo forne-



cidas como dados de entrada. Particularmente para veiculos controlados, geralmente é necessario
fornecer como dado de entrada informagoes a respeito da trajetéria a ser seguida pelo veiculo. No
caso de essa informacao consistir de um programa de atitude que o veiculo deve seguir em funcéo
do tempo de voo, essa atitude é conhecida como atitude de referéncia. Uma ferramenta para
projeto/otimizagdo de trajetéria, por sua vez, possui a funcionalidade de determinar qual seria a
trajetéria a ser seguida pelo veiculo visando o cumprimento de determinada missdo. Ou seja, a
atitude de referéncia, que pode ser necessaria como dado de entrada para o processo de simulacao

da trajetéria, é um dado de saida do processo de projeto/otimizacao da trajetéria.

Este trabalho esta inserido na area relativa a simulacgao de trajetéria de veiculos langadores.

1.1 Motivacao

A utilizacdo de ferramentas de simulacdo de voo de veiculos lancadores é imprescindivel tanto
durante o projeto e desenvolvimento desses veiculos quanto durante sua operacdo. Atualmente,
existem diversas ferramentas para esse fim, desenvolvidas em institutos de pesquisa e empresas de
diferentes paises. Essas ferramentas geralmente encontram-se sob algum tipo de controle governa-
mental dos paises onde foram desenvolvidas, o que dificulta ou até mesmo impossibilita o acesso a

elas.

Para que o Brasil possa estabelecer sua soberania e autonomia no setor espacial, como mencionado
no Programa Nacional de Atividades Espaciais (PNAE), é necessario o desenvolvimento e dominio
de tecnologias criticas nesse setor (AEB, 2012a). Certamente, o dominio das tecnologias correlatas ao
desenvolvimento e langamento de foguetes espaciais passa pelo dominio da modelagem e simulagao
de voo desses sistemas. E importante, pois, que o Brasil desenvolva ferramentas adequadas para

esse fim, diminuindo assim sua dependéncia com relagao a cédigos desenvolvidos no exterior.

Tal desenvolvimento, além de promover o avango da ciéncia em nosso pais e diminuir a dependéncia
externa do Brasil nesta drea do conhecimento, mostra-se atrativo na medida em que possibilitaria
total controle sobre as hipdteses adotadas na dedugdo dos modelos matematicos utilizados e sobre
os algoritmos implementados, propiciando um maior entendimento a respeito das funcionalidades

e limitacoes da ferramenta e resultando em uma melhor interpretacao de seus resultados.

1.2 Objetivo

Este trabalho tem como objetivo desenvolver uma ferramenta computacional para a simulagao de
voo de veiculos langadores, guiados e nao guiados, visando a aplicacdo em estudos de dindmica
de voo realizados ao longo do projeto e utilizagdo de tais veiculos. A ferramenta deve possuir a
capacidade de simulagdo do movimento do veiculo em seis graus de liberdade, determinando sua
trajetéria e atitude por meio da integragdo das equacdes dindmicas do movimento. Poderao ser
realizados, preferencialmente, estudos da dindmica de longo periodo. A ferramenta deverd possuir a
caracteristica de flexibilidade, possibilitando a simulagao de diferentes veiculos e diferentes missoes

de lancamento.

Apesar da generalidade proposta para a ferramenta, é desejavel que o processo de criagdo do

modelo de voo do veiculo cuja trajetéria deseja-se simular seja o mais simples possivel. Deve



ser implementada, ainda, uma interface grafica que permita o acesso a todas as funcionalidades

presentes no simulador e a criagdo do modelo de voo do veiculo.

Os requisitos da ferramenta podem ser resumidos conforme apresentado abaixo:

a) Graus de liberdade
A simulac¢do do movimento do veiculo deve ser realizada em seis graus de liberdade,

considerando as dinamicas translacional e rotacional.

b) Flexibilidade
A ferramenta deve ter a capacidade de simulacdo de voo de diferentes tipos de veiculos

langadores, guiados e ndo guiados.

¢) Modularidade
A ferramenta deve ser desenvolvida adotando-se a técnica de programacgio modular.
A biblioteca de modelos implementada deve ser adequada para descrever os principais

fenémenos associados com a dinamica de voo de foguetes.

d) Adigao de modelos
A implementacio do cédigo deve permitir a adigdo de modelos especificos a biblioteca

conforme a necessidade do usuério.

e) Tempo de execucao

Nao ha requisito relativo ao tempo de execucao de uma simulagao.

f) Resultados
Os resultados obtidos com a ferramenta devem permitir, principalmente, a realizacao

de estudos relacionados com a dindmica de longo periodo do voo de foguetes.

g) Operagao
A operacdo da ferramenta deve poder ser realizada por meio de uma interface gréfica

que dé acesso a todas as suas funcionalidades.

1.3 Metodologia

Os modelos dindmicos associados com o voo de veiculos espaciais sdo relativamente complexos,
compreendendo sistemas de equagdes diferenciais acopladas e nao lineares, mesmo quando o veiculo
é considerado um corpo rigido. Dessa forma, para lidar com problemas de dindmica de voo, é

necessaria, na maioria das vezes, a solugado numeérica das equagdes que descrevem o fenémeno.

A metodologia empregada neste trabalho serd a simula¢do numérica digital. O conjunto de equagbes
diferenciais que representa o comportamento de um veiculo em voo serd resolvido numericamente
utilizando-se rotinas computacionais, fornecendo os resultados dos diversos parametros de voo em

funcao do tempo.

Para a implementacio do simulador serd utilizado o software MATLAB®. A escolha pela utiliza-
¢ao desse software deve-se, entre outros motivos, a facilidade e comodidade de se trabalhar com
matrizes. Uma vez que os modelos dindmicos utilizados para a simulagdo sdo modelos vetoriais,

a utilizacdo de matrizes facilita a sua implementagao em linguagem computacional. Além disso, a



ferramenta proposta neste trabalho nao possui qualquer requisito referente ao tempo de execugao
do programa, de forma que esse tipo de requisito nao precisou ser levado em consideracao para a

escolha da linguagem de programacao.

A flexibilidade da ferramenta deve ser assegurada por meio da estratégia de programagao modular.
A biblioteca de modelos a ser implementada pode ser dividida nas categorias de modelos dindmicos,
modelos dos subsistemas do veiculo, modelos auxiliares e modelos do ambiente. Essas categorias

sdo descritas a seguir:

e modelos dindmicos: correspondem a conjuntos de equacoes diferenciais que descrevem
o movimento do foguete no espaco. A integracdo numérica desses modelos deve fornecer

valores de posicao, velocidade e aceleracao do foguete ao longo da trajetoria;

e modelos dos subsistemas do veiculo: descrevem as caracteristicas do veiculo ao longo
do voo, as quais devem ser determinadas a cada instante de tempo da simulagao. Esses
modelos estao subdivididos em modelos de propriedades de massa, modelos propulsivos,

modelos aerodinamicos e modelos de controle;

e modelos auxiliares: podem ser utilizados para a determinacdo de outras propriedades
nao pertencentes a nenhuma das categorias anteriores, como, por exemplo, a posi¢ao
do veiculo em relagdo a um radar de rastreio, as cargas atuantes no veiculo durante o

voo, etc; e

e modelos ambientais: descrevem as propriedades do ambiente no qual o foguete voa,

compreendendo modelos terrestres, modelos atmosféricos e modelos de vento.

A combinagao de diferentes modelos constantes da biblioteca, juntamente com a definicdo de uma
sequéncia de eventos para a trajetéria (inicio e fim das sucessivas fases de voo), deve permitir a re-
alizacdo de simulagoes de voo para diferentes tipos de veiculos e diferentes missées de langamento.
A Figura 1.1 ilustra a criacdo de um modelo de voo, composto pelo modelo do veiculo/trajetéria
e pelo modelo do ambiente. A trajetoria a ser simulada é dividida em fases, as quais sao defini-
das por uma sequéncia de eventos. Os eventos que separam as diferentes fases do voo podem ser,
por exemplo, a ignicdo de um motor, o alijamento de parte da estrutura do veiculo, etc. Para
cada FASE i da trajetoria, devem ser escolhidos modelos para descrever as propriedades do veiculo
durante essa fase. Esses modelos podem calcular, por exemplo, as propriedades de massa e pro-
pulsivas do veiculo. Finalmente, o modelo do ambiente é composto por um modelo terrestre, um
modelo atmosférico e um modelo de vento, os quais descrevem as propriedades do ambiente que

influenciam na dinamica de voo do veiculo.

Naturalmente, o conjunto de modelos implementados na biblioteca pode nao ser suficiente para a
simulagao de voo de qualquer veiculo lancador, visto que cada um tem suas particularidades no que
diz respeito a subsistemas propulsivos, de controle, etc. Dessa forma, o c6digo deve ser organizado
de forma a permitir a adicdo de novos modelos & biblioteca ja existente, aumentando a capacidade

de simulacgao da ferramenta.

Além da biblioteca de modelos, é necessaria também a implementagdo de um conjunto de rotinas

para gerenciar o processo de simulacdao da trajetéria. Esse conjunto, denominado aqui médulo
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principal do simulador, deve possuir fungdes como a leitura do modelo de voo, o gerenciamento
da integracdo numérica da trajetdria e a impressdo dos resultados da simulacdo. A integragdo deve
ser feita de forma que em cada fase de voo definida na sequéncia de eventos sejam utilizados os
modelos do veiculo correspondentes para aquela fase. A Figura 1.2 ilustra o funcionamento do

modulo principal do simulador.
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Figura 1.1 - Biblioteca de modelos e criagao de um modelo de voo

Inicialmente deve ser realizada uma pesquisa bibliografica com o objetivo de identificar diferentes
modelos adequados para a simulacdo de voo de veiculos langadores, os quais serdo incorporados a
biblioteca da ferramenta. Essa pesquisa abrange, além de bibliografia especializada, a analise de

c6digos e manuais de outras ferramentas de simulacdo de veiculos langadores.

Em seguida, deve ser proposta uma arquitetura para a ferramenta, especificando a maneira como
serao implementados os modelos da biblioteca e o0 médulo principal, além da maneira como serao
feitos o armazenamento e o fluxo de informacdes no interior do simulador. Essa arquitetura deve

levar em consideracao o requisito de flexibilidade da ferramenta.

De posse dos modelos e da arquitetura, deve ser implementada a ferramenta de simulagdo. Durante
esta etapa, os resultados preliminares obtidos podem ser comparados com outras ferramentas,

possibilitando a verificagdo dos resultados.



MODULO PRINCIPAL
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Figura 1.2 - Médulo principal do simulador

Apébs a implementacao da ferramenta, deve ser implementada a interface grafica do simulador,
utilizando-se a funcionalidade Graphical User Interface (GUI) do MATLAB®. A interface deverd
permitir a construcao do modelo de voo de um veiculo a partir dos modelos disponiveis na bibli-
oteca. Novamente, deve-se levar em consideragao a caracteristica de flexibilidade da ferramenta, a

qual permite que novos modelos sejam adicionados & biblioteca conforme a necessidade do usuério.

Finalmente, deve ser realizada a qualificagdo da ferramenta. Essa qualificacao serd feita por meio da
comparacao dos resultados obtidos com o simulador com resultados de outras ferramentas de simu-
lacao. Serao ser abordados estudos de caso que permitam testar os diversos modelos implementados
na biblioteca. Deve ser ressaltado que nao serdo apresentadas neste trabalho as metodologias em-
pregadas no processo de verificagdo que ocorre durante o desenvolvimento de qualquer ferramenta
computacional. Serd dada énfase as questdes relacionadas com os fendmenos fisicos envolvidos na

dinamica de voo de foguetes.

1.4 Estrutura do trabalho

Além do presente capitulo, este trabalho possui ainda outros cinco capitulos, conforme apresentado

a seguir.

No Capitulo 2 é apresentada a revisdo bibliografica, que aborda diversas ferramentas de simulagao

de voo de veiculos langadores existentes em diferentes paises.



O Capitulo 3 fornece a base tedrica necessaria para definir o que se entende neste trabalho por vei-
culo lancador e apresenta suas equacoes do movimento. Além disso, sao apresentados os diversos
modelos matematicos que irdo compor a biblioteca de modelos do simulador de voo desenvolvido

aqui.

O Capitulo 4 mostra como foi desenvolvido o simulador, e apresenta sua arquitetura e a maneira
como foram implementadas as diversas rotinas que o compoem, além da interface grafica da ferra-

menta.

No Capitulo 5 sdo apresentados os resultados obtidos com o simulador de voo desenvolvido. Es-
ses resultados sao verificados por meio de comparacdo com resultados de outras ferramentas de

simulagao.

Finalmente, o Capitulo 6 apresenta alguns comentarios e conclusdes, juntamente com sugestoes

para trabalhos futuros.

Complementa ainda esse trabalho o Apéndice A, o qual traz um exemplo de construcdo de um
modelo para a simulac¢do de voo de um veiculo langador utilizando a interface grafica da ferramenta

desenvolvida aqui.
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2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

Este capitulo apresenta uma breve exposicao a respeito de ferramentas existentes para a simu-
lagdo de voo de veiculos langadores. Serdo abordadas ferramentas desenvolvidas em diferentes
paises, tanto em institutos de pesquisa quanto em empresas. As diferentes funcionalidades des-
sas ferramentas estdo relacionadas com os estudos de dindmica de voo para os quais elas foram

desenvolvidas.

A disponibilidade dessas ferramentas, mesmo as comerciais, geralmente estd sujeita ao controle
governamental dos paises onde foram desenvolvidas. Em particular, serdo apresentadas algumas
ferramentas de simulagao disponiveis e utilizadas no Instituto de Aerondutica e Espaco (TAE),

orgao de pesquisa brasileiro responsavel pelo projeto e desenvolvimento de veiculos langadores.

2.1 PERFO

O PERFO (Programme de Calcul des Performances) é uma ferramenta de simulacdo e projeto de
trajetéria de veiculos langadores orbitais. Desenvolvida no Centro Nacional de Estudos Espaciais
(CNES - Centre National d’Etudes Spatiales), Franca, nas décadas de 1960 e 1970, esta é uma
ferramenta nao comercial e implementada em linguagem FORTRAN. O IAE possui disponiveis
tanto o manual quanto o cédigo fonte dessa ferramenta, o qual pode ser compilado para gerar um

aquivo executavel.

O modelo dinamico adotado pelo PERFO considera o veiculo um ponto material com dois graus
de liberdade de movimento translacional, de forma que a trajetoria é restrita a um plano e nao ha
dindmica rotacional. As mudancas de atitude durante o voo ocorrem idealmente. O PERFO calcula,
de forma simplificada, o desempenho de um veiculo langador orbital com trés ou quatro estagios
(DULOUT; CIAMPI, 1971). A configuracao da trajetéria do veiculo é pré-definida e segue um padrio
bastante adotado em veiculos langadores, compreendendo as seguintes fases: ignicdo e ascensao
vertical durante um intervalo de tempo pré-determinado; manobra de basculamento, orientando o
veiculo em uma diregdo relativa & vertical; queima dos estdgios inferiores (2 ou 3 estdgios) seguindo
uma trajetéria em giro gravitacional; periodo de voo balistico; queima dos estdgios superiores (1

ou 2 estdgios) mantendo a atitude constante.

A execucao do programa exige que o usuario fornega os diversos dados que descrevem as proprieda-
des do veiculo durante o voo, como dados de massa, propulsao e aerodinamica. O fornecimento dos
dados é realizado por meio de um arquivo texto contendo tabelas que descrevem as propriedades de
cada estagio do foguete. Os resultados de saida da ferramenta consistem em tabelas com diversos
parametros de voo em funcdo do tempo como, por exemplo, as curvas de massa, propulsdo e de

atitude do veiculo.

O PERFO pode ser utilizado para determinar o dominio das 6rbitas possiveis de serem alcangadas
por um veiculo langador. Se a massa de carga 1til e a orbita desejada estiverem definidas, o
PERFO pode ser utilizado para calcular a atitude do veiculo ao longo do tempo que possibilite
o cumprimento da missao. Essa atitude pode, posteriormente, ser utilizada para alimentar os

algoritmos do sistema de controle do veiculo.
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No TAE, o PERFO foi utilizado, em conjunto com outros programas, para a determinagdo da

trajetéria nominal dos voos do Veiculo Langador de Satélites (VLS-1).

2.2 DAB Ascent

O DAB Ascent é uma ferramenta de simulacéo, otimizacao e andlise de trajetéria de veiculos lan-
cadores capaz de lidar com veiculos orbitais, sub-orbitais e de reentrada atmosférica. Desenvolvido
pela empresa DAB Engineering, Inc., nos Estados Unidos, na década de 1990, o DAB Ascent foi,
originalmente, uma ferramenta comercial. Atualmente, a ferramenta ndo estd mais disponivel para
compra. O TAE possui os arquivos de instalacdo e o manual da ferramenta, ndo possuindo acesso

ao codigo fonte.

O veiculo é considerado um ponto material possuindo trés graus de liberdade de translacao, sendo
sua orientacao determinada por uma lei de atitude especificada pelo usudrio. A dindmica de rotacéo
é considerada ideal /instanténea, de forma que ndo sdo considerados torques ou momentos de inércia
(BAKER; DAILY, 1996). O modelamento é feito dividindo-se o veiculo em estégios, que correspondem
as diferentes partes do veiculo que contenham massa ou produzam forca propulsiva. Para cada
estagio devem ser definidas propriedades de massa, propulsivas e aerodinamicas, além das leis de

atitude que definem a orientacao do veiculo durante o voo.

A operacao do programa ¢ feita por meio de uma interface gréafica, por meio da qual o usuério pode
fornecer os dados que definem as propriedades do veiculo e da missdo. A execucdo do programa

fornece a variacao temporal de diversos pardmetros de voo.

Para o processo de otimizacdo, o programa oferece um conjunto de parametros que podem ser
definidos como restrigoes a trajetoria, de forma que o veiculo atinja certa 6rbita ou pouse em
determinada localizacdo do planeta. A funcéo custo otimizada pelo programa é uma combinacéo

das energias potencial e cinética do veiculo ao final da trajetéria.

No TAE, o DAB Ascent ja foi utilizado para a anélise da capacidade de satelitizacdo para diferentes

configuracoes de veiculos langadores.

2.3 ROSI

O ROSI (Rocket Simulation) é uma ferramenta nao comercial de simulagao de trajetéria de veiculos
langadores. Implementada em linguagem FORTRAN, ela foi desenvolvida no que é o atual Centro
Aeroespacial Alemao (DLR - Deutsches Zentrum fir Luft- und Raumfahrt), na Alemanha, em
meados da década de 1970. O TAE possui, além dos manuais, o cdédigo fonte do programa, o qual

pode ser compilado para gerar um arquivo executavel.

O ROSI oferece a possibilidade de simulagdo de trajetoria de diferentes tipos de foguetes, nao
guiados ou com alguns tipos especificos de leis de controle. Originalmente, o modelo implementado
no ROSI nao dispunha de rotinas para simular foguetes guiados, de modo que o cddigo podia
ser utilizado apenas para simular foguetes ndo guiados e aerodinamicamente estéveis (KRAMER et
al., 1976). Segundo Pietrass (1979), o c6édigo original sofreu uma expansio na qual foram imple-

mentadas rotinas de controle por tubeira mével, empenas méveis (canards), injegdo secundaria e
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VErniers.

O ROSI dispoe de modelos dinamicos para simulagdo do voo de um foguete nao flexivel com um,
trés ou seis graus de liberdade. O modelo com um grau de liberdade é utilizado para simular o
movimento do veiculo no trilho de langamento. O modelo com seis graus de liberdade simula o voo
no espaco tridimensional, levando em consideracao os momentos atuantes no veiculo. Esse modelo
é utilizado, por exemplo, durante o voo atmosférico. J4 o modelo com trés graus de liberdade
considera o veiculo um ponto material nao sujeito a momentos. Esse modelo pode ser utilizado
para simular o voo balistico do foguete no vacuo ou simular, de maneira simplificada, a reentrada

atmosférica.

Devido as descontinuidades que ocorrem nas propriedades do foguete durante o voo, como a se-
paracao abrupta de massa, a ignicdo e o apagamento de motores, etc., a trajetoria simulada pelo
ROSI é dividida em fases, sendo que, para cada fase, devem ser fornecidas caracteristicas do veiculo
como propriedades de massa e inércia, caracteristicas propulsivas e aerodindmicas, etc. Essa ca-
racteristica d4 a ferramenta certa flexibilidade, permitindo a simulacio de foguetes com diferentes

numeros de estdgios em diferentes missoes de langamento.

O fornecimento dos dados de entrada do ROSI é feito por meio de um arquivo texto, o qual deve
conter as informagdes do veiculo para cada fase de voo. Ao final de uma simulacéo, o programa

fornece tabelas com a variagdo de diversos pardmetros de voo em funcao do tempo.

No TAE, atualmente o ROSI é a ferramenta de simulacio de trajetéria utilizada nas missdes de
lancamento dos foguetes de sondagem brasileiros, como o VS-30, o VSB-30 e o VS-40. Com relacao
a foguetes guiados, o ROSI ja foi utilizado para simular a trajetéria do Sonda IV, veiculo que nao

estd mais em operacao.

2.4 STVLS

O STVLS (Programa de Célculo de Trajetérias do VLS) é uma ferramenta ndo comercial de
simulacdo de trajetéria do Veiculo Lancador de Satélites (VLS-1). Implementada em linguagem
FORTRAN, ela foi desenvolvida no Instituto de Aerondutica e Espaco na década de 1990 (SILVA,
1997). O TAE possui, além do manual, o cédigo fonte do programa, o qual pode ser compilado para

gerar um arquivo executével.

O STVLS dispoe de um modelo dinamico com seis graus de liberdade, utilizado desde a ignicao
do foguete até o instante de injecdo da carga 1util em Orbita. Além disso, o programa possui
implementados modelos propulsivos, aerodindmico e de controle adequados para a simulagao de
uma missao tipica do VLS-1. Assim como acontece com o veiculo real, o modelo do sistema de
controle necessita da atitude de referéncia em arfagem, guinada e rolamento como dados de entrada.

Ao longo da simulagéo, o veiculo é controlado de forma a tentar seguir essa atitude.

A trajetéria simulada é dividida em fases, para as quais devem ser fornecidas caracteristicas do
veiculo como propriedades de massa e inércia, caracteristicas propulsivas e aerodinamicas, etc. O
fornecimento desses dados é realizado utilizando-se um arquivo texto que contém as informacoes

do veiculo referentes a cada fase de voo.
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Ao final da simulagdo, o programa fornece, além da variagdo temporal de diversos parametros de
voo, as condigoes do veiculo no instante de insercdo da carga 1til em orbita, de forma que se possa
analisar o cumprimento ou nao da missdo. O STVLS possui ainda rotinas para célculo dos pontos

de impacto das partes alijadas do foguete: motores do primeiro, segundo e terceiro estégios e coifa.

No IAE, o STVLS ¢ atualmente utilizado para a simulacdo da trajetéria do VLS-1.

2.5 ASTOS

O ASTOS® (Aerospace Trajectory Optimization Software) é uma ferramenta comercial de simula-
¢a0, otimizacdo e andlise de trajetérias de veiculos espaciais. Implementada em linguagem ADA,
essa ferramenta vem sendo desenvolvida pela empresa ASTOS Solutions GmbH, na Alemanha,
desde o final da década de 1980. O TAE tem acesso aos manuais da ferramenta bem como aos

arquivos de instalagdo, nao possuindo acesso ao seu cddigo fonte.

O ASTOS® dispoe de uma biblioteca de modelos dindmicos que permitem o modelamento do
veiculo com trés ou seis graus de liberdade (ASTOS, 2011). Os modelos com trés graus de li-
berdade consideram apenas a dindmica de translagdo do veiculo, sendo a rotagdo considerada
ideal/instantdnea. J4 os modelos com seis graus de liberdade consideram a dindmica tanto de
translacao quanto de rotacdo do veiculo. Além dos modelos dindmicos, estdo disponiveis diversos
modelos dos subsistemas do veiculo, como o propulsivo, o aerodindmico e o de massa, proporcio-
nando grande flexibilidade para o modelamento do foguete. Nao hé, até a versdo 7.0 do programa,
modelos de sistemas de controle disponiveis na biblioteca. O ASTOS® dispoe também de modelos
que descrevem as caracteristicas do ambiente, como modelos atmosféricos, gravitacionais e modelos

do geoide terrestre.

A trajetoria do veiculo é dividida em fases, sendo que a cada fase devem estar associados os modelos
que descrevem as propriedades do veiculo naquela fase. Ao final da simulac@o, o programa fornece
valores de diversos parametros de voo em funcao do tempo. A operacao do programa é feita por
meio de uma interface grafica com a qual o usuario pode definir os diversos modelos utilizados em

uma simulacdo ou otimizagao.

O ASTOS® pode ser utilizado para a simulacio e otimizacao da trajetéria de veiculos sub-orbitais
ou orbitais. Os modelos com trés graus de liberdade podem ser utilizados no processo de simulacao,
situagao em que a atitude do veiculo ao longo do tempo deve ser fornecida como dado de entrada,
ou no processo de otimizagao, onde a atitude do veiculo é determinada pelo programa de forma a
otimizar alguma funcao custo, como o valor da massa de carga util ou a altitude da érbita. J4 os
modelos com seis graus de liberdade podem ser utilizados para simulagao e otimizacao da trajetoria

de veiculos nao guiados e aerodinamicamente estaveis.

No IAE, 0 ASTOS® vem sendo utilizado para o célculo de desempenho e otimizacio da trajetéria
do Veiculo Langador de Microssatélites (VLM-1). Além disso, essa ferramenta é também utilizada
nos trabalhos de Cremaschi et al. (2010), Erb et al. (2009), Mollmann et al. (2010).
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2.6 POST

O POST (Program to Optimize Simulated Trajectories) é uma ferramenta nao comercial de simu-
lagdo e otimizacao de trajetéria de veiculos espaciais. Desenvolvida em linguagem FORTRAN pelo
NASA-Langley Research Center (LaRC), nos Estados Unidos, ela pode ser usada para resolver
uma variedade de problemas relacionados com a dindmica de voo de veiculos langadores e vei-
culos orbitais (BRAUER et al., 1974). Atualmente, o TAE ndo possui a ferramenta disponivel para

utilizagao.

Originalmente, esse programa foi desenvolvido adotando um modelo dindmico com trés graus de
liberdade de translagdo (POST 3D), tendo a capacidade de simulagdo e otimizagdo da trajetéria
de um ponto material, propulsado ou nao, nas proximidades de um planeta achatado girante. Uma
extensao desse programa passou a considerar também a dindmica de rotacao do veiculo, agora com
seis graus de liberdade (POST 6D).

O POST dispoe de uma biblioteca de modelos de diversos subsistemas de veiculos espaciais, como
o propulsivo, o aerodinamico e o de massa. Além disso, estdo disponiveis modelos gravitacional,
atmosférico e do geoide terrestre. Esses diversos modelos podem ser combinados para gerar vari-
ados tipos de veiculos e misstes. Com relagdo aos modelos de guiamento, navegagdo e controle,
necessarios nas simulagoes de trajetorias com seis graus de liberdade, geralmente eles devem ser
implementados pelo usudrio e adicionados as sub-rotinas apropriadas do POST (BRAUER et al.,
1974).

A trajetoria gerada pelo POST é dividida em fases, sendo que a cada fase devem estar associados
os modelos que descrevem as propriedades do veiculo. Algumas das aplicagées do programa sdo:
simulacdo e analise de sistemas de guiamento e controle; analise de cargas e dispersao; simulagao de

voo com 6 graus de liberdade de veiculos controlados e nao controlados; e validagao de desempenho.

Alguns trabalhos onde essa ferramenta foi utilizada foram realizadas por Albertson et al. (2012),
Davis et al. (2008), Pamadi et al. (2013).

2.7 OTIS

O OTIS (Optimal Trajectory by Implicit Simulation) é uma ferramenta nao comercial de simula-
¢do, otimizagdo e andlise de trajetoria. Desenvolvida em linguagem FORTRAN desde meados da
década de 1980 nos Estados Unidos, essa ferramenta pode ser aplicada em estudos de trajetoria de
diversos tipos de veiculos, incluindo avides, veiculos espaciais e veiculos langadores (NASA, 2008).

Atualmente, o TAE néo possui a ferramenta disponivel para utilizagao.

O OTIS dispde de seis modelos dindmicos para o movimento do veiculo com trés ou seis graus
de liberdade. No entanto, os modelos referentes aos subsistemas do veiculo, como o propulsivo,
o aerodinamico e o de massa, devem ser fornecidos pelo usuério, ou seja, ndo hé uma biblioteca

desses modelos disponivel.

A trajetéria simulada pelo OTIS é dividida em fases, sendo que a cada fase o usuério deve associar
os modelos apropriados do veiculo e fornecer os dados que descrevem suas propriedades. O forne-

cimento desses dados é feito utilizando-se um arquivo texto. Ao final da simulacéo sao fornecidos
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os valores de diversos parametros de voo em fun¢do do tempo.

Essencialmente, o OTIS é usado na anélise de veiculos considerados como pontos materiais com

trés graus de liberdade, mas permite a anélise de veiculos com seis graus de liberdade.

Alguns trabalhos onde essa ferramenta foi utilizada foram realizados por Falck e Gefert (2007),
Krivanek et al. (2002) e Lu et al. (2007).

2.8 Simulador multi-corpo de lancadores da ESA

A Agéncia Espacial Europeia (ESA) vem desenvolvendo, desde 2001, um simulador de voo nao
comercial bastante abrangente, capaz de lidar com uma variedade de veiculos lancadores com
diferentes dindmicas e pardmetros de controle (BALDESI; TOSO, 2012). O TAE ndo possui acesso a

ferramenta.

Essa ferramenta possui modelos para simular o comportamento dindmico de veiculos compostos por
mais de um corpo, nos quais os corpos, que podem ser rigidos ou flexiveis, podem estar conectados
e podem sofrer deslocamentos relativos. E possivel verificar se uma certa configuracao de veiculo
é capaz de cumprir os objetivos da missdo levando em consideracao as informagoes de diversas
disciplinas como trajetoria, estruturas, mecanismos, aerodinamica, propulsdo, controle, etc. Além

de uma biblioteca de modelos, a ferramenta permite a adigao de modelos desenvolvidos pelo usuério.

Na base dessa ferramenta de simulacio estd o chamado DCAP (Dynamic and Control Analysis
Package), um pacote para modelagem, simulaciao e andlise da dindmica de sistemas estruturais
multi-corpo, rigidos ou flexiveis, sujeitos a variacdo temporal de caracteristicas estruturais e a car-
regamentos devido ao ambiente (PORTIGLIOTTI et al., 2004). A utilizagdo de modelos para sistemas
multi-corpo permite que a simulacdo de voo seja realizada desde a decolagem do veiculo até a
injecdo em Orbita, analisando a interacdo entre diferentes partes da estrutura do veiculo ou do

veiculo e da rampa de langamento.

Essa ferramenta de simulagdo ja foi utilizada em trabalhos como Baldesi et al. (2006) e Baldesi et
al. (2009).

2.9 Anadlise das ferramentas

Das ferramentas apresentadas, algumas sdo bastante flexiveis, como o Dab Ascent, o0 ASTOS®, o
POST, o OTIS e o simulador da ESA, permitindo o modelamento de diversos tipos de veiculos,
lancadores ou nao. As simulacdes realizadas pelo Dab Ascent e pelo ASTOS®, para veiculos lan-
cadores orbitais, sdo simplificadas e ndo consideram a dindmica de sistemas de controle do veiculo,
o que restringe a simulagdo a trés graus de liberdade translacionais. J& os c6digos do POST, OTIS
e da ESA permitem a inclusdo de modelos de acordo com a necessidade da simulacao, permitindo,

assim, a consideracao dos sistemas de controle do veiculo.

O programa PERFO, além de adotar uma dindmica simplificada com apenas dois graus de li-
berdade, utiliza uma estratégia de missdo pré-definida, o que torna sua utilizacdo especifica para

determinado tipo de veiculo langador. Sua principal vantagem é a possibilidade de obtencéo, de
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uma maneira rapida, do dominio de orbitas possiveis para o langador.

O programa ROSI, que utiliza modelos com seis graus de liberdade, se mostra bastante adequado
para a simulacao de voo de veiculos de sondagem, ou seja, veiculos langadores sub-orbitais. Essa
ferramenta vem sendo utilizada em missoes de lancamento brasileiras e alemas e a comparacao dos
resultados reais de voo com os resultados simulados tem mostrado a validade do programa. No
entanto, a estrutura de seu codigo fonte é bastante complexa, de forma que eventuais modificagoes
sdo dificeis de ser realizadas com a certeza de nao se estar comprometendo o calculo realizado pelo

programa.

Finalmente, o STVSL foi desenvolvido especificamente para a simulagdo de voo do VLS-1, com
todas as particularidades do veiculo em termos de sistemas propulsivos e sistemas de controle.
Dessa forma, sua utilizacdo é praticamente especifica para o VLS-1, e adaptagoes do cddigo fonte
para comportar a simulacdo de outros veiculos sdo de dificil realizacdo devido & complexidade do

cédigo fonte.

A Tabela 2.1 apresenta a comparacao de algumas caracteristicas das ferramentas analisadas.

Tabela 2.1 - Comparacao dos diferentes simuladores

Ferramenta  Flexibilidade Graus de Adicao de Disponibilidade

liberdade modelos no IAE

PERFO Baixa 2 Nao Sim
DAB Ascent Alta 3 Nao Sim
ROSI Média 1,30u6b Nao Sim
STVLS Baixa 6 Nao Sim
ASTOS® Alta 3oub Nao Sim
POST Alta 3oub Sim Nao
OTIS Alta 3 ou b Sim Nao
Simul. ESA Alta 6 ou mais Sim Nao

17






3 FUNDAMENTACAO TEORICA

Este capitulo apresenta os diversos modelos a serem implementados no simulador. A determinacéo
desses modelos foi realizada por meio tanto de pesquisa bibliografica quanto da anélise de cédigos

e manuais de diversas ferramentas de simulagao.

Os modelos a serem implementados podem ser classificados em modelos dindmicos, modelos dos
subsistemas do veiculo, modelos ambientais e modelos auxiliares. Modelos dindmicos compreendem
conjuntos de equacdes que descrevem o movimento do veiculo no espaco; modelos dos subsistemas
descrevem como variam as propriedades do veiculo durante o voo, como propriedades de massa,
propulsivas, aerodindmicas, de controle, etc.; modelos ambientais descrevem as propriedades do
ambiente no qual o veiculo voa; finalmente, modelos auxiliares podem ser utilizados para obter

informagoes do veiculo e da trajetéria que nao sao fornecidas pelos tipos de modelos anteriores.

Antes da apresentacdo dos modelos, no entanto, serd inicialmente apresentada a deducdo das
equagoes do movimento de um veiculo langador, com o objetivo de definir o sistema veiculo

langador e as hipéteses adotadas na dedugdo das equagbes do movimento.

3.1 Equagoes do movimento de um veiculo langador

As equacbes do movimento de um veiculo lancador podem ser determinadas utilizando-se a me-
canica classica, ou mecanica Newtoniana, uma vez que a baixa velocidade dos atuais veiculos
lancadores, quando comparada com a velocidade da luz, permite que efeitos relativisticos sejam
desprezados (CORNELISSE et al., 1979). Serd aqui apresentada a dedugio das equagdes do movi-
mento translacional e rotacional para um veiculo langador, seguindo o que é exposto em trabalhos
como Cornelisse et al. (1979), Mooij (1997) e Etkin (1972).

Considere-se um referencial inercial F e um referencial nao inercial F’, este dltimo possuindo
movimento de translagdo e rotacdo em relagdo a F, conforme ilustra a Figura 3.1. Se 7o/ é o vetor
posi¢ao da origem de F’ em relagdo & origem de F e R e 7 sdo os vetores posi¢io de um ponto

material P de massa m em relagdo as origens de F e F’, respectivamente, entao
R=7o +T. (3.1)
Diferenciando a Equacdo 3.1, obtém-se a velocidade absoluta de P

aR _dro | dr
dt  dt dt’

(3.2)

onde todas as derivadas s@o medidas por um observador localizado no referencial inercial F. A
derivada de 7" medida em F pode ser escrita em funcao da derivada desse vetor medida no referencial

nao inercial ' como



onde & é a velocidade de rotacao de 7’ em relacao a F e o simbolo ¢ representa a derivada medida

no referencial nao inercial. Substituindo a Equagao 3.3 em 3.2, obtém-se

—

dé d’r_‘b/ N N or

oPF

!

=uf}

F!

Figura 3.1 - Posi¢ao de P em relagdo aos referenciais F e F’

A aceleragdo absoluta de P é obtida diferenciando a Equagéo 3.4:

—dzgfidQFO/de—wxﬁr“xd—FJrg (E (3.5)
a2z - ae Ca T T a e ) :

Novamente escrevendo a derivada medida no referencial inercial em funcao da derivada medida no

referencial ndo inercial, tem-se

d2.§ d2FO/ da o . . or 52F
P A A CE L RSk v (36)

Considere-se agora um sistema .S composto por N pontos materiais P; interagindo entre si e com

o ambiente, como mostrado na Figura 3.2.

A aplicacdo da 2 Lei de Newton ao ponto material P; resulta em

273,
A Fs (3.7)

—

= . . . .. . N
onde F; é a forga externa sobre P;, devida ao ambiente no qual o sistema estd inserido, e ) =1 F;

representa o somatério das forgas internas sobre P;, resultantes da interacao de P; com os demais

pontos do sistema. Aplicando-se a 2* Lei de Newton a todos os pontos do sistema, somando-se os
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resultados e sabendo que a soma de todas as forcas internas do sistema é nula, visto que F;; = —F};,

obtém-se a chamada equagdo do movimento translacional do sistema S:

N

L d2R;
F, = Fg = it 3.8
2 %)

7 N 7 .
onde Fg =3 ", F; é a soma das forgas externas sobre o sistema.

Figura 3.2 - Sistema de pontos materiais e interagdo entre P; e P;

A equagdo do movimento rotacional do sistema S pode ser obtida multiplicando-se vetorial-

mente a Equagao 3.7 por ﬁz

1

=

al 4°R,
R, x F; + ZRZ X F,L'j =m;R; X dt;. (39)

J=1
Definindo-se o momento da for¢a F; em relagao a origem do referencial inercial como

— —

Mi :Ri X Fl,

aplicando-se a Equacédo 3.9 a cada ponto do sistema e somando-se os resultados obtém-se a equacao

rotacional:
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- - d%R;
M;=Mg=> mR;x 7 (3.10)

=1 =1

v N o .
onde Mg = )., M; é a soma dos momentos externos sobre o sistema.

As equagbes do movimento para um sistema de massa continua, ou corpo, podem ser diretamente
obtidas a partir das equagdes do movimento para o sistema discreto, substituindo-se o somatoé-
rio de pontos discretos de massa m; pela integral de pontos infinitesimais de massa dm. Logo,
para um corpo com massa continua, as equacdes do movimento translacional e rotacional sao,

respectivamente,

. d’R
. . d2R
M

onde M representa a massa total do sistema, M = fM dm.

As Equagoes 3.11 e 3.12 podem ser reescritas considerando-se a definicdo de centro de massa do

sistema, cuja localizagdo é dada pelo vetor 7, definido por

FomM = [ Rdm.
M

Se 7 é a posicao do ponto P em relagdo ao centro de massa do sistema, entdo

R=", +7. (3.13)

Utilizando a Equacgao 3.6, a aceleracao absoluta do ponto P é dada por

7d2é—7d27?cm+@><F+LU><(JJ><F)+ZQ><6—F+&
de2  de2 dt 5t 6t2’

(3.14)
onde & € a velocidade de rotacdo de um referencial solidério ao centro de massa do sistema em rela-
¢do a um referencial inercial. Substituindo-se a Equagao 3.14 em 3.11 e sabendo-se que [  Fdm =0,

obtém-se a equagao geral do movimento translacional para um corpo de massa variavel:

4 d27,,, 57 827
Fg=MSTem 1o a 7 dm. 3.15
S ar? erx/Mét m+/M5t2m (3.15)
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A equacéo rotacional dada pela Equacao 3.12 pode ser simplificada considerando-se o momento
externo em relagdo ao centro de massa do sistema. Se Rg e T's sdo, respectivamente, os vetores

posicdo do ponto de aplicagéo da forga externa em relagdo a O e ao centro de massa, entao

—

MS = Fés X ﬁs = (ch +Fs) X Fs.
O momento total em relagdo ao centro de massa devido a forga externa é

McmZ’FS XﬁS:MS—ch Xﬁs.
Substituindo as equagbes de M s e F, s na expressao acima, e utilizando a Equacdo 3.13, chega-se a

M., :/ 7 x ——dm. (3.16)
M

Substituindo-se a Equacao 3.14 nessa equacao, chega-se & equagao geral do movimento rota-

cional para um corpo flexivel e de massa varidvel:

Mcmz/ 7 x (dwxf)dm+/ 7 x {@ x (@ x 7)} dm+
M dt M
57 527
2/ Fx(ﬁx)dm—&—/ 7 X —dm. 3.17
M ot M ot? ( )

Essa equacao pode ainda ser reescrita de uma maneira mais apropriada ao avaliarem-se as duas
primeiras integrais presentes no lado direito da igualdade. O quadruplo produto vetorial presente no
segundo termo do lado direito pode ser reescrito, utilizando a identidade de Jacobi, a qual fornece

uma relagio para o produto vetorial entre trés vetores, tomados em diferentes ordens, como

/fx{wx@xf‘)}dm - /wx{fx(wxf')}dm
M M

A avaliacdo da integral de 7 x (& x 7) sobre toda a massa do corpo dé origem ao produto entre o

tensor de inércia do corpo, I, e sua velocidade de rotacao

/Fx(@'xf')dm:.f-ﬁ. (3.18)
M
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A andlise da primeira integral do lado direito da Equacio 3.17 fornece resultado andlogo ao da

Equacao 3.18, de forma que a equagao geral do movimento rotacional pode ser escrita como

- de 57 527
My =1- d—j+wx (I.&)+2/fo <5>< 5:) dm+/MF>< F;”dm. (3.19)

Os termos das equagdes gerais do movimento de um corpo, Equacoes 3.15 e 3.19, podem ser
divididos em termos de corpo rigido e termos de corpo nao rigido, sendo que os ultimos sao aqueles
que apresentam a expressao 07/dt, que denota justamente o movimento de uma porgio de massa

do corpo em relacao ao seu centro de massa. Denotando os termos de corpo nao rigido por

- or
F, = —2& x / o dm, (3.20)
m Ot
- 527
Frel = — /M @dm, (321)
- L . o7
M.=-2 ] Fxdx—]dm, (3.22)
M ot
- L 8
Mrel = — /MT X @dm, (323)

as Equagodes 3.15 e 3.19 podem ser reescritas como

Fs+ F. + F _ y&Tem (3.24)
S c rel — dt2 .
e
- - _ do -
MchrMchMrel:LEerx(fw). (3.25)

Os termos ﬁc, ﬁrel, Mc e Z\Zml, conhecidos, respectivamente, como forga de Coriolis, forga
relativa, momento de Coriolis e momento relativo, podem ser interpretados como esforgos
aparentes atuando no sistema, agora visto como um corpo rigido. Esse principio, conhecido como
Principio da Solidificagdo, diz que as equagoes gerais do movimento translacional e rotacional de um
sistema arbitrario de massa variavel no tempo ¢ podem ser escritas como as equagoes do movimento
translacional e rotacional de um corpo rigido com massa M igual & massa do sistema no tempo
t, se, além das forcas e momentos externos atuantes no sistema, forem consideradas duas forgas
aparentes e dois momentos aparentes: as forgcas de Coriolis e relativa e os momentos de Coriolis e
relativo (CORNELISSE et al., 1979).
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Até o momento, foram apresentadas as equagoes gerais do movimento para um corpo arbitrario
de massa varidvel. A aplicacdo dessas equacbes ao caso especifico do movimento de um veiculo
lancador depende da determinacéo dos esforcos externos e aparentes que atuam sobre o veiculo.
Para tanto, é necessario definir o que constitui o sistema veiculo langador e quais as hipdteses

adotadas.

Um veiculo lancador é considerado um sistema de massa limitado pela superficie S composta pela
superficie exterior do veiculo, Sg, e por uma superficie qualquer A, formada pela(s) drea(s) de
saida da(s) tubeira(s), através da qual a massa de propelente queimado deixa o sistema. A divisao
da superficie do sistema em Si e A, facilita a determinacao dos esforgos externos e aparentes que
atuam sobre o veiculo. A Figura 3.3 ilustra o sistema veiculo langador. A determinacao dos esforgos
externos e aparentes atuantes sobre o veiculo é feita adotando-se a hipdtese de que, exceto pela
massa de propelente queimado, toda a massa contida no interior da superficie S compoe um corpo
indeformével. Isso significa que a estrutura do veiculo, assim como o propelente ndo queimado,
constituem corpos rigidos (seus elementos de massa ndo possuem movimento relativo). Devido
a rigidez da estrutura e propelente nao queimado e a nao rigidez do propelente queimado, esse

sistema serda chamado um corpo nao flexivel de massa varidvel.

-S‘TR

Figura 3.3 - Sistema veiculo lancador

3.1.1 Forcas e momentos externos

As principais forgas e momentos externos atuantes em um veiculo langador durante o voo sao de
natureza gravitacional e aerodindmica. Neste trabalho, adota-se a hipétese de que esses sdo os

tnicos esforcos externos atuantes sobre o veiculo.

a) Forca e momento gravitacionais
A forca gravitacional é causada pelo campo gravitacional g gerado pela Terra e atuante
no ponto onde estd localizado o veiculo. Essa forca, também conhecida como forga
peso, atua no centro de gravidade do veiculo e aponta em dire¢do ao centro de atracao
gravitacional, localizado no, ou préximo ao, centro de massa da Terra. A equagdo que

fornece a forca gravitacional é dada por

—

F, = Mg. (3.26)

Devido ao fato de as dimensées de um veiculo langador serem pequenas quando com-
paradas com a distancia até o centro de atracdo gravitacional, pode-se, geralmente,

desprezar a distancia entre o centro de gravidade e o centro de massa do veiculo.
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Considerando-se que o centro de gravidade e o centro de massa sdo coincidentes, nao

atua no veiculo um momento gravitacional.

Forgca e momento aerodindmicos

A forga aerodinamica resulta do movimento relativo entre o veiculo e o ar atmosférico.
Essa forga, que depende da geometria do veiculo e de caracteristicas do escoamento, pode
ser dividida em forca aerodindmica de pressdo, resultante da distribuicdo da pressao
externa sobre o veiculo, e forca aerodinidmica de friccdo, resultante do atrito entre o ar

atmosférico e a superficie do veiculo.

A forca aerodinamica de pressdo pode ser determinada partindo-se da avaliacdo da

distribuicao da pressao externa sobre a superficie do veiculo:

—

Fp=— / PeaiidA, (3.27)
S

onde p.; € a pressao externa sobre o veiculo e 77 é um versor normal a area dA apontando

para fora. A equacio acima pode ser reescrita como

Fpr = _/ (pea: _patm) ﬁdA, (328)
S

uma vez que |, ¢ 7dA = 0 para qualquer superficie fechada. Dividindo a integral sobre a

superficie do veiculo lancador entre a area Sk e a area de saida A., tem-se:

Fp’r = - / (pez - patm) ndA — / (pez - patm) ndA. (329)
SR Ae

Se o veiculo estiver em repouso em relacio ao ar atmosférico, a integral sobre a superficie
Sk é nula, uma vez que Pey = Parm- LOZO, 0 primeiro termo da equacao acima é devido
ao movimento do veiculo em relagdo ao ar atmosférico e é chamado forca aerodindmica
de pressdo. Se o veiculo estiver com o motor em funcionamento, geralmente a pressao
Pes difere da pressdo atmosférica e a integral sobre a drea A, ndo é nula. O segundo
termo da equagao acima é devido, pois, ao funcionamento do motor, sendo chamado de
empuxo de pressao. O empuxo de pressdao nao é considerado uma forga aerodinamica e

serd incorporado a defini¢ao de forga propulsiva apresentada adiante.

Denotando-se a forca aerodindmica de friccdo por FY,, a forga aerodinamica pode ser

escrita como

Fa =" / (peac - patm) ndA + ﬁfT' (330)
Sr

Uma dedugdo analoga a esta conduz ao momento aerodinamico:

M, = — / (Pea — Patm) T X AdA + My, (3.31)
Sr

onde My, é o momento aerodindmico de friccdo. Novamente aqui surge um termo de

momento devido ao empuxo de pressao dado por
- / (pez - patm) 7 x ndA.
Ae
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Esse termo nao é considerado um momento aerodinamico e serd incorporado a defini¢ao
do momento propulsivo apresentada adiante. Modelos para a determinacao da forca e
momento aerodindmicos serdo apresentados na seg¢do a respeito dos subsistemas do

veiculo.

3.1.2 Forcas e momentos aparentes

As forcas e momentos aparentes resultam do movimento relativo entre os gases produzidos na
queima do propelente e o centro de massa do veiculo. Visto que A, é a inica superficie através da
qual a massa de propelente queimado é ejetada e deixa o sistema, um importante teorema pode
auxiliar na avaliacdo das forcas e momentos aparentes. Esse teorema, que serda aqui apresentado
sem demonstracao, consiste no Teorema de Transporte de Reynolds, e relaciona a derivada de um

integrando com a derivada de uma integral, podendo ser escrito como:

or 0 / / -
—dm = — rdm + 7| pV 1) dA, 3.32

e

onde p é a densidade dos gases ejetados e V é a velocidade dos gases ejetados em relacao a estrutura
do veiculo. Esse teorema permite que a avaliagao da integral sobre todo o sistema contido no interior
da superficie S seja substituida pela integral dos gases que deixam o sistema através da superficie
Ae.

a) Forga e momento de Coriolis
A forga de Coriolis pode ser determinada utilizando-se o Teorema de Transporte de

Reynolds na Equacao 3.20, resultando em

. § .
F. = —23 x {/ Fdm + / F(pV : ﬁ) dA} : (3.33)
5t M A.
Da defini¢do de centro de massa, [, 7dm = 0. Definindo a vazao de massa como

dm
n=— 3.34
= (3.34)

o principio da conservacdo da massa fornece

o= — /A (px? : ﬁ) dA. (3.35)

e

Definindo agora o vetor posicdo do centro de vazao de massa em relacdo ao centro

de massa do veiculo como

Fo=—— | #(pV-ii)dA, (3.36)
(o7 -7)

F. = 21@ X 7. (3.37)



O parametro 7, pode ser determinado de acordo com a dindmica de operagao do motor.

Para a determinacao do momento de Coriolis, escreve-se, inicialmente,

é{F><(d;’><77)}—277'>< o‘jx(s—F + 7 X @XF + & x 6—F><F
St B St St 5t '

Substituindo-se esse resultado na Equagdo 3.22 e utilizando o Teorema de Transporte

de Reynolds, obtém-se

Mc:—(i/MFx(ﬁxf‘)dm+/M77x (‘;“;xf) dm—
S S - Lo

/ {rx(wxf’)}(pV-n)dA—wx/ 7 x —dm. (3.38)
A. M 5t

Utilizando agora a defini¢do de tensor de inércia do corpo, I, a equagdo acima pode ser

escrita como

; 5o 8 } ;
Mo =—= (I-3) I-dt—/e{rx(wxf’)}(pV n)dA—
dz’x/ Fx(;—rdm. (3.39)
M t

Um ponto sobre a superficie A, pode ser localizado por ¥ = 7, + I/ e, de acordo com a

definicdo de centro de vazao de massa,

/ ﬁ(pv.ﬁ)dAzo.
A

e

Substituindo esse resultado na Equagao 3.39, juntamente com a definicdo da vazao de

massa, obtém-se

— I
C——(S—-w—&—mrex(wxre)— {D’x(o’)xu)}(pV n)dA—
ot A,
@ X / 7 X g—rdm. (3.40)
M t

Finalmente, sabendo-se que a dimensao de saida da tubeira de um veiculo lancador é
pequena quando comparada com a dimenséo longitudinal do veiculo, ou seja, |V] < ||,
a integral sobre A, pode ser desprezada na Equagao 3.40. Além disso, o ultimo termo
dessa equagdo representa o momento angular do foguete devido ao movimento dos
gases de combustao em relagdo ao seu centro de massa. Uma vez que a massa de gases
de combustao no interior do foguete é pequena e a velocidade média desses gases é
praticamente paralela ao eixo longitudinal do veiculo, esse termo pode também ser

desprezado. Dessa forma, o momento de Coriolis pode ser escrito como

LGl
M, = —% - @+ 1 x (@ x 7). (3.41)
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b) Forga e momento relativos

A utilizacdo do Teorema de Transporte de Reynolds na Equacdo 3.21 resulta em

, 5 [ oF 57/
Fg=—2 Zam— | 2L (pV-7)aA. 42
e L /A 5t (pV ”) d (3.42)

A primeira integral no lado direito desta equacéo também aparece na equacio da forga

de Coriolis. Comparando a Equacao 3.20 com a Equacao 3.37, chega-se a

/ %dm = —MNT%.

O termo 67/dt, que representa a velocidade dos gases de exaustdo em relagdo ao centro

de massa do veiculo, pode ser escrito como

or

V-

m
onde U, é a velocidade do centro de massa em relagdo a estrutura do veiculo. Subs-
tituindo essa relacdo na segunda integral do lado direito da Equacao 3.42, chega-se

a

A 27‘ (pV n) dA = AEV(pv-ﬁ> dA + im.

Lo

O termo [ 4V (pV . n) d A representa a vazao de momento linear através da superficie
e

A, e pode ser escrito como o produto da vazao de massa, 1, e uma velocidade de

exaustao média, V,, definida por

\Z:—% AeV’(pV-ﬁ)dA.

Substituindo esses resultados na Equacao 3.42, chega-se a

—

Bt = 2 (i) + 1 (V - Ucm) . (3.43)

5t

Geralmente, as velocidades do centro de massa, .., € do centro de vazdo de massa,
07, /dt, sdo pequenas se comparadas com a velocidade média de exaustdo dos gases de
combustdo, V.. Além disso, a taxa de varia¢do da vazao de massa, drr/dt, pode também

ser desprezada, de modo que a forga relativa fica

—

Foo = mV.. (3.44)

O momento relativo pode ser determinado utilizando-se o Teorema de Transporte de

Reynolds na Equacdo 3.23, o que resulta em

Mo = (?t/ 7 X —dm / X — pV n) dA. (3.45)

Substituindo a expressao ‘;;' =V — @y na segunda integral do lado direito da equagao

acima e utilizando a definicdo de centro de vazao de massa, obtém-se
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. 5 L
Mrel = 6t 7 dm / FxV pV . ﬁ) dA — m’Fe X ﬁcm. (346)

Sobre a superficie A, a velocidade 1% pode ser escrita como V=V+ 77 e, de acordo

com as defini¢oes de vazao de massa e velocidade média de exaustao, tem-se

/ ﬁ(pv.ﬁ) dA = 0.
Ae

Utilizando-se esse resultado na Equagao 3.46, juntamente com as defini¢oes de vazao de

massa, centro de vazao de massa e velocidade média de exaustao, chega-se a

Mo = —% /M (;:dm / U X1 (pV n) dA + m7e x (V; - ﬁ'cm) . (347

A primeira integral do lado direito dessa equacao pode novamente ser desprezada. Além
disso, |V] < ||, enquanto 7} e @y, sd0 pequenos quando comparados com a velocidade

média de exaustao. Portanto, o momento relativo pode ser escrito como
M,y = m7, X V,. (3.48)

Foram derivadas equagoes para as forcas e momentos, externos e aparentes, que atuam sobre o
velculo durante o voo. O formato final das equagoes do movimento é obtido fazendo-se a analise

desses esforgos.

A forga resultante é dada por

F_:total = Fg +ﬁa 7/ (p*patm) ﬁdA+Frel +Fc~ (349)
Ae

O terceiro e quarto termos do lado direito da equagdo acima sdo devidos unicamente ao funci-
onamento do motor. Pode-se, portanto, definir a chamada forga propulsiva ou for¢a de empuxo

como

By = _/ (p = Patm) TdA + Frar. (3.50)
Ae

Além disso, uma vez que a velocidade do centro de vazao de massa devido & velocidade de rotacéo

do veiculo é pequena quando comparada com a velocidade média de exaustao, | X 7| < , 8
forga de Coriolis pode ser desprezada quando comparada com a for¢a de empuxo.
O momento resultante é dado por
Mtotal - Ma - / (p - patm) F X ﬁdA + M'rel + Mc- (351)
Ae

30



Analogamente ao que foi feito para a forca propulsiva, pode-se definir o momento propulsivo, devido

unicamente ao funcionamento do motor, como

M, = —/ (p = Patm) T x TidA + Mrel- (3.52)
Ae

Essa equagao pode ser simplificada para

M, = 7. x F,. (3.53)

Finalmente, as equagoes do movimento podem ser escritas como

- n ~ n dQch
Ftotal:Fg+Fa+Fp:M dt2 (354)
e
. L & .
Mtotal:Ma‘f'Mp'i‘Mc:I'E‘i‘WX(I'OJ). (355)

As duas equagoes acima sdo consideradas, neste trabalho, as equagées do movimento de um
veiculo langador, deduzidas de acordo com as diversas hipdteses adotadas e explicitadas ao longo
desta secdo. A determinacdo dos termos que aparecem nessas equacoes depende dos modelos dos
subsistemas que compdem o veiculo e dos modelos que descrevem o ambiente, os quais sao descritos

na proxima segao.

3.2 Modelos implementados no simulador

Esta se¢do apresenta os diferentes modelos a serem implementados no simulador, compreendendo
modelos dindmicos, modelos dos subsistemas do veiculo, modelos ambientais e modelos auxiliares.
Inicialmente, no entanto, serao apresentados os diversos sistemas de referéncia necessarios para a

definicdo dos modelos.

3.2.1 Sistemas de referéncia

Os sistemas de referéncia sdo denotados pela letra F seguida do subscrito correspondente. Os

seguintes sistemas serao utilizados na realizagao das simulac¢des de voo pelo simulador:

e Sistema do corpo Fg
Esse sistema, mostrado na Figura 3.4, tem origem no centro de massa do veiculo. O
eixo X B ¢ paralelo ao eixo longitudinal do veiculo, apontando em direcio ao nariz, o
eixo Y'B est4 contido no plano de guinada e o eixo ZZ est4d contido no plano de arfagem

do veiculo.
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Sistema inercial geocéntrico Fj

Este sistema, mostrado na Figura 3.5, tem origem no centro da Terra e eixo Z! para-
lelo ao vetor velocidade angular da Terra. Os eixos X! e Y estdo contidos no plano
equatorial, com X’ apontando para o equinécio vernal médio da época 2000. O eixo Y!

completa o sistema dextrégiro.

Sistema geocéntrico Fac

Este sistema, mostrado na Figura 3.5, tem origem no centro da Terra e eixo Z%¢
paralelo ao vetor velocidade angular da Terra. Os eixos X e Y@ estao contidos no
plano equatorial, com X% apontando para o meridiano de Greenwich. O eixo Y&¢

completa o sistema dextrégiro.

Sistema do langador Fp,

Este sistema, mostrado na Figura 3.6, tem origem na superficie da Terra, na altitude,
longitude e latitude de lancamento. Os eixos X~ e Y estao contidos no plano horizontal
geocéntrico local, com X apontando para norte e Y'* apontando para leste. O eixo Z

aponta em direcao ao centro de massa da Terra.

Sistema vertical local Fy

Esse sistema, mostrado na Figura 3.6, tem origem no centro de massa do veiculo. Os
eixos XV e YV estdo contidos no plano horizontal geocéntrico local, com XV apontando
para norte e YV apontando para leste. O eixo ZV aponta em direcio ao centro de massa

da Terra.

Sistema inercial de navegagdo Fy

Esse sistema, mostrado na Figura 3.7, tem origem no centro da Terra. A orientagio
desse sistema é “congelada” no instante de lancamento, com o eixo XV apontando em
direcdo ao zénite, passando pelo ponto de lancamento. Os eixos YV e ZV estdo contidos
em um plano paralelo ao plano horizontal geocéntrico local no ponto de langamento,
sendo a direcao do eixo ZVV definida por um angulo chamado azimute do referencial

FNy XN-

-

/

YB

ZB

Figura 3.4 - Sistema de referéncia Fp
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Figura 3.5 - Sistemas de referéncia F; e Fgo

Figura 3.6 - Sistemas de referéncia Fr, e Fy
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3.2.1.1

Figura 3.7 - Sistema de referéncia Fy

Orientacao relativa entre os sistemas de referéncia

A orientagéo relativa entre dois sistemas de referéncia pode ser reproduzida por meio de rotacoes

sucessivas em torno dos eixos coordenados do sistema de origem e dos sistemas obtidos a partir das

rotagoes precedentes (dngulos de rotagdo conhecidos como dngulos de Euler). Matematicamente,

7

a orientacdo relativa entre os dois sistemas é representada por uma matriz de rotagdo, a qual

relaciona as componentes de um vetor decomposto ao longo dos eixos dos dois sistemas. Essas

matrizes sdo denotadas pela letra L seguida do subscrito que indica os sistemas envolvidos. Esta

secao apresenta as relagdes entre os diversos sistemas de referéncia utilizados no simulador.

a)

Sistema inercial geocéntrico e sistema geocéntrico

O sistema girante Fgo relaciona-se com o sistema inercial F; por meio do angulo ug,
que representa a longitude inercial do meridiano de Greenwich, ou seja, o &ngulo horario
de Greenwich do equindcio vernal, conforme mostra a Figura 3.5. Esse angulo pode ser
calculado utilizando equagoes em funcao da data e horario de lancamento. A matriz de

rotacao que relaciona os dois sistemas é dada por

cospg sinpg O
Lger= | —sinpg cospg 0 | . (3.56)
0 0 1

Sistema geocéntrico e sistema vertical local
O sistema Fy pode ser obtido a partir de Fgo por meio de duas rotagoes sucessivas

que envolvem os angulos de longitude, y, e latitude geocéntrica, A4, do veiculo, obtidos
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a partir da integragdo das equagoes do movimento do veiculo. Inicialmente, o sistema

ZGC

Fac é rotacionado de um angulo p em torno do eixo resultando em um sistema

)

intermediario Oxz'y’2’. Em seguida, o sistema intermediério ¢é rotacionado de um angulo

—(m/24 Age) em torno do eixo Oy’. A matriz de rotagdo que resulta dessas operagoes é

—cospsinAge  —sinAgesing cos Age
Lyge = —sinp Cos [ 0 . (3.57)
—COSAgc COS U —COS Agesinpn —sin Age

¢) Sistema vertical local e sistema do corpo
O sistema Fp pode ser obtido a partir de Fy por meio de trés rotagdes sucessivas
envolvendo os dngulos de arfagem, 6, guinada, v, e rolamento, ¢, do veiculo, provenientes
da integracao das equacgoOes cinemaéticas do movimento. Inicialmente, o sistema Fy é
rotacionado de um angulo § em torno do eixo YV, resultando no sistema Oz'y’z’. Em
seguida, esse sistema é rotacionado de um angulo ) em torno do eixo Oz’, resultando no
sistema Ox"'y"z"”. Finalmente, realiza-se uma rotagao de ¢ em torno do eixo Oz”. Essas
rotagoes constituem uma sequéncia 2-3-1 de angulos de Euler, resultando na seguinte

matriz de rotacao:

cos ) cos B sin Y — cos 1) sin 6
Lpy = | sin¢gsinf —cosgcosfsiny cosdcosyy  cosfsin ¢ + cos ¢ sin ) sin 6
cos ¢sinf + cosfsin psiny —cosysing cos@cosf — sin ¢psinpsin b

(3.58)

d) Sistema geocéntrico e sistema do langador
No instante de lancamento, os sistemas Fy e Fr, sdo coincidentes. Logo, a sequéncia de
rotacdes que relaciona os sistemas Fqo e Fr é a mesma que relaciona Fao e Fy, uti-
lizando, no entanto, a longitude e latitude de lancamento, denotadas, respectivamente,

POT ftian € Agelan- A matriz de rotagdo que relaciona esses dois sistemas é dada por

— COS Uign sin )\gc,lan —sin Agc,lan sin Hian COSs )\gc,lan
Licc = — 8in fan COS fUian 0 (3.59)
— COs )\gc,lan COS lhjgn  — COS >\gc,lan Sin flign  — Sin )\gc,lan

e) Sistema inercial geocéntrico e sistema inercial de navegacio
A orientacdo relativa entre os sistemas F; e Fn é definida pela longitude inercial do
veiculo no instante de langamento, (i1 qn, pela latitude geocéntrica de lancamento,
Age,lan, € pelo azimute do referencial Fy, xn. Inicialmente, o sistema F; é rotacionado
de ji1 jan em torno do eixo Z1, resultando em Oz'y’2’. Em seguida, faz-se uma rotagio de
—Age,lan €m torno de Oy, resultando em Oz"y”2". Finalmente, realiza-se uma rotacao

de —xn em torno de Oz”. A matriz de rotagao resultante é dada por
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CoSs Agc,lan COS U] lan COoSs Agc,lan sin K1,lan sin )\gc,lan
COS [ jan SIN XN SID Age 1an— COS XN COS U] lan+ .
— COS Age.lan SIN XN
Lnr — . . . . ge,
NI = COS XN S UT lan SN X v SI1 )\gc,lan SHY T ian
—sinx N sin pr jan— COS [4] lan SIN X N —
; i ] COS X N COS Age,lan

| COSXN COS ] lan SIN Age lan COS X N Sl Age,lan SIN 4T 1an

(3.60)
3.2.2 Modelos dindmicos

Um modelo dindmico corresponde a um conjunto de equagoes que permite a determinagao da po-
sicao e velocidade do veiculo ao longo do tempo. Existem diferentes formatos possiveis para esse
conjunto de equagoes, dependendo das varidveis de estado empregadas. Assim, ele pode ser escrito,
por exemplo, em funcdo da posicao e velocidade inerciais ou relativas do veiculo, utilizando coorde-
nadas cartesianas ou esféricas. Em principio, a escolha do conjunto de equacoes nao deve influenciar
na acuracia e confiabilidade dos resultados, mas é desejavel que esses resultados sejam diretamente
interpretaveis, como acontece no caso de posigoes e velocidades escritas em coordenadas esféricas
(Moo01J, 1997).

Os modelos dindmicos escolhidos para implementacdo neste trabalho sdo compostos por 12 variaveis

de estado:

e trés variaveis descrevem a velocidade relativa do veiculo, V,..;, que corresponde a velo-

cidade do centro de massa do veiculo em relagao a superficie da Terra;

e trés varidveis descrevem a velocidade angular inercial do veiculo, &, que corresponde a

velocidade angular do sistema Fp em relacao ao sistema Fy;

e trés varidveis descrevem a posicdo inercial do veiculo, Ry, que corresponde & posicdo

do centro de massa do veiculo em relacdo a origem do sistema Fgc; e

e trés varidveis descrevem a atitude local do veiculo, ou seja, a orientacao do sistema Fp

em relagao ao sistema local Fy .

O simulador terd implementados trés modelos dindmicos. Dois deles simulam o comportamento
do veiculo durante a fase de lancamento, seja a partir de trilhos ou de rampa de lancamento, e
um terceiro modelo descreve o movimento do veiculo no espaco tridimensional. Esses modelos sao

derivados a partir das equagdes do movimento de um veiculo lancador, apresentadas na Secao 3.1.

3.2.2.1 Modelo em seis graus de liberdade

Esse modelo reproduz o comportamento do veiculo em voo no espaco tridimensional. Uma vez
que o veiculo é considerado um corpo nao flexivel, seu movimento no espaco possui seis graus de
liberdade: trés graus de liberdade de posi¢ao linear descrevem a posicao do centro de massa do

veiculo em relacao a origem do sistema Fgc e trés graus de liberdade de posi¢ao angular descrevem
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a orientacao do sistema Fp relativa ao sistema Fy . As varidveis de estado utilizadas nesse modelo

sao as descritas na Secdo 3.2.2.

Para que se possa utilizar a velocidade relativa como varidvel de estado, a equagdo do movimento
translacional, Equacao 3.54, deve ser reescrita em funcao dessa velocidade. Para tanto, sejam os
sistemas de referéncia F; e Fr. Se 7, é o vetor posicdo da origem de Fj em relacdo a Fj e 7 é
o vetor posicao relativa do veiculo, ou seja, a posicao do veiculo em relagdo ao sistema F,, como
mostrado na Figura 3.8, entdo o vetor posicao inercial do centro de massa do veiculo pode ser

escrito como

Rye =7 +7. (3.61)

YI

XI

Figura 3.8 - Vetores posicdo do veiculo em relagdo aos sistemas Fgo e Fp,

Sabendo-se que o sistema JF possui velocidade de rotagao Q em relacdo ao sistema Fj (Q é
a velocidade de rotacdo da Terra), a aceleracdo absoluta do veiculo, obtida diferenciando-se a

Equacao 3.61 duas vezes, é dada por uma equacao analoga a Equacao 3.14:

+ﬁx(ﬁxf)+2ﬁx%

2R, 437 N g .
- - T
d? ez T dt

527
+ _

, (3.62)
P

L

onde o simbolo |, representa a derivada medida por um observador no referencial girante Fr. O
primeiro termo do lado direito da equagao acima representa a aceleracdo absoluta da origem de

Fr, sendo dado pela aceleracdo centripeta causada pela rotacao da Terra, ou seja,

%ZQX(QXFL>.

Considerando a velocidade de rotacao da Terra constante e substituindo o resultado acima na
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Equacao 3.62, chega-se a

dif;gc:ﬁx(ﬁxFL>+ﬁx(ﬁxf)+2§ng+((Z§L (3.63)
Utilizando a Equac@o 3.61 e denotando a velocidade relativa por
ol =
5 L rel
obtém-se
dZigc =0 x (ﬁ X ﬁgc) +20 X Voo + Mzd (3.64)

L

Apesar de a Equagao 3.64 ja estar escrita em funcao da velocidade relativa do veiculo, é interessante
que a aceleracdo relativa seja medida por um observador localizado no referencial do corpo, pois
essa equagao serd posteriormente coordenada ao longo dos eixos do sistema Fp solidario ao veiculo.

A velocidade de rotagdo entre o sistema Fp e o sistema Fr, é dada por

Wrep = — €L

Logo, a relagdo entre as aceleracoes relativas medidas nos sistemas Fr e Fp ¢é

5‘77‘61 5‘_/;‘61 = i
frg 0 — Q . .
5t st | F (“ ) X Veer (3.65)
B
Substituindo a Equagao 3.65 em 3.64 chega-se a
N N
Mo (1 ) (54) o+ oo

Substituindo-se esse resultando na Equacdo 3.54, chega-se a equagdo do movimento translacional

do veiculo no espaco tridimensional:

5?}«561 ) _ ﬁﬁal G x (ﬁ % R’gc) _ ((I)'Jrﬁ) X Vool (3.67)

A equagado do movimento rotacional do veiculo no espaco tridimensional é dada pela Equagao 3.55,

reescrita aqui como
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I+ —| = Mg —3x(I-3). (3.68)

Na equacgao acima, utilizou-se o fato de que as derivadas da velocidade angular do veiculo medidas
em um referencial inercial e no referencial do corpo sao iguais, ou seja, %—“; = %—ﬂ - Dessa maneira,

essa equacao pode ser diretamente coordenada ao longo dos eixos do sistema Fp.

As Equacgoes 3.67 e 3.68, apesar de possuirem o formato de equagdes para um corpo rigido, podem
ser aplicadas para corpos nao rigidos de massa variavel. A varia¢do da massa do corpo, assim como
a variacdo de sua inércia, sdo consideradas nos termos de forca e momento aparentes que, por sua

vez, compoem a forca total, Fioiq;, € 0 momento total, Myota;.

Além dessas equagoes, que fornecem a variacdo das velocidades linear e angular do veiculo, fazem
parte do modelo dindmico as equagoes cineméaticas que fornecem a variacdo de sua posicao linear

e angular.

A posicao linear, ﬁgc, ¢ definida pelo médulo do raio geocéntrico, Ry., pela longitude, u, e pela
latitude geocéntrica, Ag.. As equagoes que fornecem a variagdo desses parametros sdo, respectiva-

mente,

Rge = —=V,\0., (3.69)
. 1 v
H= mvmgﬁ (3~70)
gc gc
. 1 v
)\90 = Ri‘/rela:’ (371)
gc

onde V.Y, | VT‘gly e VYV, sdo as componentes do vetor velocidade relativa escrito no sistema Fy .

A posigdo angular, que define a orientacdo do sistema Fp em relacdo ao sistema Fy/, é dada pelos
angulos de arfagem, 6, guinada, v, e rolamento, ¢, os quais compdem os adngulos de Euler para
uma sequéncia de rotacoes 2-3-1. Essa posi¢ao é denominada atitude local, pois relaciona o sistema

do corpo e o sistema local Fy .

Para a sequéncia de rotagoes considerada, as equagoes diferenciais para o calculo da atitude local

sao dadas, segundo Hughes (2004), por

_cos¢ sin ¢
0= qi COS?/} T COSlﬁ’ (372)
¥ = g sin ¢ + 7 cos ¢, (3.73)
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b = p; — q tan cos ¢ + r; tan ¢ sin ¢, (3.74)

onde p;, q; e r; sdo as componentes da velocidade angular local do veiculo, ou seja, a velocidade

angular do sistema Fp em relacio ao sistema Fy , escrita ao longo dos eixos de Fg.

O conjunto de equagoes apresentado, Equagdes 3.67, 3.68, 3.69, 3.70, 3.71, 3.72, 3.73 e 3.74, formam
o modelo dindmico para o movimento do veiculo no espaco tridimensional, compreendendo 12

variaveis de estado.

3.2.2.2 Modelo para lancamento a partir de rampa

Esse modelo é utilizado para simular o langamento de veiculos a partir de rampa de langamento,
como mostrado na Figura 3.9a. Ele simula o comportamento do veiculo durante o intervalo de
tempo entre a ignicao do(s) motor(es) do primeiro estdgio (inicio da simulagdo) e o momento em
que o veiculo perde o contato com a rampa. Esse intervalo pode ser devido ao fato de a forca de
empuxo nao ser suficiente para vencer o peso do veiculo ou ao fato de o veiculo estar mecanicamente
preso a rampa. Nesse caso, a velocidade relativa é igual a zero e a velocidade angular é constante

e igual a velocidade angular da Terra, resultando nas seguintes equagoes dindmicas:

6‘7T€l _
=l =0, (3.75)
B
0
5| = (3.76)

As equagobes cineméticas sdo as mesmas apresentadas no modelo em seis graus de liberdade.

3.2.2.3 Modelo para lancamento a partir de trilhos

Esse modelo é utilizado para simular o langamento de veiculos a partir de trilhos, como mostrado na
Figura 3.9b. Ele simula o comportamento do veiculo durante o intervalo de tempo entre a ignigao
do(s) motor(es) do primeiro estdgio (inicio da simulagdo) e o instante em que o veiculo deixa o
trilho, durante o qual o veiculo tem apenas um grau de liberdade e s6 ha variacdo da velocidade

relativa ao longo do eixo X &, como indicado pelas relacoes

. 12 L a4 . .
Vr]il:c = %ﬂl - Qx (Q X Rgc) - ((Zf + Q) X Vtrel 5 (377)
"/Tgly = f/rglz = Oa (378)

onde a notagao [ |, indica a componente do vetor ao longo do eixo X B Além disso, a velocidade

angular é constante e igual a velocidade angular da Terra, resultando em
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5
il 0. (3.79)

As equagoes cineméticas sdo as mesmas apresentadas no modelo em seis graus de liberdade.

(b) Trilho

Figura 3.9 - Lancamento a partir de rampa e de trilho
Fonte: (IAE, 2013b; IAE, 2013c)

3.2.3 Modelos dos subsistemas do veiculo

Os modelos dos subsistemas do veiculo descrevem suas propriedades ao longo do voo. Qualquer
caracteristica do veiculo necessaria para a simulagdo de voo deve ser determinada por um dos
modelos de seus subsistemas, os quais estdo divididos em modelos de propriedades de massa,

modelos propulsivos, modelos aerodinamicos e modelos de controle.

3.2.3.1 Modelos de propriedades de massa

A massa total de um veiculo lancador pode ser dividida em massa estrutural e massa de propelente.
Durante o voo, a massa do veiculo pode variar devido a queima de propelente e ao alijamento de
partes de sua estrutura. Os modelos de propriedades de massa devem ser capazes de simular a
maneira com que essas propriedades variam, determinando os valores de massa, vazao de massa,
momentos e produtos de inércia, posi¢ado do centro de massa, etc. do veiculo ao longo do voo. Serdo

implementados no simulador dois modelos de propriedades de massa, adequados para a situacao
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em que a variagdo dessas propriedades é funcao conhecida no tempo.

a) Propriedades de massa varidveis conhecidas a priori
Este modelo determina os valores da massa, da vazao de massa, dos momentos e pro-
dutos de inércia e sua variagdo, além das componentes do vetor posicdo do centro de
massa em relagao ao nariz do veiculo, 7,5, por meio de tabelas contendo os valores
dessas propriedades em fung¢éo do tempo. A Figura 3.10 apresenta o diagrama de blocos

desse modelo.

Af(f} I(f) ﬁ:m;’n(ﬂ 1

! — Modelo ——> M, 1,1, Fem fn

Figura 3.10 - Diagrama de blocos do modelo de propriedades de massa variaveis

Esse tipo de modelo pode ser utilizado quando a variagao das propriedades de massa do
veiculo puder ser determinada antes da simulacao, o que acontece quando se conhece as
curvas de vazao de massa de cada conjunto propulsor do foguete, os intervalos de tempo
em que cada propulsor estard ativo e os eventos de alijamento de massa estrutural que
ocorrem durante o voo. Esse modelo é adequado, por exemplo, para a simulacdo de

foguetes com propulsores a propelente sélido e com uma sequéncia de eventos definida.

b) Propriedades de massa constantes conhecidas a priori
Esse modelo recebe como dados de entrada os valores da massa, dos momentos e pro-
dutos de inércia e das componentes do vetor posi¢ao do centro de massa em relagdo ao
nariz do veiculo, valores esses que se manterao constantes ao longo da fase de voo. Esse
tipo de modelo pode ser utilizado quando nao ha nenhum conjunto propulsor ativo, ou
seja, nao ha queima de propelente, e quando nao ocorre nenhum evento de alijamento

de massa estrutural.

3.2.3.2 Modelos propulsivos

Os conjuntos propulsores de um veiculo lancador sdo os principais responséaveis pela geracao das
forgas e momentos que imprimem ao veiculo o movimento necessario para o cumprimento da
missdo. Nao apenas o movimento translacional do veiculo é determinado pela forca gerada por
esses conjuntos, como também seu movimento rotacional pode ser influenciado por momentos
gerados por meio de motores com empuxo vetorizado, nos quais é possivel controlar a direcao
do vetor empuxo, ou motores auxiliares que, em funcdo de seu posicionamento no veiculo, geram

momentos em relagdo ao centro de massa.

Os modelos propulsivos tém o objetivo de simular o comportamento dos conjuntos propulsores do
veiculo, determinando as forcas e momentos gerados por esses conjuntos ao longo do voo. Diversos

sao os tipos de conjuntos propulsores empregados em veiculos lancadores, compreendendo conjuntos
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com diferentes niimeros de motores, a propelente sélido ou liquido, motores com empuxo vetorizado

ou nao, etc.

Serdo implementados no simulador modelos propulsivos para motores cujo valor da for¢a de em-
puxo, assim como da vazao de massa de propelente queimado, sao funcoes conhecidas do tempo
de operagao desses motores. Esses modelos sao adequados para a simulacao de motores a prope-
lente sélido ou motores a propelente liquido cujas condigoes de operacao sdo conhecidas antes da

simulacgao.

a) Motor sem empuxo vetorizado (tubeira fixa)
Este modelo considera que o eixo longitudinal da tubeira do motor tem uma direcao
fixa em relacdo ao eixo longitudinal do veiculo. A for¢a de empuxo, cuja diregdo é
paralela ao eixo longitudinal da tubeira, é determinada por meio de uma tabela com os
valores do empuxo em funcdo do tempo de operagdo do motor. Geralmente, os valores
do empuxo fornecidos sdo condizentes com uma pressao externa de referéncia, pyer. O
valor do empuxo deve, portanto, ser corrigido em funcdo da pressao externa, que € igual
& pressao atmosférica e varia de acordo com a altitude do veiculo. A equacio para essa

corregao é

Teor = ref + (pref 7patm) A67 (380)

onde T.r é o valor do empuxo na pressdo externa de referéncia e T, é o valor do

empuxo corrigido de acordo com a pressao atmosférica, pgyem .-

Considerando pequenos angulos de desalinhamento do eixo longitudinal da tubeira em
relacdo ao eixo longitudinal do veiculo e adotando a convencdo desalinhamento posi-
tivo causa momento positivo, a for¢a propulsiva desse motor pode ser decomposta

ao longo dos eixos do sistema Fp como

COS Ey COS €,
(F,}7 = Te,r —sine, : (3.81)

sin €,

onde €, e €, sdo os desalinhamentos da tubeira ao longo dos eixos Y B e ZB, respecti-

vamente, conforme mostrado na Figura 3.11.

(a) Vista lateral (b) Vista de topo

Figura 3.11 - Motor com tubeira fixa
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O momento propulsivo é dado pelo produto vetorial entre o vetor posicdo do ponto
de aplicacdo do vetor empuxo em relagdo ao centro de massa e a forga propulsiva,
Equagao 3.53. Além da for¢a e momento propulsivos, esse modelo considera também o

desenvolvimento do momento de Coriolis, dado pela Equagao 3.41.

Motor com empuxo vetorizado (tubeira madvel)
Este modelo considera que a tubeira do motor tem liberdade de rotacdo em torno de
dois eixos, podendo ser defletida ao longo dos eixos Y2 e ZB. Os valores dos angulos

de deflexdo da tubeira devem ser provenientes do sistema de controle do veiculo.

A formulacao deste modelo é andloga a formulagdo do modelo do motor com tubeira
fixa, substituindo-se os valores de desalinhamento da tubeira pelos valores de deflexao
em arfagem e guinada, Bu,f € Byui, onde By, 5 dd-se ao longo do eixo ZB e B4, ao longo

do eixo YB do veiculo.

Conjunto com quatro motores com empuxo vetorizado (tubeira madvel)

Este modelo considera um conjunto propulsor formado por quatro motores dispostos
simetricamente em torno de um eixo central paralelo ao eixo longitudinal do veiculo,
como mostrado na Figura 3.12. Os quatro motores possuem tubeira mével, sendo que
a deflexao de cada uma delas déa-se ao longo das direcoes mostradas na figura. Além do
angulo de deflexao proveniente do sistema de controle do veiculo, esse modelo considera

também um angulo de montagem das tubeiras, o.

Os quatro motores que compdem esse conjunto propulsor permitem, além da geragao
de momentos em torno dos eixos Y2 e ZB, a geracdo de um momento de rolamento em
torno do eixo X 2. Denotando-se os motores por A, B, C e D, e os sinais de controle
em arfagem, guinada e rolamento por Burf, Bgui € Brol, respectivamente, os angulos de

deflexao das tubeiras de cada um dos motores sao dados por

BA = Bgui + Brolz
/BB = 6a7"f - Brola
50 = ﬂgui - Brala

BD = Barf + ﬂrob

Adotando-se novamente a convencgdo deflexdo positiva causa momento positivo,
as equagoes que fornecem a forga propulsiva, escrita ao longo dos eixos do sistema Fp,

para cada motor sdo dadas por

cos B4 coso
{FpA}B — dLcorA —sin ﬁA ) (382)

—sino

cos Bg cos o
{FpB}B = LcorB sino s (383)

sin BB
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cos B¢ cos o
{FPC}B = LcorC —sin BC’ y (384)

sino

cos Bp cos o
{FpD}B ="1eorD —sino . (3.85)

sin Bp

O momento propulsivo e o momento de Coriolis de cada motor sdo dados, respectiva-

mente, pelas Equagoes 3.53 e 3.41.

)

C

4
Be

(a) Vista lateral de apenas dois motores (b) Vista de topo

Figura 3.12 - Conjunto propulsor com quatro motores

d) Conjunto com quatro motores de indugao de rolamento
Motores de inducdo de rolamento tém a finalidade de imprimir ao veiculo um momento
de rolamento, aumentando a velocidade de rotacdo em torno de seu eixo longitudinal.
Geralmente, esses motores tém dimensao reduzida e tempo de atuagdo curto quando
comparados com os motores principais do veiculo. A disposi¢ao desses motores deve ser

simétrica ao redor do eixo longitudinal do veiculo, de modo que o momento gerado seja

praticamente paralelo a esse eixo.
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Esse modelo considera quatro motores de indugao de rolamento dispostos como mos-
trado na Figura 3.13. O momento desenvolvido por cada motor, calculado em funcao
da sua forca propulsiva, Fy,, e da sua posi¢ao em relacdo ao centro de massa do veiculo,

Tsu, € dado por

My = Ty X Fay. (386)

O momento resultante desse conjunto propulsor é a soma dos momentos de cada um

dos motores.

PR

(a) Vista lateral (b) Vista de topo

Figura 3.13 - Conjunto de motores de inducdo de rolamento

e) Conjunto propulsivo com curvas de forga e momento conhecidas em fungao do tempo
Esse modelo descreve o comportamento de um conjunto propulsor qualquer cuja forca e
momento em relacdo ao centro de massa do veiculo produzidos sdo fungoes conhecidas
do tempo. Ele recebe como dados de entrada tabelas com os valores da forca e do
momento produzido em func¢ao do tempo, escritos ao longo dos eixos do sistema Fg, e
determina a forga e o momento atuantes no veiculo a cada instante de tempo. A Figura
3.14 mostra o diagrama de blocos desse modelo. O momento de Coriolis desse conjunto

propulsor nao é considerado.

t ——> Modelo —J-F”p_,ﬁ;fp

Figura 3.14 - Modelo do sistema propulsivo com for¢a e momento conhecidos em funcao
do tempo
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3.2.3.3 Modelos aerodinamicos

Todo veiculo lancador cujo lancamento ocorre a partir da superficie terrestre experimenta uma
porc¢ao de seu voo no interior da atmosfera. Os esforcos aerodindmicos que atuam no veiculo durante
essa porc¢ao do voo tém grande influéncia em sua trajetoria, devendo ser levados em consideracao

na simulacao de voo do veiculo.

Os modelos aerodindmicos devem ser capazes de determinar a forca e momento aerodindmicos que
atuam no veiculo durante o voo. Devido & grande variedade de geometrias de um veiculo langador,
os modelos aerodinamicos empregados na simulac¢ao de voo geralmente utilizam coeficientes globais,
especificos para determinado veiculo, que relacionam os esforcos aerodindmicos ao regime de voo.

Esses coeficientes sao denominados coeficientes aerodindmicos.

Serd implementado no simulador um modelo aerodindmico linear para veiculo simétrico, adequado
para veiculos que possuam simetria em torno de seu eixo longitudinal e cujo regime de voo nao

apresente valores elevados de angulo de ataque.

a) Modelo aerodinamico linear para veiculo simétrico
Esse modelo considera relagdes lineares entre os coeficientes aerodinamicos e a forga e o
momento atuantes no veiculo, cujo eixo longitudinal é considerado um eixo de simetria.
A forga aerodindmica é escrita em termo de suas componentes ao longo dos eixos do

sistema JFpg como

Faw = _CApdinSref7 (387)
Fay = _CNadeinSrefa (388)
Fo, = _CNaapdinSrefv (389)

onde C4 ¢é o coeficiente de forga axial, C'y, é a derivada do coeficiente de forca la-
teral/normal em relagdo ao dngulo de derrapagem/ataque, S e a sdo os dngulos de
derrapagem e ataque, respectivamente, pqin ¢ a pressdo dindmica e Syey é o compri-

mento aerodinamico de referéncia. A pressdo dindmica, por sua vez, é definida como

1
Pdin = ipvcftma (390)

onde p é a densidade atmosférica e Vatm é a velocidade do veiculo em relagdo ao ar
atmosférico. A Figura 3.15 ilustra os dngulos de ataque e derrapagem, definidos em

funcao de Vatm.

Da mesma maneira, as componentes do momento aerodindmico ao longo dos eixos do

sistema Fp sdo:

Mal’ = (0155 - Clp]al)pdinsref-[/ref - ycmFaz + ZcmFay, (391)
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Lep — Tem _
May = |:CNoz (ITLf) o — quQl:| pdinsrefLrefv (392)

Tep — Tem _
M, = [CNa <po) 8- Cmqu:| pdinsrefLrefa (3'93)

onde Cj5 e (), sdo as derivadas do coeficiente de momento de rolamento em relacdo a
incidéncia do conjunto de empenas do veiculo, §, e a velocidade de rolamento, respecti-
vamente, Cy,q é a derivada do coeficiente de momento de arfagem/guinada em relacdo
a velocidade de arfagem/guinada, x., é a distancia do centro de pressdo em relacdo ao
nariz do veiculo, L.y ¢ o comprimento aerodinamico de referéncia e p;, ¢; e 7; sdo as

componentes adimensionais da velocidade angular local do veiculo, dadas por

B = praret
1 ) 2Vatm )

_ Lref
qr = q 3

2Vatm

_ Lref
=" .

2Vatm

- |«

I

I a F &
I & i -

I * L4

1

, -
[ B

Y B L,r atim
W

ZB

Figura 3.15 - Definicdo dos dngulos de ataque e derrapagem

3.2.3.4 Modelos de controle

Veiculos langadores guiados possuem sistemas que permitem que ele siga uma trajetéria previa-
mente especificada em funcdo da missao a que se destina o langamento. Além disso, muitas vezes
o movimento do veiculo, apenas sujeito as forcas peso e aerodindmica, é instavel, o que significa
que eventuais perturbagoes ocorridas em sua trajetéria nao serdo amortecidas, podendo ocasio-
nar a perda da missao. Nesse caso, sdo necessarios mecanismos que garantam a estabilidade do

movimento do veiculo.
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Os mecanismos que permitem ao veiculo seguir uma trajetéria previamente especificada e/ou ga-
rantam a estabilidade do movimento sdo aqui denominados subsistemas de controle. Eles sao res-
ponséveis pela geracdo de sinais de controle, como por exemplo o valor de deflexdo de uma tubeira
movel, ou esforcos de controle, como por exemplo o momento gerado por um sistema de controle

de rolamento.

Os modelos dos subsistemas de controle devem ser capazes de determinar os sinais ou esforgos
de controle do veiculo. Serdo implementados no simulador os seguintes modelos de sistemas de

controle de atitude.

a) Controle PID de atitude
Este modelo gera sinais de controle em arfagem, guinada e rolamento em funcdo dos
erros nos angulos de arfagem, guinada e rolamento em relacdo ao sistema Fy. Esses

sinais podem ser utilizados, por exemplo, como valores de deflexdo de tubeiras méveis.

Inicialmente, os erros em atitude sao escritos ao longo dos eixos do sistema F g, conforme
Kadam (2009), como

O = (Ores —ON)cosON + (Yrey —Yn)singy,
e = —(bref —ON)sinon + (Yref —YN) cOs P, (3.94)
¢e = ¢ref_¢N+(0ref_0N)Siana

onde Oref, Yref € Prey 580, respectivamente, os angulos de arfagem, guinada e rolamento
de referéncia e Oy, ¥y e ¢ sdo, respectivamente, os angulos de arfagem, guinada e

rolamento do veiculo em relacao ao sistema Fp. As equagoes dos sinais de controle sdo:

Barg = k&0 — k5 g+ k7 / 0.dt, (3.95)
Byui = k3"tpe — kG r + kI /wedt, (3.96)
Brot = Ko, — KPlp + K / gt (3.97)

onde k,, kq e k; sao os ganhos proporcional, derivativo e integral do controlador PID
e os sobrescritos arf, gui e rol indicam os ganhos das malhas de arfagem, guinada e

rolamento, respectivamente. A Figura 3.16 mostra o diagrama de blocos desse modelo.

OrefsUrefs Pref + Controlador PID > Bar s, Byuis Brol

On, VN, dN

Figura 3.16 - Controlador PID de atitude
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b) Sistema auxiliar de controle de rolamento
Um conjunto propulsor formado por um tnico motor com tubeira mével ndo possui a
capacidade de realizar o controle de rolamento de um veiculo langador. Por esse motivo,

geralmente os veiculos possuem propulsores auxiliares para controle de rolamento.

Esse modelo tem a capacidade de gerar um momento de controle em funcao do erro no

angulo de rolamento em relagdo ao sistema Fpy. Esse momento é dado por

Mycs = p¢e — kap + ki/¢edt~ (398)

A Figura 3.17 mostra o diagrama de blocos desse modelo.

¢) Sistema de basculamento
Um sistema de basculamento permite a mudanga da atitude em arfagem e guinada
do veiculo utilizando propulsores auxiliares. Esse sistema é geralmente utilizado du-
rante fases do voo em que nao ha propulsores principais ativos, proporcionando apenas

mudangas na atitude do veiculo (manobra conhecida como apontamento).

Esse modelo gera dois momentos de controle em fungao dos erros nos dngulos de arfagem

e guinada em relagdo ao sistema Fu. Esses momentos sao dados por:

Mpascy = kpbe — kaq + ki / f.dt, (3.99)

Mpasez = kp'l/Je — kar + ki / Pedt. (3100)

A Figura 3.17 mostra o diagrama de blocos desse modelo.

Oref Controlador Sist propulsivo M,
ﬁref: Vref PiD auxiliar AM’bascyr Mhage:
ON
On N

Figura 3.17 - Sistema auxiliar de controle de rolamento e sistema de basculamento

3.2.4 Modelos ambientais

As caracteristicas do ambiente no qual o veiculo voa tém influéncia direta nos esforcos atuantes no
veiculo durante o voo. Propriedades ambientais como intensidade do campo gravitacional, pressao e
densidade atmosféricas, velocidade do vento, etc., devem ser conhecidas de acordo com a posi¢ao do
veiculo no espaco. Os modelos ambientais tém o objetivo de determinar as propriedades ambientais
durante a simulacéo do voo e estao divididos em modelos terrestres, modelos atmosféricos e modelos

de vento.
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3.2.4.1 Modelos terrestres

Esses modelos tém o objetivo de determinar as caracteristicas da Terra que influenciam no movi-
mento do veiculo, que sdo o formato de sua superficie, ou geoide, relacionado com a determinacao
da latitude geodésica e altitude do veiculo, e a intensidade do campo gravitacional, ou aceleracao
gravitacional. Aqui, a altitude do veiculo, ou altitude geométrica, é definida como a altitude ge-
odésica, ou seja, é a distancia do veiculo até a superficie da Terra medida perpendicularmente &

essa superficie.

O simulador terd implementados dois modelos terrestres, um deles considerando a Terra esférica e
com distribuicdo homogénea de massa e outro considerando a Terra esferoidal e com distribuicéo

de massa axissimétrica.

a) Modelo para Terra esférica com distribui¢do homogénea de massa
Esse modelo considera que a Terra possui um raio constante, como mostrado na Figura
3.18. Nesse caso, a latitude geodésica e a altitude do veiculo sdo dadas, respectivamente,

por

Agd = Age, (3.101)

h = Rye — Ry, (3.102)

onde R; é o raio terrestre. Para a Terra esférica, o raio terrestre é sempre igual ao raio

equatorial, Ry = Req.

Figura 3.18 - Terra esférica

O vetor aceleracdo gravitacional, também mostrado na Figura 3.18, aponta em dire¢ao
ao centro de massa da Terra e pode ser escrito, em componentes ao longo dos eixos do

sistema JFy, como
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=3 0 o, (3.103)
GJ;L,
RgC

onde G ¢ a constante gravitacional universal e M; é a massa da Terra.

b) Modelo para Terra esferoidal com distribui¢do de massa axissimétrica
Esse modelo considera a geometria da Terra como a de um esferoide oblato, obtido a
partir da rotagao de uma elipse em torno de seu semi-eixo menor. Nesse caso, o raio
terrestre varia com a latitude do ponto considerado sobre a superficie do esferoide, como
ilustra a Figura 3.19. Conhecidas a latitude e o raio geocéntricos do veiculo, a latitude

geodésica e altitude podem ser aproximadas, segundo Chobotov (2002), por

e eq 1
Agd = Age +sin™? {ﬁg‘i [f sin 2Xge + fZ sind\ge (ﬁgi - 4)] } : (3.104)
: f? . R 1
h = Ryc — Req [1 — fsin? Age — 5 sin® 2Agc RZZ ik (3.105)

O vetor aceleragdo gravitacional ndo mais aponta em direcdo ao centro de massa da
Terra, possuindo uma componente perpendicular ao raio vetor Rg., como mostrado na
Figura 3.19. As componentes do vetor aceleragdo gravitacional ao longo dos eixos do

sistema JFy, sdo dadas por

G
{9}V =9 0 ¢, (3.106)
Gr

onde a componente radial é

GM;

G =
R2,

2 3
_ gJQ <gzz> (3cos® A, — 1) —2J3 <§Zj> cos A, (5cos? X, — 3) —

5J Feq 435 AN —30cos® N +3 3.107
—Ju ( cos” Ay, — 30 cos gch), (3.107)

87* \ Rye

e a componente perpendicular ao raio é

GM; (Rey\’ 1 (R,
G)\/—3( q> sin A .cos \! . |:J2+J3( q)sec)\'C 5cos® N, — 1)+

2
5J4<Req) (Tcos® N, —3) | (3.108)

6”4 \ Rye

onde Jo, J3 e Jy sdo os harmdnicos esféricos da Terra e /\;C é a colatitude geocéntrica

do veiculo, dada por
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)\;C - 5 - )\gc-
G
NGy
)\ch Ry ;h
/\gc

Figura 3.19 - Terra esferoidal

3.2.4.2 Modelos atmosféricos

Os modelos atmosféricos sao utilizados para determinar as propriedades atmosféricas no ponto
onde o veiculo se encontra. As propriedades determinadas dependem do modelo empregado, o
qual, por sua vez, deve ser escolhido de acordo com o estudo em questao. A simulacdo de voo
de veiculos lancadores utiliza propriedades como pressao, densidade e temperatura atmosféricas
e velocidade do som. Dependendo do estudo, podem ainda ser necessarias a viscosidade do ar,
o coeficiente de condutividade, etc. Serd implementado no simulador o modelo atmosférico U.S.
Standard Atmosphere 1976.

a) Modelo atmosférico U.S. Standard Atmosphere 1976
Esse modelo, apresentado em NOAA et al. (1976), considera o ar um gés ideal. Para al-
titudes menores que 86 km o ar é assumido homogéneo e considerado estar em equilibrio
hidrostatico, possuindo uma massa molar constante. Acima dessa altitude, a hipotese
de equilibrio nao é mais valida, uma vez que ocorre a difusao e o transporte vertical de

espécies individuais dos gases constituintes do ar.

Para altitudes menores que 86 km, a atmosfera é dividida em camadas, sendo que em
cada uma delas a temperatura varia linearmente em funcado da altitude geopotencial,

como dado pela equagao

Tatm = Tatmb + Lo (hgp — hgpp) , (3.109)

onde Tgim b € a temperatura atmosférica na base da camada considerada, hg, € hgpp
sdo as altitudes geopotenciais do veiculo e da base da camada, respectivamente, e Ly

é a taxa de variacdo da temperatura em relacao a altitude geopotencial na camada
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considerada. A relacdo entre a altitude geopotencial e a altitude geométrica é

’I“()h
hgyp = —— 3.110
gp o _|_h7 ( )

onde 79 é o valor adotado para o raio terrestre e h é a altitude geométrica do veiculo.

A pressao atmosférica é dada por

Toom ] o]
} ,se Ly #0, (3.111)

Patm = Patm,b |: Tt

—90Maim (hgp — hgpp)
RatmTatm,b

Patm = Patm,b €XP |: :| , S€ Lb = Oa (3112)
onde gg é o valor da aceleragdo gravitacional ao nivel do mar (h = 0), My, é 0
valor da massa molar do ar atmosférico e R.., € a constante dos gases para o ar
atmosférico. Determinadas a temperatura e pressdao atmosféricas, pode-se calcular a

densidade atmosférica e a velocidade do som por meio das equagoes:

pathatm
atm — 5 3.113
Pat RatmTatm ( )
’yRatmTatm
som — 5 114
v Matm (3 )

onde v é a razao entre os calores especificos do ar a pressdo constante e a volume

constante.

Para altitude maiores que 86 km, o modelo mateméatico torna-se mais complexo devido
a nao existéncia do equilibrio hidrostatico. Nesse caso, ao invés de equacoes analiticas,
preferiu-se adotar uma tabela com os valores da temperatura, pressao e densidade at-
mosféricas, além da massa molar do ar, em funcdo da altitude geométrica. A velocidade

do som ¢ calculada pela Equagao 3.114.

3.2.4.3 Modelos de vento

Uma importante caracteristica da atmosfera na qual o veiculo voa é a presenga ou nao de vento.
O modelo atmosférico apresentado anteriormente diz respeito & uma atmosfera estatica, ou seja,
o ar atmosférico estd em repouso em relacao a superficie da Terra. No entanto, o voo real de um
veiculo langador através da atmosfera terrestre sempre ocorre na presenca de vento e, em alguns

estudos, esse fato deve ser levado em consideragao durante a simulagao do voo do veiculo.

Os modelos de vento reproduzem o movimento do ar atmosférico em relagao a superficie da Terra.
Conhecida essa informacao, além da velocidade do veiculo em relagao a superficie da Terra, pode-
se determinar a velocidade do veiculo em relacdo ao ar atmosférico, ou velocidade atmosférica,
Vatm, da qual dependem os esforgos aerodindmicos atuantes sobre o veiculo. Serd implementado
no simulador um modelo de vento horizontal, bastante utilizado em simulac¢des de voo de veiculos

lancadores.
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a) Modelo de vento horizontal
Esse modelo considera que o movimento do ar atmosférico se da paralelamente ao plano
horizontal geocéntrico no ponto onde se encontra o veiculo. Os valores da intensidade
da velocidade do vento e sua direcdo sao dependentes da altitude do veiculo e devem
ser fornecidos por meio de tabelas como dados de entrada. Conhecidas a intensidade do
vento e sua dire¢ao na altitude onde se encontra o veiculo, o vetor velocidade do vento,

escrito ao longo dos eixos do sistema Fy, é dado por

— cos aw
{(Vw} =W<Q —sinaw o, (3.115)
0

onde W é a intensidade e aw é a direcdo meteorologica do vento, como mostrado na
Figura 3.20.

Figura 3.20 - Intensidade e direcao do vetor velocidade do vento

3.2.5 Modelos auxiliares

Além dos modelos descritos anteriormente, uma ultima categoria estd disponivel para utilizagdo
no simulador. Os chamados modelos auxiliares ndo possuem um objetivo especifico, podendo ser
utilizados para a determinagdo de parametros nao contemplados pelos modelos dindmicos, dos
subsistemas do veiculo e ambientais. Alguns exemplos de utilizacdo dos modelos auxiliares sdo a
determinacao da posicdo do veiculo relativa a um ponto especifico sobre a superficie da Terra,
como um radar de rastreio, a determinacao de pardmetros de voo como o fluxo de calor através
de alguma superficie do veiculo, a determinag¢do das cargas em voo que atuam sobre a estrutura
do veiculo, etc. Note-se que esses modelos devem ser implementados conforme a necessidade do

usuario.

Serdo implementados no simulador trés modelos auxiliares, um para a determinacao de uma esti-
mativa de ponto de impacto de estruturas alijadas do veiculo, outro para o calculo dos elementos
orbitais do veiculo, ou da carga 1til, em determinado ponto da trajetéria, e um terceiro para simular

o funcionamento de um sistema de amortecimento de rolamento.
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a) Modelo para determinagio dos elementos orbitais
A determinacao dos elementos orbitais do veiculo é 1til para se conhecer a érbita atin-
gida pela carga 1til no momento de injecdo. Esse modelo faz a determinagao de doze
pardametros relacionados com a 6rbita do veiculo em determinado instante de voo e pode

ser encontrado em Bate et al. (1971).

A partir dos vetores posigao e velocidade inerciais do veiculo, R4 € V7, em determinado
instante, podem ser determinados trés vetores fundamentais da 6rbita: o vetor momento

angular H,, o vetor nodal 77, e o vetor excentricidade €,. Esses vetores sdo dados por

H, = Ry x V1, (3.116)
ity =k x H,, (3.117)

L1 ,  GM,\ = L\ o
= G Kv, -~ )Rgc — (Rye- V1) VI} , (3.118)

onde k é o versor ao longo do eixo Z!. O vetor FIO é perpendicular ao plano da érbita, o
vetor 7i, estd contido na linha dos nodos (intersecao entre o plano equatorial e o plano
orbital), apontando na dire¢io do nodo ascendente, e o vetor €, aponta do foco da

6rbita (centro da Terra) em dire¢do ao perigeu da drbita.

A partir desses trés vetores, é possivel determinar os diversos parametros orbitais. O

semi-latus rectum e a excentricidade da érbita sao dados por

HQ
o = =, 3.119
Po= Gar ( )
o = |€,]. (3.120)

O semi-eixo maior e os raios do perigeu e apogeu sao calculados de acordo com

Po

o — s 3.121

00 =12 (3.121)
Po

= 3.122

Tp 1+€07 ( )
Po

o = . 3.123

Ol (3.123)

O movimento orbital médio é calculado por

|GM
=g L (3.124)

A inclinacdo da 6rbita, a ascensdo reta do nodo ascendente e o argumento do perigeu

sao dados, respectivamente, por
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H
jo = cos™ !t =2 12
lo = cos™" ——, (3.125)

Q, = cos™! oz (3.126)
wo = cos™1 2 %0 (3.127)
NoCo

onde H,, e n,; sdo as componentes dos vetores ﬁo e i, ao longo dos eixos ZT e X7,
respectivamente. A determinacdo dos quadrantes desses parametros é feita da seguinte
maneira: a inclinagdo da érbita é sempre menor do que 180°; com relagdo & ascensao
reta do nodo ascendente, se n,, > 0, entdo 2, < 180°; j& com relacdo ao argumento do
perigeu, se e,, > 0, entdo w, < 180°.

Finalmente, as anomalias verdadeira, excéntrica e média sdo dadas, respectivamente,

por
&R
6, = cos™+ 2—9° 3.128
cos e ( )
_1( €o+cost,
o = |, 3.129
Y o8 (1+COCOS90) ( )
M, = u, — e, sinu,. (3.130)

A determinacao dos quadrantes desses pardmetros é feita da seguinte maneira: com
relacdo a anomalia verdadeira, se Ry - V7 > 0, entdo 6, < 180°; ja com relagdo a

anomalia excéntrica, se 6, < 180°, entao u, < 180°.

Determinagao do ponto de impacto de estruturas alijadas em voo livre

Esse modelo faz o célculo do ponto de impacto em solo de estruturas alijadas, conside-
rando que a Unica forca atuante na estrutura é a forca peso, ou seja, o arrasto aerodi-
namico nao é considerado. A determinacdo do ponto de impacto é feita propagando-se
o movimento orbital da estrutura desde o momento da ejecdo até o momento em que

sua érbita cruza a superficie da Terra.

Conhecendo-se a posicao e velocidade inerciais do veiculo no momento de eje¢do, o mo-
delo apresentado anteriormente permite determinar os diversos parametros que definem
a Orbita da estrutura nesse instante. O impacto em solo ocorre quando o raio geocéntrico
da estrutura torna-se igual ao raio terrestre. Nesse instante, as anomalias verdadeira,

excéntrica e média sdao dadas, respectivamente, por

1
I ( Po_ _ ) , 3.131
P eoReq €o ( )

_ coS Oymp + €
Uimp = 21 — cos ! (H—GOMZ(P;SH,MOP> (3132)
Mimp = Uimp — €0 SIN Uiy (3.133)
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Nota-se que esse modelo considera a Terra possuindo raio constante e igual a R¢q. Os
intervalos de tempo decorridos desde a passagem da estrutura pelo perigeu da drbita

até o instante de ejecdo e até o instante de impacto sdo dados por

M,
t, = 3.134
P nm7 ( )
M,
timp = nmp. (3.135)

A latitude geocéntrica do ponto de impacto é

Age,imp = sin™! (sin Age €08 Af + cos Age sin Af cos x71) , (3.136)

onde

N —

e onde x5 é o azimute inercial da trajetéria, ou seja, o angulo entre a projecao da

velocidade inercial no plano horizontal geocéntrico e a dire¢ao norte, definido como

onde VY e VI‘; sdo as componentes da velocidade inercial escrita ao longo dos eixos XV

e YV, respectivamente.

A longitude do ponto de impacto é dada por

Himp = b+ [ — QAL, (3.137)
onde
_ _1 { cos Age cos Af — sin Ay sin A6 cos x 1
= cos
H COS Age,imp ’
e

At = timp — tp.

Sistema de amortecimento de rolamento

Esse modelo simula o comportamento de um sistema de amortecimento da velocidade
de rolamento do veiculo, cujo funcionamento estd baseado no afastamento lateral de
massa e consequente aumento do momento de inércia em rolamento do veiculo. Esse

sistema, também conhecido como yo-yo, é mostrado na Figura 3.21.

O momento produzido por esse sistema depende da variagdo do momento de inércia em

torno do eixo X? do veiculo e é aproximado por

. 51
My =~ 6. (3.138)
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Figura 3.21 - Vista de topo do sistema de yo-yo

Esse modelo recebe como entrada o valor da taxa de variacdo temporal do momento de

inércia em rolamento, I, e fornece o momento de rolamento devido a essa variagao.
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4 IMPLEMENTACAO DO SIMULADOR

Este capitulo apresenta uma descricdo da implementacao do simulador de voo desenvolvido neste
trabalho. O simulador foi desenvolvido em MATLAB® na forma de rotinas implementadas em
arquivos com extensao .m. Cada rotina representa uma funcdo, com argumentos de entrada e

saida. No MATLAB® esse elemento é conhecido como function.

Inicialmente, serao descritas a organizagao e o armazenamento das informagoes pertinentes a uma
simulacdo de voo, bem como o fluxo de informagdes entre o mddulo principal e os modelos da

biblioteca empregados na simulacao.

Em seguida, serdo apresentados os trés componentes do simulador: biblioteca de modelos, médulo
principal e interface grafica. Com relacdo a biblioteca de modelos, serd descrita a estrutura bésica
comum a todas as rotinas que a compdem. Essas rotinas descrevem os modelos apresentados
no Capitulo 3. Com relagdo ao médulo principal, serdo descritas as arquiteturas adotadas para
o processo de integragdo de cada fase de voo e da trajetoria como um todo. Finalmente, serd

apresentada a interface grafica do simulador.

O simulador de voo desenvolvido nesse trabalho recebeu o nome de Rocket Trajectory Simulator

(RTS).
4.1 Armazenamento de dados e fluxo de informagoes no simulador

O armazenamento e o fluxo de informagdes no interior do simulador sdo feitos por meio de es-
truturas de dados e matrizes. No MATLAB®, estruturas sido conhecidas como structures e
possibilitam a organizagao de informagoes de forma hierarquica, de acordo com o conjunto de
campos da estrutura. Um exemplo é mostrado na Figura 4.1a. O acesso as informagdes contidas
em uma estrutura é realizado por meio do nome do campo que contém a informacéo de interesse,
juntamente com o caminho completo até esse campo, como em estrutura.campol.campol?2,; cujo
resultado é o acesso ao contetido de campo12. Matrizes, por sua vez, sdo conhecidas como cell arrays
e realizam a organizacdo das informacoes de maneira posicional. Um exemplo é mostrado na Figura
4.1b. O acesso a suas informagoes é realizado por meio dos indices que descrevem a posi¢io da

informacao de interesse, como em matriz(2,3), cujo resultado é o acesso ao contetido de var23.

estrutura

.campol
.campoll
. campol2 varil vari12 vari3
- campo2 matriz = < var21l var22 var23
.ca.mpoB'camposl var31 var32 var33
. campo32
. campo33
(a) Estrutura de dados (b) Matriz de dados

Figura 4.1 - Exemplos de estruturas de dados e matrizes
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O RTS possui 5 tipos principais de estruturas de dados, descritas a seguir.

a)

Estrutura Environment

Essa estrutura armazena as informagoes a respeito dos modelos ambientais escolhidos
para a simulagdo, sendo utilizada tanto para a inicializacao das alguns pardmetros de
voo quanto para o calculo de pardmetros de voo e do ambiente ao longo da trajetoria.

Ela é composta pelos seguintes campos:

e carth: informagoes a respeito do modelo terrestre utilizado;
e atmosphere: informagoes a respeito do modelo atmosférico utilizado; e

e wind: informagoes a respeito do modelo de vento utilizado.

Cada um desses campos, por sua vez, armazena informac¢des como o nome do arquivo
onde estd implementado o modelo, os dados de entrada do modelo fornecidos pelo

usudrio e os nomes das varidveis de saida do modelo.

Estrutura LaunchCond

Essa estrutura armazena todas as informagdes pertinentes as condigoes de langamento
do veiculo. Ela ¢ utilizada na inicializacdo de alguns pardametros de voo, como a atitude
inicial do veiculo, e no calculo de parametros de voo ao longo da trajetoria, como sua
posicdo relativa, que depende da posi¢do de lancamento do veiculo. Os campos que

compoem essa estrutura sao os seguintes:

e launchType: escolha do tipo de langamento, podendo ser a partir de trilhos ou de

rampa;

e year, month, day, hour, minute, second: data e horario de lancamento;

e gmst: tempo sideral de Greenwich no instante de langamento;

e long, gdlat, gclat, altitude: longitude, latitudes geodésica e geocéntrica e al-
titude do ponto de langamento;

e azimN: azimute do sistema Fy;

e azim, elev, roll: azimute e elevagao de lancamento e dngulo de rolamento inicial
em relagdo ao sistema Fy;

e phiN: angulo de rolamento inicial em relacdo ao sistema Fy; e

e R1, R: vetor posicdo do veiculo em relacdo ao centro da Terra no instante de

lancamento, escrito ao longo dos eixos do sistema F,, e médulo desse vetor.

Nem todas as informacoes de lancamento armazenadas em LaunchCond precisam ser
fornecidas pelo usudrio, uma vez que algumas delas podem ser calculadas a partir de
outras. Um exemplo é a latitude geocéntrica, que é calculada a partir da latitude geo-

désica e da altitude de langamento utilizando o modelo empregado para a Terra.

O tipo de langamento também define quais informagoes devem ser fornecidas. Um lan-
camento a partir de trilhos necessita o conhecimento do azimute, elevagdo e angulo de
rolamento iniciais do foguete, enquanto o langcamento a partir de rampa necessita ape-
nas o valor de rolamento inicial em relacdo ao sistema Fy, uma vez que o eixo XB é

paralelo ao eixo X (veiculo é langado de uma posi¢ao vertical).
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c)

Estrutura Phases
Essa estrutura armazena as informacoes a respeito da trajetéria e do veiculo, compre-
endendo a sequéncia de eventos e os modelos do veiculo utilizados em cada fase de voo

definida nessa sequéncia. Os campos dessa estrutura, para cada fase de voo, sdo:

e id: nome da fase de voo;
e dynamicalModel: modelo dindmico utilizado na fase;
e ti, tf: tempos inicial e final da fase;

e outputStep, outputTime: passo de impressdo e conjunto de tempos para a im-

pressao dos resultados da simulagao;

e auxState: informagoes a respeito das equacgdes dindmicas auxiliares implementa-

das pelos modelos utilizados na simulagao;
e massModels: modelos de propriedades de massa utilizados na fase;
e propulsionModels: modelos propulsivos utilizados na fase;
e aerodynamicsModels: modelos aerodindmicos utilizados na fase;
e ccontrolMoldels: modelos de controle continuo utilizados na fase;
e dcontrolModels: modelos de controle discreto utilizados na fase;
e auxiliaryModels: modelos auxiliares utilizados na fase;
e dcontrolSetup: informacoes a respeito dos modelos de controle discreto;

e impactPoint: informagoes para o calculo do ponto de impacto de estruturas ali-

jadas; e

orbitalElements: informagoes para o calculo dos elementos orbitais do veiculo.

As informagdes de tempo inicial e final de cada fase de voo contidas nessa estrutura sio
utilizadas para gerenciar o processo de integracao da trajetoria. Os campos dessa estru-
tura relativos aos modelos dos subsistemas do veiculo e modelos auxiliares armazenam
os dados de entrada desses modelos fornecidos pelo usuario. A cada fase de voo, esses

dados servirdo como argumentos de entrada para as rotinas relativas a esses modelos.

Estrutura PhaseData

Essa estrutura contém todas as informagoes da trajetéria calculadas durante o processo
de integracao. Essas informacoes sdo armazenadas a medida que os diversos pardmetros
da trajetéria sdo calculados, tanto por rotinas do médulo principal quanto por rotinas
dos modelos utilizados na simulagao. Ela é utilizada no fluxo de informagdes dentro das

rotinas do médulo principal e entre o médulo principal e os modelos.

Uma vez que os modelos utilizados dependem do veiculo que se pretende simular, o
conteido dessa estrutura varia de acordo com a simulacdo. Alguns exemplos de campos

dessa estrutura sao:

e t: tempo de voo;

e vxlb, vylb, vzlb: componentes da velocidade relativa do veiculo, escrita ao longo

dos eixos do sistema Fp;
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e p, g, r: componentes da velocidade angular inercial do veiculo, escrita ao longo

dos eixos do sistema Fp;

e Fpx, Fpy, Fpz: componentes da forca propulsiva atuante sobre o veiculo, escrita

ao longo dos eixos do sistema Fp;

e TAtm, pAtm, rho, ss: temperatura, pressao e densidade atmosféricas e velocidade

do som; e

e m, mp, Ixx, Iyy, Izz: massa, vazao de massa e momentos de inércia do veiculo.

e) Estrutura OutputInfo
Essa estrutura contém informacoes a respeito das varidveis de saida que serdo impres-
sas como resultados da simulagdo. O contetido dessa estrutura varia de acordo com a
simulacao realizada, sendo composto por varidveis de saida comuns a todas simulagoes
(varidveis que sdo sempre calculadas em rotinas do médulo principal) e por varidveis
provenientes dos modelos utilizados na simulagao. Essa estrutura é utilizada no processo

de impressao dos resultados do simulador.

Com relagdo as matrizes, a principal utilizada pelo RTS é descrita a seguir.

a) Matriz ModelData
Essa matriz é passada como argumento de entrada para as rotinas dos modelos empre-
gados na simulacdo. Ela contém os dados de entrada do modelo fornecidos pelo usuério.
Quando da execucao de cada modelo durante uma simulacao, esses dados sao obtidos da
estrutura Phases. O armazenamento dos dados de entrada é realizado em posigdes defi-
nidas dessa matriz, de forma que o modelo, conhecendo as posi¢oes de armazenamento,
possa acessar corretamente seus dados de entrada. O conteido dessa matriz depende
do modelo em questao, podendo compreender tabelas com dados de massa, empuxo,

coeficientes aerodinamicos, etc.

O fluxo de informagdes no interior do simulador ¢é feito utilizando as estruturas de dados e a
matriz apresentadas. Esses tipos de dados sdao passados como argumentos de entrada para as
diferentes rotinas do simulador, sejam rotinas do médulo principal ou da biblioteca de modelos.
Especificamente a estrutura PhaseData é utilizada tanto como argumento de entrada quanto como
argumento de saida das rotinas, de maneira que ela possa ser atualizada dentro de cada uma das

rotinas.

4.2 Biblioteca de modelos

A biblioteca de modelos é composta por rotinas que descrevem os modelos apresentados no Capitulo
3. Seguindo a estratégia de programagio modular, cada um dos modelos foi implementado em um
arquivo com extensao .m interpretdvel pelo MATLAB®. As rotinas foram implementadas na forma
de fungoes, com argumentos de entrada e saida. Esses argumentos sao as estruturas de dados e

matriz apresentadas anteriormente.

A simulacdo do voo de diferentes veiculos em diferentes trajetorias é possivel por meio da escolha

dos modelos apropriados para comporem o veiculo em cada fase de voo. A Tabela 4.1 apresenta a
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lista de modelos implementados no simulador.

Tabela 4.1 - Rotinas que compoem a biblioteca de modelos do simulador

Rotina Descricao do modelo Categoria
equations6dof.m Equacoes dindmicas em seis graus de Dinamica
liberdade
equationsLaunchpad.m Equacgoes dindmicas para lancamento a Dinamica
partir de rampa
equationsRail.m Equacoes dinamicas para lancamento a Dinamica
partir de trilhos
variableMass.m Propriedades de massa variaveis Massa
constantMass.m Propriedades de massa constantes Massa
noControlMotor.m Motor com tubeira fixa Propulsao
controlMotor.m Motor com tubeira moével Propulsao
fourControlMotor.m Conjunto com quatro motores com tu- Propulsao
beira movel
spinUp.m Motores de indugao de rolamento Propulsao
FpMpVtime.m Curvas de forca e momento propulsivos Propulsao
em funcao do tempo
aerob6dof.m Aerodindmica linear para calculo de Aerodinamica

PIDControl.m
rollControlSystem.m
pointingSystem.m
dPIDControl.m
sphericalEarth.m
spheroidalEarth.m
usStd76.m

horizontalWind.m
orbitalElements.m

impactNoDrag.m

yoyoRelease.m

forcas e momentos

Controle PID de atitude

Controle PID de rolamento

Controle PID de arfagem e guinada
Controle PID discreto de atitude
Terra esférica

Terra esferoidal

Atmosfera padrao U.S. Standard At-
mosphere 1976

Vento horizontal

Calculo dos elementos orbitais do vei-
culo

Céalculo do ponto de impacto de estru-
turas alijadas

Sistema de amortecimento de movi-
mento de rolamento (yo-yo)

Controle continuo
Controle continuo
Controle continuo
Controle discreto
Terra
Terra
Atmosfera

Vento
Auxiliar

Auxiliar

Auxiliar

Os arquivos da biblioteca possuem um formato definido, composto por uma linha de recebimento

dos argumentos de entrada, por um cabecalho de informagdes do modelo, pela implementacao do

modelo propriamente dito e pelo armazenamento das variaveis de saida calculadas. A Figura 4.2

ilustra um exemplo de arquivo da biblioteca de modelos.
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a)

fmm RECESIMENTC DOS ARGUMENTOS DE ENTRADA-———————————————=————— N

function [PhaseData] = nome_modelo (ModelData, auxStatePlaces, PhaseData) 3

Numero de dados de entrada: 2
Dado de entrada 1 [unidadel]
Multiplicador: [1]

Dado de entrada 2 [unidadeZ2]

m

%
%
%
%
3

Multiplicador: [1]

Variaveis de saida

Multiplicadores

o o o o o o

%
%
%
%
%
%
%
'wvar3', "wvar4' %
%
%
%
'unidade4’ %

%

%

% Numero de eguacoes diferenciais: 1

e IMPLEMENTAGAD DO MODELO—————————————mmmmm oo
% Dados de entrada do modelo

datal = ModelData{l};

data2 = ModelData{2};

% Dados da simulagdo

%
%
%
%
varl = PhaseData.varl; %
varZ = PhaseData.vax; %
% Calculo das variaveis de saida do modelo %
wvarld = warl + datal: E3

S

wvard = warZ*datal:;

g ARMAZENAMENTO DAS VA
PhazeData.var3 = wvar3; E3
PhazeData.vard = wvard; E3

Figura 4.2 - Formato de uma rotina da biblioteca de modelos

Recebimento dos argumentos de entrada

Os argumentos de entrada de cada rotina sdo a matriz ModelData, que contém os dados
de entrada do modelo fornecidos pelo usudrio, a estrutura PhaseData, que contém os
diversos parametros de voo calculados anteriormente a chamada dessa rotina, e um
terceiro argumento chamado auxStatePlaces, com informagdes a respeito das equagoes

diferenciais auxiliares implementadas pelo modelo (explicadas adiante).

Cabecalho de informacoes

O cabegalho de cada rotina contém informacoes a respeito dos dados de entrada do mo-
delo que devem ser fornecidos pelo usuério e dos dados de saida calculados pelo modelo,
além do numero de equacgoes diferenciais implementadas pelo modelo. As informagées a
respeito dos dados de entrada sao lidas e apresentadas pela interface grafica, de forma
que o usudrio saiba quais dados devem ser fornecidos para a execugdo daquele modelo.
Ja as informacgoes a respeito das variaveis de saida permitem ao simulador saber quais
varidveis imprimir como resultados da simulacdo. Por fim, o niimero de equagoes dife-

renciais permite que o simulador atribua indices a cada equacdo auxiliar implementada
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pelos modelos utilizados em uma simulagdo. As informagdes contidas no cabegalho séo
necessarias para garantir a flexibilidade da ferramenta, permitindo que modelos que
possuam um cabecalho no formato especificado possam ser corretamente utilizados nas

simulagoes, incluindo os modelos adicionados & biblioteca pelo usuério.

¢) Implementagido do modelo
A implementacao das equagoes do modelo é particular a cada modelo. Ela pode utilizar

informacoes provenientes da matriz ModelData e da estrutura PhaseData.

d) Armazenamento das varidveis de saida
As variaveis calculadas pelo modelo sdo armazenadas na estrutura PhaseData, ficando

disponiveis para utilizacdo em rotinas executadas posteriormente.

Esse formato comum a todas as rotinas da biblioteca permite que a maneira de se realizar a chamada
as rotinas dos modelos durante o processo de integracao seja tinica e possibilita ao usuario a adi¢ao

de modelos a biblioteca existente, desde que esse formato seja obedecido.

Os modelos da biblioteca podem, se necessario, definir equagoes diferenciais auxiliares que serao
integradas juntamente com as equacoes dindmicas do movimento do veiculo. Para tanto, o equa-
cionamento implementado para o modelo deve contemplar o cdlculo da derivada da equagao a ser
integrada, armazenando esse valor em um campo especifico dentro da estrutura PhaseData. O
argumento auxStatePlaces contém o(s) indice(s) da(s) equacao(des) diferencial(ais) implemen-
tada(s) pelo modelo utilizado(s) para esse armazenamento. Essas equagbes podem ser tteis, por

exemplo, para o cdlculo da integral do erro de atitude do veiculo ao longo da trajetoria.

4.3 Modulo principal

As rotinas do moédulo principal desempenham diferentes fungoes, como a leitura dos dados de en-
trada do simulador, a determinacgao das condigoes iniciais para as equagoes dindmicas, a integracao

das diferentes fases da trajetoria e a impressao dos dados de saida.

Os argumentos de entrada para a realizacdo de uma simulacdo sdo as estruturas Environment,
LaunchCond, Phases e OutputInfo que descrevem, respectivamente, as propriedades do ambiente,
as condicoes de langamento, as caracteristicas do veiculo nas diferentes fases de voo e as variaveis de
salda da simulacao. Além dessas estruturas, o fluxo de informacoes no interior do médulo principal

¢é realizado utilizando-se a estrutura PhaseData e a matriz ModelData.

A integragdo numérica do conjunto de equagoes diferenciais, composto pelas equacoes dindmicas
do movimento e pelas equagoes diferenciais auxiliares implementadas pelos modelos utilizados na
simulacdo, é feita utilizando-se a rotina ode45 do MATLAB® | baseada em uma férmula explicita
de Runge-Kutta (4,5). O processo de integragio é realizado de modo que, a cada fase da trajetoéria,

sejam utilizados os modelos para aquela fase contidos na estrutura Phases.

4.3.1 Arquitetura para integracao da trajetéria

A integragdo numérica da trajetoria completa do veiculo é divida em integracdoes consecutivas

das diferentes fases de voo definidas pela sequéncia de eventos e contidas na estrutura Phases.
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As estruturas Environment e LaunchCond sdo utilizadas como fonte de informagoes a respeito do
ambiente e das condigoes de langamento. As condigées iniciais para o processo de integracdo sao

determinadas em fungéo das condigoes de lancamento. A Figura 4.3 ilustra o lago de integracdo da

trajetoria.
Phases Lago de - .
Environment integracioda | —»  caiculodo | Gileulodos dados de saida
L hCond fase ponto de impacto elementos orbitais
aunchCon

Figura 4.3 - Lago de integracdo da trajetéria

O lago de integragao de cada fase de voo da trajetoria sera explicado adiante. As condigoes iniciais
para essa integracdo correspondem as condigoes finais da fase anterior. O simulador permite que,
ao final da integracdo de uma fase, sejam calculados dois conjuntos de pardmetros adicionais: o
ponto de impacto em solo de uma estrutura alijada ao final da fase e os elementos orbitais do
veiculo ao final da fase. Deve ser ressaltado que o cédlculo dos elementos orbitais ndo depende do
célculo do ponto de impacto. A Figura 4.3 ilustra apenas a execucdo sequencial das rotinas para

esses fins.

4.3.2 Arquitetura para integracao de uma fase do voo

A integracdo de cada fase de voo utiliza como dados de entrada as informacoes da respectiva fase
contidas na estrutura Phases, além de informacoes do ambiente e das condigoes de lancamento
contidas nas estruturas Environment e LaunchCond. A condicdo inicial para a integragdo corres-
ponde & condigdo ao final da fase anterior. A Figura 4.4 ilustra o lago de integracdo de uma fase

de voo.

O processo de integracdo de uma fase de voo obedece a uma sequéncia de execugdo das rotinas
do simulador, como mostrado na figura. Inicialmente, relacGes cinematicas sdo utilizadas para
determinar as diversas posicoes e velocidades do veiculo, tando lineares quanto angulares, relativas
a diferentes sistemas de referéncia. Em seguida, realiza-se a chamada e execugdo dos modelos

escolhidos para descrever o ambiente e o veiculo em voo.

As propriedades ambientais sdo calculadas pelos modelos escolhidos para a Terra, a atmosfera e o
vento. Esses modelos sao 0os mesmos para todas as fases de voo e seus dados de entrada sdo obtidos
a partir da estrutura Environment. Os modelos dos subsistemas do veiculo e os modelos auxiliares
dependem da fase de voo considerada. A estrutura Phases armazena as informagoes desses modelos
para cada fase de voo. O simulador permite que mais de um modelo de uma mesma categoria seja
executado em uma mesma fase, o que poderia ser utilizado, por exemplo, quando dois sistemas

propulsivos ou de controle estao ativos simultaneamente.

A execucao dos modelos ambientais, dos subsistemas e auxiliares necessita dos dados de entrada
do respectivo modelo e dos dados da trajetéria. A matriz ModelData, obtida a partir das estru-

turas Environment, no caso de modelos ambientais, e Phases, no caso dos subsistemas e modelos
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Modelos de

controle discrete
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Environment
LaunchCond
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cinematicas

|
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y
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propulsivos

\
Madelos

aerodindmicos
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Modelos

auxiliares

Modelo

dindmico

b

[

dados de saida

Figura 4.4 - Lago de integracdo de uma fase de voo
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auxiliares, contém os dados de entrada do modelo. A estrutura PhaseData armazena os dados da
trajetoria. As informagoes calculadas pelos modelos sdo armazenadas na estrutura PhaseData, de
forma que essa estrutura é utilizada tanto como argumento de entrada quanto como argumento de
saida dos modelos. Deve-se ressaltar que qualquer informacao da trajetoria necessiria para a exe-
cucao de um modelo deve ter sido calculada em um modelo executado anteriormente. Por exemplo,
o célculo da for¢a e momento propulsivos de um motor com empuxo vetorizado depende da pres-
sao atmosférica local e do sinal de controle para a deflexdo da tubeira, informacdes provenientes,
respectivamente, dos modelos ambientais e de controle. As Figuras 4.5 e 4.6 apresentam o fluxo de

informacoes que envolvem o moédulo principal e os modelos da biblioteca.

Environment
ModelData ModelData ModelData
(Terra) (atmosfera) (vento)
Modelo d Model Modelo de
PhaseData oceloda ° ?? > —> PhaseData
Terra atmosférico vento

Figura 4.5 - Fluxo de informacgdes entre o médulo principal e os modelos ambientais

Phases
ModelData ModelData ModelData
(controle) (massa) (propulsao)
PhaseData Contlrole Prop. de S Propulsio | —> PhaseData
continuo massa

Figura 4.6 - Fluxo de informag6es entre o médulo principal e os modelos dos subsistemas
e modelos auxiliares

Deve ser ressaltado, novamente, que, apesar da execucdo sequencial das rotinas do simulador,
como explicitado pelas Figuras 4.4, 4.5 e 4.6, as informagbes calculadas por um modelo nio sdo
necessariamente utilizadas pelo modelo executado em seguida. Essas informagoes sdo armazena-
das na estrutura PhaseData e ficam disponiveis para utilizagdo em qualquer modelo executado

posteriormente.

4.3.2.1 Controle continuo e controle discreto

O simulador permite a utilizagdo de modelos para controle continuo e controle discreto. Rotinas
de controle continuo sdo executadas no interior do laco de integracdo de uma fase de voo, ou
seja, os sinais e esforcos de controle sdo considerados fungdes continuas do tempo e sdo calculados

juntamente com os demais pardmetros da trajetoria durante a integracao da fase de voo.

Por outro lado, rotinas de controle discreto sao executadas externamente ao lago de integragao de

uma fase de voo. Essas rotinas impéem ao simulador que, a cada passo de tempo de atuagdao do
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sistema de controle discreto, a integragao da fase seja interrompida e os sinais e esforcos de controle
sejam calculados, sendo utilizados como dados de entrada para a integracao da trajetoria durante

o proximo passo de tempo.

4.4 Interface grafica

As rotinas da interface grafica tém o objetivo de disponibilizar uma interface que permita a con-
cepg¢ao do modelo do veiculo, da trajetéria e do ambiente de maneira pratica e légica. Por meio da
interface é possivel criar as estruturas de dados Environment, LaunchCond, Phases e OutputInfo

que sao, justamente, os argumentos necessarios para a execucao de uma simulagao.

A interface grafica, que foi implementada utilizando-se a ferramenta Graphical User Interface (GUI)
do MATLAB®, pode ser dividida em quatro diferentes painéis, cada um relacionado & execucio

de uma tarefa. Esses painéis sdo descritos a seguir.

4.4.1 Painel principal

O painel principal tem a funcdo de criagdo de um novo caso de simulagdo, de carregamento de
um caso de simulacdo ja salvo e de inicio da simulagdo de um caso carregado. Além disso, é por
meio desse painel que sdo acessados os demais painéis da interface. A Figura 4.7 mostra o painel

principal.

u RTS - Rocket Trajectory Simulator

ESHEEE >
case. ([Empty
SIMULATE
Create Models nitial State Mission Definition

Figura 4.7 - Painel principal da interface grafica

4.4.2 Painel para criagao dos modelos

O painel CREATE MODELS permite que sejam criados os diversos modelos que farao parte do

modelo de voo do veiculo e do ambiente. A Figura 4.8 apresenta esse painel.

Os modelos estao divididos nas categorias Terra, atmosfera, vento, massa, propulsdo, aerodinamica,
controle continuo, controle discreto e auxiliar, que podem ser acessadas por meio dos respectivos
botoes. Ao acessar determinada categoria, estardao disponiveis para utilizagdo as rotinas constantes
da biblioteca de modelos referentes a essa categoria. A interface é capaz de reconhecer as rotinas
constantes na biblioteca, de forma que rotinas adicionadas pelo usuario também estejam disponiveis

para utilizacao.

Escolhida uma rotina da biblioteca, é apresentada uma lista com as informacoes que devem ser

fornecidas como dados de entrada do modelo. O fornecimento de dados pode ser realizado ma-
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nualmente, preenchendo-se uma tabela com os valores necessarios, ou por meio da leitura de um

arquivo que contenha esses valores.

-
n RTS - Rocket Trajectory Simulator

{ L=k
flcw i ion case: |C\sers\Guiherme\Desktop\WLS\simulacao_VLS.mat

SIMULATE
[C.reate Mude.lsJ ’ Initial State ] ’ Mission Definition ]

CREATE MODELS

[ Earth ] [Atmusphere] [ Wind ] [ Mass ] k.‘" J [Aerudynamics] [ C. Control ] [ D. Control ] [ Auxiliary
— Input data

Models: Model name: [prop_1st From: |From archive

prop_1st -

ﬁ;gﬁ:g:{ Model file: fourControlMotor x| TR

prop_4st

List of input data:

I
% Nozzle exit area [m2] F
% Reference pressure [Pa)

% Vector position of motor A [x y 2] [m]

% Wector position of motor B [x y 2] [m]

% Vector position of motor C [x y 2] [m]

% Vector position of motor D [x y 2] [m]

% Table: thrust [N] versus time [g] of motor A
% Table: thrust [N] versus time [s] of motor B
% Table: thrust [N] versus time [s] of motor C
% Table: thrust [N] versus time [s] of motor D | &)
% Nozzle azsembly angle [deq]

m

Figura 4.8 - Painel da interface grafica para criagao dos modelos

O cabecalho presente em cada rotina da biblioteca de modelos é utilizado para a determinacao
tanto das informacdes que devem ser fornecidas como dados de entrada do modelo quanto das
informacoes que sdo varidaveis de saida do modelo. Isso garante que novas rotinas possam ser

adicionadas a biblioteca de modelos ja existente, desde que possuam a estrutura correta.

4.4.3 Painel para fornecimento das condig¢bes de langamento

O painel INITTAL STATE permite o fornecimento das condi¢ées de lancamento do veiculo. A

Figura 4.9 apresenta esse painel.

O simulador permite a utilizagdo de duas formas de lancamento: a partir de rampa de lancamento e
a partir de trilhos. As informagoes que devem ser fornecidas para definir o lancamento compreendem
a data e o horario do lancamento, a longitude, latitude geodésica e altitude do ponto de langamento
e o azimute que define o sistema de referéncia Fy. Além disso, devem ser fornecidas informagoes
especificas de acordo com o tipo de lancamento. No caso de rampa, assume-se que o veiculo é
lancado a partir de uma posigao vertical geocéntrica e apenas o dngulo inicial de rolamento em
relacdo ao sistema Fy é necessario. Ja o langamento a partir de trilhos exige o conhecimento das

informacgoes de azimute, elevagao e dngulo de rolamento iniciais.

72



.
n RTS - Rocket Trajectory Simulator

-
=Y
plex i ion case: Chlsers\Guiherme\DesktopWLS\simulacac_VLS.mat
SIMULATE
Create Models ] [ Initial State J ’ Mission Definition

INTIAL STATE
Launch type: Launchpad -
— Date:
“ear: | 2014 Month: 1 Day: 1
Hour: 0 Minute: 0 Second: 0
— Launch position
Longiude: | 44 | deg EDTE | At %0 Jm
Azimuth N: 45 deg

— Launchpad — Rail
Initial roll M: o deg Azimuth: deg

Elevation: deg

Initial roll: deg

Figura 4.9 - Painel da interface grafica para fornecimento das condigbes iniciais

4.4.4 Painel para definicao do modelo de voo do veiculo

O painel MISSION DEFINITION permite a definicao dos modelos do ambiente que serao
utilizados na simulacdo e também a defini¢ao das diferentes fases de voo e dos respectivos modelos

do veiculo que estardo ativos em cada fase. A Figura 4.9 apresenta esse painel.

Os modelos da Terra, da atmosfera e de vento que serdo utilizados na simulagdo devem ser escolhidos

por meio das respectivas listas. Cada lista disponibiliza os modelos criados no painel CREATE
MODELS.

A cada fase de voo criada, devem ser associadas informacoes como o modelo dindmico utilizado, os
instantes inicial e final da fase, o passo de tempo para impressao dos resultados da simulagao e os
modelos dos subsistemas do veiculo e auxiliares ativos naquela fase. Podem ser escolhidos mais de
um modelo para uma mesma categoria. Os modelos disponiveis para utilizacao sdo aqueles criados
no painel CREATE MODELS.

Finalmente, é possivel determinar a realizacao do calculo do ponto de impacto de estruturas alijadas
ao final da fase de voo e dos elementos orbitais do veiculo também ao final da fase. Os modelos
disponiveis para esses cdlculos sdo aqueles definidos no painel CREATE MODELS, na categoria

de modelos auxiliares.

Um exemplo de criagdo de um modelo de voo para um veiculo langador utilizando a interface
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grafica é apresentado no Apéndice A.

r Bl
. RTS - Rocket Trajectory Simulator — e
[ flev, ] case: |CUsersiGuinerme\DeskioptvL a0_VLS.mat | [ Save ]
SIMULATE
’ Create Models ] ’ Initial State ] ‘ Mission Definition I Save As
- MISSION DEFINITION
Envir
Earth: | Chose model - Atmosphere: | Chose model - Wind: | Chose model -
Fh .
GES MName: |vun_15t_25t | o~
lancamento - MASS:
voo_1st Dynamics: | 3 v] massa_1st_2st
voo_2st

y PROPULSION:
: E)
voo_3st LI El D El s prop_1st
coasting prop_2st
spin_up Output step:

voo_4st AERODYNAMICS:
aero_veic_completo

Mass: |chose moget v C. CONTROL:

PID_atitude

- Propulsion: |Chuse model v] D. CONTROL:
Mo d. control model
Aerodynamics: |Chuse model v]

AUXILIARY:
C. Control: |ChDse model v] No auxiliary model
D. Control: |Chuse model v] -
[T orbital elements: |Chose model - Auxiliary |Chnse model '] REMOVE

Figura 4.10 - Painel da interface grafica para defini¢do do veiculo, da trajetéria e do am-
biente
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5 RESULTADOS

Este capitulo apresenta alguns resultados obtidos com o RT'S, simulador de voo desenvolvido neste
trabalho. Serdo abordados trés estudos de caso que mostram as funcionalidades da ferramenta
e que permitem fazer a verificacdo dos resultados obtidos por meio de comparagdo com outras
ferramentas de simulacao. Em cada caso, as caracteristicas gerais do veiculo e da trajetoria serao
apresentadas, bem como o modo como essas caracteristicas foram modeladas no RTS e na fer-
ramenta utilizada para comparagao. Deve ser ressaltado que os modelos implementados no RTS
e aqueles que possuirem a mesma funcionalidade implementados nas demais ferramentas néo séo
necessariamente iguais, uma vez que as hipdteses adotadas e/ou as equagdes implementadas podem

ser diferentes.

Apesar de o RT'S néo ter sido desenvolvido considerando-se requisitos relativos ao tempo de execu-
¢ao de uma simulagdo, serao apresentados também os tempos gastos na realizagao das simulagoes
por cada ferramenta, a titulo de comparagao. As simulagoes foram executadas em um computador
com processador Intel® Core 2 Quad 2,66 GHz, com 1,94 GB de memoéria RAM.

5.1 Simulacgao de veiculo sub-orbital ndo controlado

Nesta secao sao apresentados os resultados da simula¢do de voo do veiculo de sondagem brasileiro
VSB-30, para uma missdo de langamento cujo objetivo é prover a carga 1til carregada pelo foguete
um tempo minimo de ambiente de microgravidade. Os resultados da simula¢io sdo comparados
com os resultados do software ROSI, amplamente utilizado e ja validado para a simulagdo de voo

desse tipo de veiculo.

5.1.1 Caracteristicas do VSB-30 e da trajetoria

O VSB-30 é um veiculo lancador sub-orbital ndo controlado constituido por dois estégios a prope-
lente sélido (IAE, 2013d). Na parte traseira de cada estagio estd fixado um conjunto de empenas,
0 que garante a estabilidade aerodindmica do veiculo. O motor do primeiro estdgio possui ainda
fixado a sua estrutura um conjunto de propulsores de indugdo de rolamento. Além dos estagios
propulsivos, fazem parte do veiculo um sistema de amortecimento do movimento de rolamento,
conhecido como yo-yo, e uma carga util que carrega experimentos. A Figura 5.1 mostra o veiculo

no trilho de lancamento.

O VSB-30 é langado a partir de trilhos e, apds a ignicdo do motor do primeiro estigio, ele ganha
altitude e velocidade com seu movimento restrito ao trilho. Apds essa fase de langamento, ocorre
o desprendimento do veiculo do trilho e inicia-se seu movimento no espaco tridimensional. Os
motores de indugao de rolamento sao acionados no momento em que o veiculo deixa o trilho e sua
atuacgao faz com que a velocidade de rolamento do veiculo aumente abruptamente. Apds a queima
do motor do primeiro estdgio, sua estrutura é separada do restante do veiculo e ocorre a ignicao e
queima do motor do segundo estagio. Durante todo o voo atmosférico, a estabilidade aerodindmica
do veiculo é responséavel pela estabilidade de seu movimento. Apds o fim de queima do motor do
segundo estagio, o veiculo segue uma trajetoria balistica, ou seja, sem propulsdo, durante a qual é
acionado o sistema de yo-yo, com o objetivo amortecer o movimento de rolamento adquirido nas

fases de voo anteriores. Apds a atuacao desse sistema, sua estrutura, juntamente com a estrutura
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do segundo estagio, é alijada e a carga 1til segue em voo livre, atingindo o apogeu da trajetéria e

reentrando na atmosfera até o impacto em solo.

Figura 5.1 - Veiculo VSB-30 no trilho de langcamento
Fonte: (AEB, 2009)

5.1.2 Modelamento no RTS e no ROSI

O modelamento do veiculo no RTS e no ROSI foi feito utilizando-se os modelos apropriados que
descrevem suas propriedades em cada fase de voo. A Tabela 5.1 apresenta uma comparagio do

modelamento realizado nas duas ferramentas.

O modelamento é bastante semelhante nas duas ferramentas, visto que elas possuem os modelos
necessarios para compor esse tipo de veiculo. A principal diferenca encontra-se na fase de reentrada
da carga 1util. Uma vez que um modelo para os esforgos aerodinamicos que atuam no veiculo
durante essa fase é relativamente complexo, geralmente sao feitas hipéteses simplificadoras para sua
simulacao. No RTS, os esforcos aerodindmicos foram desprezados, enquanto no ROSI foi utilizado
um modelo dindmico com trés graus de liberdade e um modelo aerodinamico onde apenas a forga

de arrasto é considerada.

Para a realizacdo da simulagdo, tanto no RTS quanto no ROSI, foram utilizados diversos dados
do veiculo fornecidos como entrada para os modelos. Foram fornecidas curvas das propriedades de
massa em fungdo do tempo, determinadas a priori a partir do conhecimento da massa estrutural do

veiculo em cada fase e da vazao de massa dos motores; foram fornecidas também curvas do empuxo
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nominal dos motores em fungdo do tempo, determinadas tedrica e experimentalmente; e curvas dos

coeficientes aerodinamicos, determinadas por software especializado nesse tipo de previsao. Devido

a confidencialidade desses parametros, eles ndo serdo aqui apresentados.

Tabela 5.1 - Modelamento para simulagao do VSB-30

Fase

RTS

ROSI

Lancamento

Dinamica para trilhos
Massa, variavel

Motor com tubeira fixa
Aerodinamica linear

Dinamica para trilhos
Massa variavel

Motor com tubeira fixa
Aerodinamica linear

Voo 1° estagio

Dinamica com 6 GDL
Massa variavel

Motor com tub. fixa e sist.

inducao de rolamento
Aerodindmica linear

Dinémica com 6 GDL
Massa variavel

Motor com tub. fixa e sist.
inducao de rolamento
Aerodinamica linear

Voo 2° estagio

Dinamica com 6 GDL
Massa, variavel

Motor com tub. fixa
Aerodinamica linear

Dinamica com 6 GDL
Massa variavel

Motor com tub. fixa
Aerodinamica linear

12 Fase balistica

Dinadmica com 6 GDL
Massa constante

Sem propulsao
Aerodinamica linear

Dinadmica com 6 GDL
Massa constante

Sem propulsao
Aerodinamica linear

Atuacao do yo-yo

Dinamica com 6 GDL
Massa constante

Sem propulsao
Aerodinamica linear
Sistema yo-yo

Dindmica com 6 GDL
Massa constante

Sem propulsao
Aerodinamica linear
Sistema yo-yo

2% Fase balistica

Dinadmica com 6 GDL
Massa constante

Sem propulsao
Aerodinamica linear

Dinadmica com 6 GDL
Massa constante

Sem propulsao
Aerodinamica linear

Reentrada da carga ttil

Dinamica com 6 GDL
Massa constante

Sem propulsao

Sem aerodinamica

Dindmica com 3 GDL
Massa constante

Sem propulsao

Apenas forca de arrasto

5.1.3 Resultados da simulagcao do VSB-30

A trajetéria do VSB-30 foi simulada com o ROSI e com o RTS utilizando os modelos ja apresen-

tados. O tempo de execugdo da simulagdo pelo ROSI foi inferior a 1 segundo, enquanto o tempo

gasto pelo RTS foi de aproximadamente 59 segundos.
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De maneira geral, os resultados obtidos com as duas ferramentas de simulacao sdo bastante seme-

lhantes. Alguns desses resultados sdo apresentados a seguir.

A Figura 5.2 mostra os resultados de posi¢ao obtidos com as duas ferramentas. Nota-se que, para
a porc¢ao inicial do voo, as duas curvas sdao praticamente coincidentes, enquanto a diferenca entre
elas aumenta conforme a distancia percorrida pelo veiculo aumenta. E natural que isso aconteca
uma vez que pequenas diferencas entre os modelos implementados nas duas ferramentas somam-se

ao longo do processo de integracao da trajetoria.

300 g ! ! ! ! ; ! ! '

250

200
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Altitude [km]

100
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O Lo } ........... | ........... | ........... ooeoneennny] | ........... | ........... | ........... Lo b

; 2
0 20 40 50 g 100 120 14 16 180 200
Distancia percorrida [km]

Figura 5.2 - Comparacao dos resultados de posi¢ao fornecidos pelo RTS e pelo ROSI

Dentre as diferencas entre os modelos do RTS e do ROSI, pode ser citado o método de corregao do
valor do empuxo nos modelos propulsivos durante a cauda de empuxo do motor, que corresponde

aos instantes de final de queima. Enquanto o RTS utiliza a equagdo
Teor = ref + (pref _patm) Ae7 (51)
o ROSI utiliza outra metodologia, dada pela equacao

Tref

Ttail

Teor = Tref + (pref - patm) A, (52)
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onde Ty, é o valor do empuxo no inicio da cauda de empuxo. A metodologia empregada pelo ROSI
resulta em um maior valor de empuxo durante a cauda de empuxo, como mostrado na Figura 5.3
para o motor do primeiro estagio. O maior empuxo considerado pelo ROSI resulta em uma maior

altitude e distancia percorrida pelo veiculo.

10 .......... .......... ........ ........... .......... .......... .......... .......... .......... .......

Empuxo [M]
(=]

Eogooe [ fos [ ERERRERREE R T [

1 I T T
124 126 128 13 132 134 136 138 14 142 144
Tempo [s5]

Figura 5.3 - Comparacao dos valores de empuxo durante a cauda de empuxo fornecidos
pelo RTS e pelo ROSI

Com relacdo a velocidade relativa do veiculo, mostrada na Figura 5.4, a coincidéncia entre as
curvas persiste até os instantes finais de voo. A diferenca de resultados que aparece em torno de
490 segundos de voo pode ser justificada devido aos diferentes modelos aerodindmicos utilizados.
Enquanto no RTS a tnica forga que atua sobre a carga 1util durante a reentrada é a forca peso,
que faz aumentar sempre sua velocidade de queda, no ROSI o arrasto aerodinamico nas camadas

mais densas da atmosfera faz com que a velocidade de queda seja reduzida bruscamente.

A diferenga nos resultados de altitude e velocidade do veiculo obtidos com o RTS e com o ROSI
pode ser melhor observada na Figura 5.5, que apresenta o erro dos resultados do RTS em relagao
aos resultados do ROSI em termos percentuais. Com relagao a altitude, os grandes valores de erro
observados ao final do voo sdo devidos ao fato de que, & medida que a altitude aproxima-se de
zero, pequenas diferencas absolutas observadas nos resultados das duas ferramentas resultam em

grandes diferencas em termos percentuais.
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Figura 5.4 - Comparacao dos resultados de velocidade fornecidos pelo RT'S e pelo ROSI
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Figura 5.5 - Diferenca percentual nos resultados de altitude e velocidade fornecidos pelo
RTS e pelo ROSI
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As Figuras 5.6 e 5.7 mostram a variagdo do nimero de Mach e da pressdo dindmica em fun¢do do
tempo de voo. Os resultados desses dois pardmetros sdo relativamente préximos nas duas ferra-
mentas (o valor constante do nimero de Mach obtido com o ROSI ap6s os 100 segundos de voo é
devido a uma simplificagdo no modelo atmosférico dessa ferramenta, que nao calcula a velocidade
do som para altitudes maiores do que 150 km). As diferengas encontradas para o niimero de Mach
sao devidas aos diferentes modelos atmosféricos empregados: o RTS utiliza a atmosfera padrao
U.S. Standard 1976, enquanto o ROSI utiliza a U.S Standard 1962. As diferengas encontradas nos

valores de pressao dindmica sdo devidas as diferencas na velocidade relativa do veiculo.

i I i
100 200 300 400 500 600
Tempo [5]

Figura 5.6 - Nimero de Mach fornecido pelo RTS e pelo ROSI

A Figura 5.8 apresenta a velocidade de rolamento do veiculo em fun¢do do tempo de voo. Nota-se
que esses resultados sdo coincidentes na parte inicial do voo, divergindo a partir de, aproximada-
mente, 28 segundos de voo. A diferenca entre esses resultados deve-se a diferencas nos modelos
propulsivos, uma vez que o ROSI nao considera a variagdo do tensor de inércia do veiculo no

momento aparente de Coriolis, que corresponde ao primeiro termo do lado direito da equagao:

- oI
Mc:—a-ﬁ+mfex(wxﬂ). (5.3)

A Figura 5.9 compara os resultados do ROSI com os resultados do RTS, agora desprezando também

esse termo. Nesse caso, as curvas sdo praticamente coincidentes.

81



Yelocidade de rolamento [grausis)

20

18

Pressao dindmica [Pal

T
—-———ROS|
RTS

Figura 5.7 - Pressao dinamica fornecida pelo RTS e pelo ROSI
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Figura 5.8 - Velocidade de rolamento fornecida pelo RTS e pelo ROSI
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Figura 5.9 - Velocidade de rolamento fornecida pelo RTS simplificado e pelo ROSI

A avaliagdo da validade da hipdtese adotada pelo ROSI pode ser realizada observando-se a Figura
5.10, que mostra o momento aerodindmico de rolamento que atua sobre o veiculo, causado pelas
empenas, e o momento de rolamento de Coriolis devido & variagdo do tensor de inércia, ambos
calculados pelo RTS. Nota-se que a ordem de grandeza dos dois momentos é a mesma, indicando
que nao se pode desprezar a variacdo do tensor de inércia no calculo dos momentos aparentes que
atuam sobre o veiculo. Essa afirmacao estd de acordo com o que é apresentado em Cornelisse et
al. (1979) e Eke (1998).

Finalmente, a Tabela 5.2 apresenta os valores numéricos de apogeu da trajetéria, de tempo de
microgravidade e da localizagdo do ponto de impacto da carga 1util. O tempo de microgravidade

corresponde ao intervalo de tempo em que a carga util possui uma altitude maior do que 100 km.

Tabela 5.2 - Comparacio numérica de alguns parametros da trajetoria obtida com o RTS

e com o ROSI
Parametro RTS ROSI
Apogeu da trajetéria [km] 264,290 265,580
Tempo de microgravidade |s] 382 383

Longitude de impacto [graus|] -42,790 -42,783
Latitude de impacto [graus] -1,499  -1,501
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Figura 5.10 - Comparagado entre os momentos de rolamento aerodindmico e de Coriolis

A comparacao dos resultados da simulagao de voo do VSB-30 obtidos com o RTS e com o ROSI
mostrou a boa concordancia entre as duas ferramentas. Caracteristicas gerais de desempenho do
veiculo, como a variagdo da altitude e velocidade do veiculo em funcdo do tempo de voo, o apogeu
da trajetoria e o tempo de microgravidade, sdo igualmente previstas com os dois simuladores. Par-
ticularmente a velocidade de rolamento do veiculo apresentou diferencas consideraveis em virtude
da adogao de hipdteses diferentes nas duas ferramentas. O tempo gasto pelo RTS para a execugao

da simulacao foi consideravelmente maior do que o tempo gasto pelo ROSI.

5.1.3.1 Simulacao com presenca de vento

A simulacao da trajetoria do VSB-30 foi feita considerando-se também a influéncia do vento. A
missdo é a mesma apresentada anteriormente. Considerou-se um vento constante com intensidade
de 10 m/s entre 0 e 1000 metros de altitude e com intensidade de 5 m/s entre 1000 e 2000 metros
de altitude.

As Figuras 5.11 e 5.12 apresentam os resultados de posigdo e velocidade obtidos com o RTS e
com o ROSI, juntamente com os resultados da simulacdo sem vento. Nota-se a grande influéncia
do vento sobre a trajetéria. Além disso, as trajetorias calculadas pelo RTS e pelo ROSI consi-
derando a presenca de vento sdo bastante semelhantes. As diferengas encontradas nas curvas de
posicao e velocidade sao devidas as diferencas nos modelos das duas ferramentas, como explicado

anteriormente.
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Figura 5.11 - Resultados de posigdo fornecidos pelo RTS e pelo ROSI considerando a in-
fluéncia do vento
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Figura 5.12 - Resultados de velocidade fornecidos pelo RTS e pelo ROSI considerando a
influéncia do vento
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5.2 Simulacao de veiculo sub-orbital controlado

O veiculo analisado nesta se¢ao é o0 VLM-1 (Veiculo Lancador de Microssatélites) em sua missdo de
lancar a carga util de reentrada atmosférica SHEFEX IIT (DLR, 2012). Os resultados sdo compara-
dos com os resultados do software ASTOS®. Note-se que o VLM-1 nio é um veiculo sub-orbital,

no entanto o langamento da carga util SHEFEX III é uma missdo sub-orbital.

5.2.1 Caracteristicas do VLM-1 e da trajetéria

O VLM-1 é constituido por trés estagios a propelente solido, sendo que o primeiro e segundo
estgios sdo controlados por tubeira mével, enquanto o terceiro estdgio é nao controlado (IAE,
2013a). Além dos estdgios propulsivos, o veiculo possui um sistema de basculamento para controle
de atitude em arfagem e guinada e um conjunto de motores de inducéo de rolamento. Fazem parte
ainda do veiculo a carga util SHEFEX III e a coifa. A Figura 5.13 mostra o VLM-1.

Figura 5.13 - Veiculo VLM-1
Fonte: (DLR, 2012)

A trajetéria do VLM-1 para missdo SHEFEX III tem o objetivo de prover a carga til as condigbes
adequadas de reentrada atmosférica de forma que o experimento possa ser conduzido durante
essa fase do voo. Isso quer dizer que o veiculo deve levar a carga util até um ponto de reentrada

atmosférica, atingindo certas condigoes de altitude e velocidade.

O langamento do veiculo ocorre a partir de rampa. Apds a ignicdo do motor do primeiro estigio
e decolagem, o empuxo vetorizado desse estagio prové o controle necessario para que o veiculo
persiga uma atitude de referéncia previamente determinada, adequada para o cumprimento da
missdo. Ao final de queima desse motor, sua estrutura ¢é alijada e o motor do segundo estégio é
ignitado. Durante o voo do segundo estagio, o veiculo é também controlado de forma a seguir uma
atitude de referéncia. Apos o final de queima, a estrutura do segundo estégio é alijada. Em seguida,
o veiculo realiza um voo balistico durante o qual o sistema de basculamento atua para controlar
sua atitude em arfagem e guinada. Antes da ignicao do terceiro estagio, ha a atuacdo dos motores
de indugéo de rolamento. Durante a queima do motor do terceiro estdgio, o qual é nao controlado,
o veiculo é impulsionado de forma a ganhar velocidade. Apds o fim de queima desse motor, a carga

util é separada e segue sua trajetéria de reentrada. A simulagéo realizada aqui corresponde ao voo
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até o final de queima do terceiro estagio, ndo sendo considerada a trajetoria de reentrada da carga

util.
5.2.2 Modelamento no RTS e no ASTOS

A Tabela 5.3 mostra o modelamento utilizado no RTS e no ASTOS®. As principais diferencas entre
os modelos das duas ferramentas sao devidas ao fato de o RTS realizar a simulagao em seis graus
de liberdade enquanto o ASTOS® realiza a simulacio em trés graus de liberdade de translacio,
desprezando a dindmica de rotagdo. Como consequéncia, o RTS deve considerar modelos para os

sistemas de controle do veiculo, enquanto o ASTOS® utiliza um modelo de controle ideal no qual

as mudancas de atitude do veiculo podem ser realizadas instantaneamente.

Tabela 5.3 - Modelamento para simulagao do VLM-1

Fase

RTS

ASTOS®

Decolagem

Dinamica para rampa
Massa varidvel

Motor tub. moével
Aerodinamica linear
Controle PID de atitude

Dinamica para rampa
Massa variavel

Motor tub. fixa
Aerodindmica linear (forgas)
Controle ideal/instantaneo

Voo 1° estagio

Dindmica com 6 GDL
Massa, variavel

Motor tub. mével
Aerodinamica linear
Controle PID de atitude

Dindmica com 3 GDL
Massa variavel

Motor tub. fixa
Aerodinamica linear (forgas)
Controle ideal /instantaneo

Voo 2° estagio

Dinadmica com 6 GDL
Massa variavel

Motor tub. mével
Aerodinamica linear
Controle PID de atitude

Dindmica com 3 GDL
Massa variavel

Motor tub. fixa
Aerodindmica linear (forgas)
Controle ideal/instantaneo

Fase balistica

Dinamica com 6 GDL
Massa constante

Sem propulsao
Aerodinamica linear
Sistema de basculamento

Dindmica com 3 GDL
Massa constante

Sem propulsao
Aerodindmica linear (forgas)
Controle ideal/instantaneo

Inducao de
rolamento

Dindmica com 6 GDL
Massa constante

Sist. indugao de rolamento

Aerodinamica linear
Sem sist. controle

Dinamica com 3 GDL
Massa constante

Sem propulsao
Aerodindmica linear (forgas)
Atitude mantida constante

Voo 3° estagio

Dinadmica com 6 GDL
Massa varidvel

Motor tub. fixa
Aerodinamica linear
Sem sist. controle

Dinadmica com 3 GDL
Massa varidvel

Motor tub. fixa
Aerodindmica linear (forgas)
Atitude mantida constante
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Com relacdo aos dados de entrada para os modelos, para a simulacio com o ASTOS® foram
fornecidas curvas com os valores da massa do veiculo em funcao do tempo, determinadas a priori
conhecendo-se a massa estrutural em cada fase de voo e a vazdo de massa dos motores; curvas
do empuxo nominal gerado pelos motores, determinadas teoricamente; e curvas dos coeficientes de
forga aerodindmica, determinadas por software especializado. J& para a simula¢do com o RTS, além
desses parametros, foram fornecidas também informagdes relacionadas com a dindmica rotacional,
que correspondem aos valores de momentos e produtos de inércia do veiculo e coeficientes para
célculo dos momentos aerodindmicos. Além disso, tratando-se de um veiculo controlado, foram
fornecidas tanto para o ASTOS® quanto para o RTS curvas com a atitude em arfagem, guinada
e rolamento que o veiculo deve seguir durante o voo (atitude de referéncia). A determinacdo da
atitude de referéncia, a qual ndao é objeto de estudo deste trabalho, foi realizada por meio de
um processo de otimizacio da trajetéria com o préprio software ASTOS®. Finalmente, para a
simulac¢do com o RTS foram fornecidos também os ganhos das malhas de controle (pardmetro niao
utilizado pelo ASTOS® pois o sistema de controle é considerado ideal). A determinacio desses
ganhos, que também nao é objeto de estudo deste trabalho, foi realizada de acordo com metodologia
desenvolvida durante o projeto do sistema de controle do veiculo. Novamente, a confidencialidade

desses parametros nao permitiu sua inclusao neste trabalho.

5.2.3 Resultados da simulagcao do VLM-1

A trajetéria do VLM foi simulada com o0 ASTOS® e com o RTS utilizando os modelos apresentados
na secao anterior. O tempo de execucio da simulacio pelo ASTOS® foi de aproximadamente 9

segundos, enquanto o tempo gasto pelo RTS foi de aproximadamente 180 segundos.

De maneira geral, os resultados obtidos com o RTS e com o ASTOS® sio bastante semelhantes,

como mostrado a seguir.

As Figuras 5.14 e 5.15 mostram os resultados de posicao e velocidade obtidos com as duas ferra-
mentas. Tanto as curvas de posi¢ao quanto as curvas de velocidade possuem uma boa concordancia
durante todo o voo. A diferenga percentual entre os resultados das duas ferramentas para a altitude
e velocidade do veiculo é apresentada na Figura 5.16, onde se nota que esta diferenca é inferior
a 1% durante todo o voo. Esses resultados mostram que, apesar da simplificacdo adotada pelo
ASTOS®, que faz a simulacio em trés graus de liberdade, a previsao dos parametros de posicao
e velocidade lineares nao mostra grande diferenca com relacdo a uma simulacdo em seis graus
de liberdade. A diferenca entre os resultados das duas ferramentas fica mais evidente quando séo

analisados parametros diretamente relacionados com a dindmica rotacional do movimento.

A Figura 5.17 apresenta o angulo de arfagem em relagdo ao sistema Fx em fungdo do tempo de
voo. A simulacio realizada pelo ASTOS® néio considera a dindmica rotacional do veiculo, o que
significa que a atitude do veiculo ao longo do voo serd exatamente igual ao programa de atitude
estipulado para a missdo, conhecido como atitude de referéncia, como se o veiculo possuisse um
sistema de controle ideal (a curva de arfagem do ASTOS® corresponde, portanto, & atitude de
referéncia utilizada nas simulagdes tanto do ASTOS® quanto do RTS). J4 o RTS, por considerar
a dindmica rotacional, deve possuir também um modelo do sistema de controle do veiculo que

permita que ele persiga essa atitude referéncia.

88



! ! ! ! ! | |
250 - —— - aSTOS | .............. .............. .............. e P -
RTS - : : : :

200k .............. .............. P AR .............. .............. ............... ............. |

_\

Iy

&
1

Altitude [km]

100_ ............. ............... .............. .............. .............. ............. _

50k A ............... .............. ............... .............. .............. .............. ............. |

i i I I i i i
1] 200 400 800 800 1000 1200 1400 1600
Distancia percorrida [km]

Figura 5.14 - Comparacio dos resultados de posicao fornecidos pelo RTS e pelo ASTOS®
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Figura 5.15 - Comparagao dos resultados de velocidade relativa fornecidos pelo RTS e pelo
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Figura 5.16 - Diferenga percentual nos resultados de altitude e velocidade fornecidos pelo
RTS e pelo ASTOS®
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Figura 5.17 - Variacdo do dngulo de arfagem em relacao ao sistema Fp fornecido pelo RTS
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De forma geral, as curvas de arfagem sdo coincidentes, o que indica que o modelo do sistema de
controle implementado no RTS é adequado para perseguir a arfagem de referéncia. Porém, algumas

diferengas entre as curvas sao notadas em alguns trechos do voo, como descrito a seguir.

A Figura 5.18 apresenta a variacdo do angulo de arfagem durante a manobra de basculamento que
ocorre no inicio do voo, com a qual o veiculo sai do voo vertical e comega a ganhar velocidade
horizontal. Esse trecho deixa claro a diferenca entre considerar ou nao a dindmica de rotagdo. Na
simulacdo realizada com 0 ASTOS®, uma vez que o controle de atitude pode ser considerado ideal, o
veiculo possui a capacidade de realizar manobras em atitude instantaneamente, como indicado pelas
quinas presentes na curva de atitude simulada por essa ferramenta. J4 na simulagdo com o RTS, a
inércia em rotacgao do veiculo ndo permite que manobras sejam realizadas instantaneamente, o que
resulta em uma diferenca entre a atitude de referéncia e a atitude real do veiculo. O comportamento

dessa diferenca esta relacionado com os ganhos do controlador utilizados na simulagao.

1 — — T ————— —— =

——— ASTOS

Angulo de arfagem [graus)

Figura 5.18 - Diferen¢a no angulo de arfagem em relagdo ao sistema Fy fornecido pelo
RTS e pelo ASTOS® no inicio do voo

A Figura 5.19 mostra os instantes finais do voo, quando ocorre a atuacido dos motores de indugao
de rolamento, aumentando a velocidade de rolamento do veiculo, e a igni¢cao e queima do motor do
terceiro estagio, durante a qual o veiculo é nao controlado e, portanto, a atitude em arfagem deveria
permanecer constante. Novamente devido & dindmica rotacional idealizada adotada pelo ASTOS®
a atitude em arfagem permanece nao perturbada durante essa fase do voo. No entanto, notam-se

perturbagoes no angulo de arfagem fornecido pelo RTS. O inicio dessas perturbagoes coincide com
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a igni¢do dos motores de indugdo de rolamento, aos 407 segundos. Devido a excentricidade do
centro de massa e a assimetria do veiculo, o movimento angular ndo se dé exatamente em torno de
seu eixo de simetria, o que ocasiona as perturbagoes observadas. A oscilacdo no angulo de arfagem

continua até o final de queima do terceiro estagio.

— - ASTOS

-107r : —FRTS |
108 _ ............... ............... ............... ............... ............... ............... ............... ....... _
e P PP S |
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Tempo [s]

Figura 5.19 - Diferenga no angulo de arfagem em relagao ao sistema Fpy fornecido pelo
RTS e pelo ASTOS® no final do voo

A Figura 5.20 mostra o angulo de ataque total do veiculo em funcédo do tempo de voo. O aumento
que ocorre com esse parametro no inicio do voo deve-se & manobra de basculamento. Apds essa
manobra, o angulo de ataque deveria ser, nominalmente, igual a zero, visto que a atitude de
referéncia foi calculada de forma que o veiculo realizasse uma trajetéria em giro gravitacional
durante a queima do primeiro e segundo estdgios (a trajetéria em giro gravitacional corresponde
A trajetéria com angulo de ataque igual a zero). Na simulacio feita pelo ASTOS®  na qual o
sistema de controle é ideal e o veiculo segue exatamente a atitude de referéncia, o dngulo de ataque
mantém-se igual a zero apés a manobra de basculamento. O RTS, por outro lado, fornece valores
de dngulo de ataque diferentes de zero, devido ao sistema de controle ndo ser ideal. A perturbagao
que ocorre apds os 61 segundos de voo é resultado do que ocorre com o dngulo de arfagem real
do veiculo, como mostrado na Figura 5.21, que, por sua vez, estd relacionado com os ganhos do
controlador utilizados na simulacdo. O resultado de angulo de ataque constitui outro exemplo da

diferenca de se considerar ou nao a dindmica rotacional.
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Figura 5.21 - Diferenga no angulo de arfagem em relagdo ao sistema Fpy fornecido pelo
RTS e pelo ASTOS® devida aos ganhos do controlador
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Finalmente, a Tabela 5.4 mostra alguns resultados numéricos das simulagoes realizadas com o RTS
e com o ASTOS®. A altitude e velocidade de reentrada correspondem ao instante de final de
queima do motor do terceiro estagio. A diferenca apresentada nos valores de méximo angulo de

ataque deve-se aos diferentes modelos de controle das duas ferramentas.

Tabela 5.4 - Comparagao numérica de alguns pardmetros da trajetéria obtida com o RTS
e com o ASTOS®

Parametro RTS ASTOS®
Altitude de reentrada [km)] 228,112 228,166
Velocidade de reentrada [km/s] 6,309 6,313
Méaximo angulo de ataque [graus|] 2,266 1,976

A principal diferenca entre o RTS e o ASTOS® reside no fato de que a simulacdo de veiculos
controlados no ASTOS® pode ser realizada considerando apenas trés graus de liberdade em trans-
lacdo, o que implica em uma dindmica rotacional idealizada, enquanto o RTS realiza a simulacao
em seis graus de liberdade. Apesar da boa concordancia entre os resultados obtidos com as duas
ferramentas, foram apresentados alguns pardmetros de voo que evidenciam a necessidade da simu-
lacdo de trajetoria em seis graus de liberdade, como, por exemplo, a atitude real e o dngulo de
ataque do veiculo. Deve ser ressaltado que o modelamento do movimento do veiculo com trés graus
de liberdade translacionais mostra-se bastante adequado para a otimizacao da trajetoéria, topico
nao abordado neste trabalho mas que é uma das principais funcionalidades do software ASTOS®.
O tempo gasto pelo RTS para a execugao da simulagao foi consideravelmente maior do que o tempo
gasto pelo ASTOS®.

5.3 Simulagao de veiculo orbital controlado

O veiculo analisado nesta se¢do é o VLS-1 (Veiculo Lancador de Satélites) em uma missao tipica

de satelitizacao. Os resultados do RTS s@o comparados com os obtidos com a ferramenta STVLS.

5.3.1 Caracteristicas do VLS-1 e da trajetéria

O VLS-1 é composto por quatro estdgios a propelente sélido (IAE, 2013b). O primeiro estdgio
compreende um conjunto com quatro motores dispostos em torno do motor central do segundo
estagio. Os trés primeiros estagios sdo controlados por tubeira mdvel, enquanto o quarto estagio
possui tubeira fixa. Além dos estdgios propulsivos, o veiculo possui ainda um sistema auxiliar de
controle de rolamento, um sistema de basculamento e um sistema de propulsores de inducao de
rolamento. Por fim, o veiculo possui uma carga til (satélite) e uma coifa. A Figura 5.22 mostra o
VLS-1.

O VLS-1 é lancado a partir de rampa. Apds a ignicdo dos quatro motores do primeiro estagio
e decolagem, o empuxo vetorizado produzido por esses motores fornece a capacidade de controle
para que o veiculo siga uma atitude de referéncia. Ainda durante a queima desse estdgio, ocorre

a ignicdo do motor do segundo estigio e o veiculo passa por uma fase de voo onde os motores do
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primeiro e segundo estagios estao ativos simultaneamente. Apds o fim de queima, as estruturas dos
quatro motores do primeiro estagio sao alijadas e o veiculo prossegue apenas com o segundo estagio
ativo. Apés o fim de queima do segundo estigio, sua estrutura é separada e tem-se e a ignicdo do
motor do terceiro estdgio. A estratégia de controle de atitude é mantida durante a queima dos trés
primeiros estagios do veiculo. Apos o fim de queima, a estrutura do terceiro estagio é alijada e o
veiculo entra em uma fase de voo balistico, durante a qual o sistema de basculamento atua para
controlar a atitude do veiculo em arfagem e guinada. Antes da igni¢do do motor do quarto estagio,
atuam os motores de inducao de rolamento. Apds a queima do motor do quarto estiagio, o qual é

nao controlado, ocorre a injecdo do satélite em orbita.

4° ESTAGIO

19 ESTAGIO

29 ESTAGIO

Figura 5.22 - Veiculo VLS-1
Fonte: (AEB, 2012b)

5.3.2 Modelamento no RTS e no STVLS

A Tabela 5.5 mostra o modelamento utilizado no RTS e no STVLS. O modelamento é bastante
semelhante nas duas ferramentas, visto que elas apresentam os mesmos tipos de modelos para
descrever as caracteristicas do veiculo. A principal diferenca diz respeito aos modelos propulsivos
para o primeiro e segundo estagios. O STVLS, tendo sido desenvolvido especificamente para a
simulagdo de voo do VLS-1, utiliza um tinico modelo propulsivo, composto por cinco motores com
tubeira mével, para os motores do primeiro e segundo estagios. A simulagao da queima de apenas
um dos estagios é feita utilizando-se valores de empuxo igual a zero para o estdgio nao ativo. Ja
o RTS utiliza um modelo propulsivo para o primeiro estagio, composto por quatro motores, e um

modelo para o motor do segundo estagio.

95



Tabela 5.5 - Modelamento para simulacao do VLS-1

Fase

RTS

STVLS

Decolagem

Dinamica para rampa

Massa, variavel

Conjunto de 4 motores tub. mével
Aerodinamica linear

Controle PID de atitude

Dinadmica para rampa

Massa, variavel

Conjunto de 5 motores tub. movel
Aerodinamica linear

Controle PID de atitude

Voo 1° estagio

Dinamica com 6 GDL

Massa varidvel

Conjunto de 4 motores tub. movel
Aerodinamica linear

Controle PID de atitude

Dinadmica com 6 GDL

Massa variavel

Conjunto de 5 motores tub. mével
Aerodinamica linear

Controle PID de atitude

Voo 1° e 2°
estagios

Dindmica com 6 GDL

Massa, variavel

Conjunto de 4 motores tub. mével
e motor tub. mével
Aerodinamica linear

Controle PID de atitude

Dinadmica com 6 GDL
Massa variavel
Conjunto de 5 motores tub. mével

Aerodinamica linear
Controle PID de atitude

Voo 2° estagio

Dinamica com 6 GDL

Massa, variavel

Motor tub. mével

Aerodinamica linear

Controle PID de atitude e sist.
auxiliar de controle de rolamento

Dinamica com 6 GDL

Massa, variavel

Conjunto de 5 motores tub. movel
Aerodinamica linear

Controle PID de atitude e sist.
auxiliar de controle de rolamento

Voo 3° estagio

Dinadmica com 6 GDL

Massa, variavel

Motor tub. mével

Sem aerodinamica

Controle PID de atitude e sist.
auxiliar de controle de rolamento

Dinamica com 6 GDL

Massa variavel

Motor tub. mével

Sem aerodinamica

Controle PID de atitude e sist.
auxiliar de controle de rolamento

Fase balistica

Dinamica com 6 GDL
Massa constante

Sem propulsao

Sem aerodinamica
Sistema de basculamento

Dinadmica com 6 GDL
Massa constante

Sem propulsao

Sem aerodinamica
Sistema de basculamento

Inducao de
rolamento

Dindmica com 6 GDL

Massa, varidvel

Sist. de inducao de rolamento
Sem aerodinamica

Sem sist. de controle

Dinamica com 6 GDL

Massa, variavel

Sist. de inducao de rolamento
Sem aerodinamica

Sem sist. de controle

Voo 4° estagio

Dinadmica com 6 GDL
Massa, variavel

Motor tub. fixa

Sem aerodinamica
Sem sist. de controle

Dinamica com 6 GDL
Massa variavel

Motor tub. fixa

Sem aerodinamica
Sem sist. de controle
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Os dados de entrada dos modelos utilizados nas simula¢ées com o STVLS e o RTS séo constituidos
pelos mesmos parametros. Foram fornecidas curvas da massa e inércia do veiculo, do empuxo
nominal dos motores, dos coeficientes aerodindmicos, da atitude de referéncia e dos ganhos das
malhas de controle. A determinacdo desses parametros foi realizada de maneira semelhante &
empregada para a simulacao do VLM. Novamente, esses dados nao puderam ser apresentados

devido a sua confidencialidade.

5.3.3 Resultados da simulagcao do VLS-1

A trajetéria do VLS-1 foi simulada com o STVLS e com o RTS utilizando os modelos apresentados
na sec¢ao anterior. O tempo de execucdo da simulagdo pelo STVLS foi de aproximadamente 14

segundos, enquanto o tempo gasto pelo RTS foi de aproximadamente 187 segundos.

Os resultados obtidos com o RT'S e com o STVLS séo bastante semelhantes. Alguns desses resul-

tados sdao apresentados a seguir.

As Figuras 5.23 e 5.24 mostram os resultados de posicao e velocidade. As curvas relativas a esses
parametros obtidas com as duas ferramentas sdo praticamente coincidentes durante todo o voo.
A diferenga percentual entre os resultados das duas ferramentas, para a altitude e velocidade do

veiculo, é apresentada na Figura 5.25.
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Figura 5.23 - Comparagao dos resultados de posi¢ao obtidos com o RTS e com o STVLS
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Figura 5.24 - Comparagao dos resultados de velocidade obtidos com o RTS e com o STVLS
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Figura 5.25 - Diferenga percentual nos resultados de altitude e velocidade fornecidos pelo
RTS e pelo STVLS
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As Figuras 5.26 e 5.27 mostram, respectivamente, os angulos de arfagem e guinada em relagéo
ao sistema Fy em funcdo do tempo de voo, juntamente com os respectivos angulos de arfagem e
guinada de referéncia. De maneira geral, as curvas de arfagem real do veiculo provenientes do RTS
e do STVLS sdo bastante semelhantes e estdo de acordo com a arfagem de referéncia. A diferenca
entre a arfagem real e de referéncia que ocorre nos instantes finais de voo é devida, além da inércia
de rotagao do veiculo, ao fato de a fase de voo relativa a manobra de basculamento ocorrer atrasada
em relacdo ao angulo de arfagem de referéncia. Com relagdo ao dngulo de guinada, nota-se que o
modelo do sistema de controle implementado ndo consegue fazer com que o veiculo siga exatamente
a atitude de referéncia igual a zero. Além disso, existem diferencas entre a guinada real obtida com
0o RTS e com o STVLS, devidas ao fato de o STVLS desprezar a excentricidade do centro de massa

do veiculo, enquanto o RTS considera esse pardmetro na simulagao.

: : : 3 : : Referéncia
; 5 5 : ; ; === Real- STVLS
0 ........... ........... ........... ........... ............ .......... — — —Real-ETS |
0 N |
W
=
o
2
= A0 i
5
o
o
5
B BOF b i
=
=
=0
o
(E = _
_100_..........,; ........... ........... .......... ........... ............ ........... ........... ............ .......... _
120 i

i 1 i i i i 1 i
] 50 100 150 200 250 300 350 400 450 500
Tempo [5]

Figura 5.26 - Comparacao do dngulo de arfagem em relagdo ao sistema Fx obtido com o
RTS e com o STVLS, além do respectivo angulo de referéncia

As Figuras 5.28 e 5.29 mostram os valores de deflexdo das tubeiras em arfagem e guinada. Nota-
se que a deflexdo em arfagem obtida com as duas ferramentas é bastante semelhante, enquanto
a deflexdo em guinada apresenta diferengas consideraveis. Essa diferenca é devida as diferencas

observadas nos angulos de guinada obtidos com o RTS e com o STVLS.

As Figuras 5.30 e 5.31 apresentam resultados de esforgos aerodindmicos que atuam sobre o veiculo.
Tanto os resultados de forca aerodindmica axial quanto de momento aerodindmico de arfagem séo

bastante semelhantes.
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Figura 5.27 - Comparac¢ado do angulo de guinada em relagdo ao sistema Fx obtido com o
RTS e com o STVLS, além do respectivo angulo de referéncia
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Figura 5.28 - Comparagao do angulo de deflexdo em arfagem das tubeiras obtido com o
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Figura 5.29 - Comparagao dos dngulo de deflexdo em guinada das tubeiras obtido com o
RTS e com o STVLS
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Figura 5.30 - Forca aerodindmica axial atuante sobre o veiculo obtida com o RTS e com
o STVLS
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Figura 5.31 - Momento aerodindmico em arfagem atuante sobre o veiculo obtido com o
RTS e com o STVLS

Finalmente, a Tabela 5.6 compara numericamente os resultados obtidos com o RTS e com o STVLS
para o ponto de impacto das estruturas do primeiro e segundo estagios e para alguns elementos

orbitais da carga tutil.

Tabela 5.6 - Comparacao dos pontos de impacto do 1° e 2° estagios e dos elementos orbitais
da carga 1til obtidos com o RTS e com o STVLS

Parametro RTS STVLS
Longitude de impacto 1° estdgio [graus] -41,561  -41,563
Latitude de impacto 1° estagio [graus] -1,472 -1,466
Longitude de impacto 2° estégio [graus] -38,800  -38,802
Latitude de impacto 2° estagio [graus] -0,627 -0,621
Excentricidade da érbita 0,000064 0,000058
Inclinagao da drbita [graus] 15,993 16,000
Velocidade radial [m/s] -0,270 -0,424
Semi-eixo maior da érbita [km] 7009,438 7009,203

Os resultados obtidos com o RTS e com o STVLS sao bastante semelhantes, uma vez que as

ferramentas apresentam modelos similares para a simulagdo do VLS-1. A maior diferenca observada
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ocorreu com o angulo de guinada em relagdo ao sistema Fjp, devido a uma simplificagdo adotada
no STVLS, que despreza a excentricidade do centro de massa, e ndo adotada no RTS. O tempo
gasto pelo RTS para a execugdo da simulacdo foi consideravelmente maior do que o tempo gasto
pelo STVLS.

5.3.3.1 Comparacgao entre controle continuo e controle discreto

O RTS oferece a possibilidade de se utilizar modelos de controle discreto nas simulag¢ées de voo. Sao
comparados aqui os resultados para a simulagao de voo do VLS-1 utilizando controle PID de atitude
continuo e discreto. A missdo de voo do VLS-1 simulada é a mesma apresentada anteriormente. A
frequéncia de atuacdo do sistema de controle de atitude discreto é de 25 Hz, o que significa que
o valor dos sinais de controle em arfagem, guinada e rolamento sao mantidos constantes para um
passo de tempo de 0,04 segundos durante a integragdo da trajetéria. Apds esse passo de tempo,
a integracao é interrompida e novos valores dos sinais de controle sdo calculados e utilizados no

préximo passo de integracao de 0,04 segundos.

O tempo gasto pelo RTS para a simulacao de voo com controle de atitude discreto foi de aproxi-

madamente 926 segundos.

A Figura 5.32 apresenta a comparacao entre as curvas do angulo de arfagem em relagdo ao sistema
Fn obtidas nas duas situagoes. Nota-se que, apesar da frequéncia de controle relativamente alta,

as curvas apresentam diferengas, como mostrado em detalhe na Figura 5.33.
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Figura 5.32 - Comparagao do angulo de arfagem em relagdo ao sistema Fy para controle
de atitude continuo e discreto
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Figura 5.33 - Diferenga no dngulo de arfagem em relagiao ao sistema Fpy obtido com con-
trole de atitude continuo e discreto

A diferenca observada no angulo de arfagem tem influéncia nos demais resultados da simulacéo,
como mostrado na Tabela 5.7, que apresenta a posicao e a velocidade do veiculo no momento de
injecdo em 6rbita. Esses resultados mostram que, ao serem adotadas hipoteses simplificadoras para
a simulagao de voo, como a utilizacdo de modelos de controle continuo, apesar do ganho em termos
de simplicidade do modelo a ser implementado, esti-se influenciando nos resultados obtidos com
o simulador. A relevancia dessa influéncia e se ela é aceitéavel ou ndo deve ser motivo de estudo
durante o desenvolvimento de uma ferramenta de simulagao. Deve ser ressaltado o fato de que os
resultados obtidos com controle discreto ndo puderam ser verificados devido & auséncia de uma

ferramenta de simulagdo que dispusesse dessa mesma funcionalidade.

Tabela 5.7 - Comparacao dos resultados de posicao e velocidade no instante de injecao em
orbita para controle de atitude continuo e discreto

Parametro C. continuo C. discreto
Distancia percorrida [km] 1217,790 1214,761
Altitude [km)] 630,670 631,725
Velocidade relativa [m/s] 7051,365 7043,341
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6 CONCLUSOES E TRABALHOS FUTUROS

A andlise das ferramentas de simulacido de voo que vém sendo desenvolvidas e utilizadas em ins-
titui¢des renomadas como a NASA e a ESA mostra a tendéncia de se desenvolver ferramentas
flexiveis que possam ser aplicadas em diferentes projetos de veiculos langadores e em diferentes
fases desses projetos. Atualmente, tem-se buscado metodologias para a implementagio de tais fer-
ramentas de tal forma que possibilite o chamado reuso de cédigos ja validados, com o intuito de
diminuir o tempo e os recursos empregados no desenvolvimento de ferramentas de simulacao. Essas
ferramentas, além de flexiveis no sentido de que podem ser utilizadas em diferentes veiculos, séo
também flexiveis no sentido de que diferentes analises podem ser realizadas, tanto relacionadas
a dinamica de longo periodo quanto a dindmica de curto periodo. Dessa forma, uma simulagao
mais abrangente envolvendo esses dois tipos de dindmica e a influéncia mutua entre elas pode ser

realizada com uma Unica ferramenta.

Naturalmente, atingir tal estdgio de sofisticacdo em um ferramenta de simulacdo demanda tempo
e esforcos considerdveis, visto que trata-se de uma area complexa e multidisciplinar. O trabalho
apresentado aqui tem o intuito de colaborar para que o tema de simulacdo de voo de veiculos
lancadores, no Brasil, possa evoluir na direcdo do que se tem feito em paises cujo programa espacial

mostra-se mais avangado.

Esse trabalho teve como objetivo o desenvolvimento uma ferramenta para simulacdo de voo de
veiculos langadores, visando o aumento da capacitacao e a diminuigdo da dependéncia externa do
Brasil relacionada a essa area do conhecimento. Visto que o tempo e os recursos empregados no
desenvolvimento de uma ferramenta desse tipo podem ser consideraveis, essa ferramenta deveria
ser concebida seguindo-se o critério de flexibilidade, o qual permitiria sua utilizacdo na simulacéo
de voo de diferentes veiculos em diferentes missées. Outro requisito da ferramenta é que ela deveria
ser capaz de realizar simulacoes em seis graus de liberdade, podendo ser aplicada, principalmente,

em estudos da dindmica de longo periodo do movimento de tais veiculos.

A pesquisa bibliografica realizada permitiu a identificacdo de diversos modelos adequados para a
simulagao de voo de veiculos langadores, compreendendo modelos dindmicos, modelos dos subsis-
temas do veiculo e modelos ambientais. Foi proposta, entdo, uma arquitetura que atendesse ao
requisito de flexibilidade, a qual foi garantida por meio da estratégia de programacdo modular,
onde os modelos dos médulos do veiculo, ou subsistemas, bem como os modelos dindmicos e am-
bientais, sdo implementados separadamente e ficam disponiveis em uma biblioteca. A combinacéo
de diferentes modelos permite a simulacao de diferentes tipos de veiculo. Além disso, a ferramenta
oferece a possibilidade de se adicionar novos modelos & biblioteca existente, conforme a necessi-
dade do usuério. De posse dos modelos matematicos e da arquitetura mencionados, realizou-se a
implementagdo da ferramenta e de uma interface grafica para auxiliar na criagdo dos modelos de

voo dos veiculos.

Trés estudos de caso foram elaborados para a verificagao dos resultados obtidos com a ferramenta.
Esses resultados foram comparados com resultados de outras ferramentas de simulagao, quais sejam
0 ROSI, 0 ASTOS® e 0 STVLS. A escolha dessas ferramentas para a comparacio deveu-se & sua
disponibilidade no Instituto de Aerondutica e Espago. O ROSI vem sendo utilizado para a simulacéo

de voo dos veiculos de sondagem brasileiros e ji é uma ferramenta validada com dados de voos
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reais. O ASTOS®, por sua vez, é uma ferramenta comercial utilizada em institutos de pesquisa e
empresas de diversos paises. J& o STVLS nao teve ainda sua validagdo com dados reais de voo, no

entanto, seus resultados ja foram comparados com outras ferramentas de simulacéo.

De maneira geral, os resultados obtidos apresentaram boa concordancia com os resultados das
ferramentas empregadas para comparacao. As principais diferencas encontradas puderam ser justi-
ficadas em funcao de diferengas nos modelos utilizados na simulacao. Com relagdo ao ROSI, foram
encontradas diferencas nos modelos propulsivos, tanto na metodologia de corre¢ao do valor da forga
de empuxo quanto na determinaciao do momento de Coriolis. Com relacio ao ASTOS®, a principal
diferenca encontra-se no nimero de graus de liberdade dos modelos dindmicos utilizados para a
simulacao de veiculos controlados. Ja com relagdo ao STVLS, o simulador apresenta praticamente

os mesmos modelos dessa ferramenta.

Os resultados obtidos mostraram que a ferramenta pode ser utilizada em estudos da dindmica de
longo periodo do voo de veiculos langadores. Os pardmetros de voo determinados pela simulagao
permitem a realizagdo de anilises relacionadas ao desempenho do veiculo, tais como: diferentes
estratégias de lancamento podem ser estudadas variando-se as condigdes iniciais do veiculo ou
a sequéncia de eventos; restricdes da trajetéria podem ser verificadas, como valores méximos de
angulo de ataque e de pressao dindmica, localizacdo de pontos de impacto de estruturas alijadas,
etc.; pode-se estimar a influéncia de perturbacgdes sobre a trajetdria, como a presencga de vento,
a excentricidade do centro de massa e as assimetrias do veiculo; conhecidas as caracteristicas do

veiculo e da missao, pode ser verificada a capacidade ou nao de o veiculo cumprir a missao, etc.

Algumas contribuigdes deste trabalho podem ser realcadas. O desenvolvimento da prépria ferra-
menta de simulacdo tende a suprir, em parte, uma necessidade do IAE por um simulador de voo
flexivel capaz de realizar simulagdes em seis graus de liberdade. Foi possivel verificar a importéncia
de se utilizar modelos dindmicos com seis graus de liberdade para a obtencao de resultados mais
fiéis a realidade. Apenas por meio de estudos dessa natureza é possivel determinar pardmetros como
a atitude real do veiculo durante o voo, suas velocidades angulares, o nivel de perturbagdes que
ocorrem na trajetoria devidas as assimetrias do veiculo e a excentricidade de seu centro de massa,
etc. Para a comunidade cientifica, esse trabalho retine diversos modelos que podem ser empregados
na simulagdo de voo de veiculos langadores, além de propor uma arquitetura para construcao de
ferramentas de simulagao flexiveis. Com relacdo aos modelos empregados, foi demonstrada a im-
portancia de se considerar a variacdo do tensor de inércia na determinacao da velocidade angular
do veiculo, influéncia desprezada por alguns autores e também nao considerada nas ferramentas

de simulacgdo disponiveis no TAE.

Com relacao a concreta utilizacdo do RTS nas atividades do Programa Espacial Brasileiro, deve
ser ressaltado que a ferramenta foi desenvolvida durante um trabalho académico, logo nao foi
submetida a um completo processo de verificagdo e validacdo. No entanto, a boa concordancia
dos resultados obtidos em comparagdo com outras ferramentas ja utilizadas nessas atividades
indica que o RTS pode comecar a ser utilizado em paralelo com essas ferramentas, de forma
que suas funcionalidades possam ser testadas de maneira mais abrangente. Além disso, o RTS é,
atualmente, a ferramenta com maior potencial para simulacdo de voo do VLM em seis graus de
liberdade, devido as restricoes das outras ferramentas disponiveis no IAE. Finalmente, poderia

ser realizada, em um futuro projeto de Pesquisa e Desenvolvimento, a implementacdo de uma
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ferramenta de simulagao baseada no RTS e que estivesse de acordo com metodologias empregadas
no desenvolvimento de programas computacionais, ou Engenharia de Software. Certamente fariam
parte dessas metodologias os processos de verificagao e validacao da ferramenta, os quais nao foram

abordados neste trabalho.

O trabalho realizado nao constitui um fim em si mesmo. H4 ainda diversas areas relativas & simu-
lacdo de voo de veiculos lancadores que poderiam ser exploradas. Além do trabalho proposto no

paragrafo anterior, a seguir sdo apresentadas algumas sugestoes de trabalhos futuros.

Os trés estudos de caso apresentados possuem a caracteristica comum de os veiculos analisados
possuirem motores a propelente solido. De certa forma, a simulacdao de veiculos langadores desse
tipo é simplificada, visto que, nesse caso, as curvas de variacdo de massa e de empuxo podem
ser determinadas antes da simulacdo. Como trabalho futuro, poderia-se abordar a simulacao de
veiculos com motores a propelente liquido. Para tanto, novos modelos de propriedades de massa,

propulsivos e de controle deveriam ser implementados e incorporados a biblioteca.

Dentro do escopo de expansao da biblioteca de modelos, poderia ser implementado um modelo
dindmico com trés graus de liberdade juntamente com um modelo aerodindmico que considere
apenas a forca de arrasto atuando no veiculo, a exemplo do que existe implementado no ROSI.
Além disso, modelos auxiliares para o cdlculo da posicao e da visibilidade do veiculo em relagao a um
radar de rastreio, informacgées importantes para alimentar os meios de solo durante um langamento,
poderiam também ser implementados. Para a previsdo do ponto de impacto de estruturas alijadas,

poderia ser implementado um modelo que considere a forga de arrasto sobre a estrutura.

Outra sugestdo de trabalho futuro é o aperfeicoamento da ferramenta de simulagio, incorporando-
se a ela novos elementos como modelos de sensores e atuadores e modelos para inserir perturbacoes
na trajetéria, como uma mudanca repentina na atitude do veiculo quando da separacgao de algum
estagio. No caso de novos elementos serem adicionados ao simulador, a arquitetura proposta pre-

cisaria ser modificada para incorporar esses tipos de modelos.

Com relacdo ao processo de qualificagdo da ferramenta, sugere-se a realizacdo de comparagoes
dos seus resultados com resultados de voos reais. Dessa maneira, poder-se-ia atestar o correto
funcionamento dos modelos implementados, além de verificar a validade das hipéteses adotadas,
tendo em vista que alguns resultados do RTS diferem dos resultados de outras ferramentas. Dois
exemplos que evidenciaram a necessidade da comparagao com resultados de voos reais foram a
diferenca na metodologia de corre¢do do empuxo e no célculo do momento aparente de Coriolis,

que influencia na velocidade angular do veiculo.

107






REFERENCIAS BIBLIOGRAFICAS

AGENCIA ESPACIAL BRASILEIRA. Foguete brasileiro recebe certificagao. 2009.
Disponivel em:
<http://www.aeb.gov.br/2009/07/foguete-brasileiro-recebe-certificacao/>. Acesso
em: 13 mar 2014. 76

AGENCIA ESPACIAL BRASILEIRA. Programa Nacional de Atividades Espaciais,
PNAE: 2012-2021. Brasilia: Ministério da Ciéncia, Tecnologia e Inovagdo, Agéncia Espacial
Brasileira, 2012. 5

AGENCIA ESPACIAL BRASILEIRA. Veiculos lancadores. 2012. Disponivel em:
<http://www.aeb.gov.br/programa-espacial/veiculos-lancadores/>. Acesso em: 26 fev
2014. 2, 95

ALBERTSON, C.; TARTABINI, P. V.; PAMADI, B. N. End-to-end simulation of launch vehicle
trajectories including stage separation dynamics. In: ATAA ATMOSPHERIC FLIGHT
MECHANICS CONFERENCE, 2012, Minneapolis. Proceedings... Reston: American Institute

of Aeronautics and Astronautics, 2012. 15

ASTOS SOLUTIONS GMBH. ASTOS 7: ASTOS model library. version 7.0.2.
Unterkirnach: ASTOS, 2011. 14

BAKER, D.; DAILY, R. DAB Ascent: user’s guide for DAB Ascent v2.0. Denver: DAB
Engineering, Inc., 1996. 12

BALDESI, G.; SCTACOVELLI, D.; THIRKETTLE, A. Simulation tool for generic launcher flight
dynamics-control interaction analysis. In: INTERNATIONAL SYMPOSIUM ON LAUNCHER
TECHNOLOGIES - FLIGHT ENVIRONMENT CONTROL FOR FUTURE AND
OPERATIONAL LAUNCHERS, 6., 2006, Munich, Germany. Proceedings... [S.1.], 2006. 16

BALDESI, G.; TOSO, M. European Space Agency’s launcher multibody dynamics simulator used
for system and subsystem level analyses. CEAS Space Journal, v. 3, p. 27-48, jun. 2012. 1, 16

BALDESI, G.; YABAR, C.; BARBAGALLO, D. Complete lift-off analysis of a launch vehicle
using multibody software. In: ECCOMAS MULTIBODY CONFERENCE, 2009, Warsaw,
Poland. Proceedings... [S.1.], 2009. 16

BATE, R.; MUELLER, D.; WHITE, J. Fundamentals of astrodynamics. New York, NY:
Dover Publications, 1971. 56

BRAUER, G. L.; HABEGER, A. R.; STEVENSON, R. Six-degree-of-freedom program to
optimize simulated trajectories (6D POST). Volume 1: formulation manual. Denver:
Martin Marietta Corporation, nov. 1974. 15

CENTRO AEROESPACIAL ALEMAO. VLM: veiculo lancador de microsatélites, launch
vehicle for SHEFEX-3. 2012. Disponivel em: <http://www.dlr.de/dlr/en/
desktopdefault.aspx/tabid-10663/1150_read-4517/#gallery/6932>. Acesso em: 18 mar
2014. 86

CHOBOTOV, V. Orbital mechanics / Editado por V.A. Chobotov. 3. ed. Reston, VA:
ATAA, 2002. (AIAA education series). 52

109


http://www.aeb.gov.br/2009/07/foguete-brasileiro-recebe-certificacao/
http://www.aeb.gov.br/programa-espacial/veiculos-lancadores/
http://www.dlr.de/dlr/en/desktopdefault.aspx/tabid-10663/1150_read-4517/#gallery/6932
http://www.dlr.de/dlr/en/desktopdefault.aspx/tabid-10663/1150_read-4517/#gallery/6932

CORNELISSE, J.; SCHOYER, H.; WAKKER, K. Rocket propulsion and spaceflight
dynamics. Londres: Pitman, 1979. (Aerospace Engineering Series, pt. 1). 19, 24, 83

CREMASCHI, F.; HUERTAS, 1.; WIEGAND, A.; JUNG, W.; SCHEUERPFLUG, F. 6-dof
trajectory simulation and optimization for sounding rockets. In: INTERNATIONAL
CONFERENCE ON ASTRODYNAMICS TOOLS AND TECHNIQUES, 4., 2010, Madrid,
Spain. Proceedings... [S.1.], 2010. 14

DAVIS, J. L.; STRIEPE, S. A.; MADDOCK, R. W.; HINES, G. D.; I1, S. P.; COHANIM, B. E;
FILL, T. J.; JOHNSON, M. C.; BISHOP, R. H.; DEMARS, K. J.; SOSTARIC, R. R.;
JOHNSON, A. E. Advances in POST2 end-to-end descent and landing simulation for the alhat
project. In: ATAA GUIDANCE, NAVIGATION AND CONTROL CONFERENCE AND
EXHIBIT, 2008, Honolulu, Hawaii. Proceedings... Reston: American Institute of Aeronautics
and Astronautics, 2008. 15

DIAZ-CALDERON, A.; PAREDIS, C. J.; KHOSLA, P. K. Organization and selection of
reconfigurable models. In: WINTER SIMULATION CONFERENCE, 2000, Orlando, FL.
Proceedings... New Jersey: Institute of Electrical and Electronics Engineers, 2000. p. 386-393. 4

DULOUT, J. P.; CIAMPI, J. Programme de calcul des performances d’un lanceur de
satellites terrestres. Brétigny: Centre Spatial de Bretigny, 1971. 11

EKE, F. O. Dynamics of variable mass systems. Davis, California: University of California;

Department of Mechanical and Aeronautical Engineering, 1998. 83

ERB, S.; BARBAGALLO, D.; CREMASCHI, F.; ORTEGA, G.; MARTINEZ, A. Safety analysis
for stage reentry of VEGA LV. In: INTERNATIONAL ASSOCIATION FOR THE
ADVANCEMENT OF SPACE SAFETY CONFERENCE, 3., 2008, Rome. Proceedings...
Noordwijk: International Association for the Advancement of Space Safety, 2009. 14

ETKIN, B. Dynamics of atmospheric flight. New York, NY: Wiley, 1972. 19

FALCK, R.; GEFERT, L. Crew exploration vehicle ascent abort trajectory analysis and
optimization. In: ATAA GUIDANCE, NAVIGATION AND CONTROL CONFERENCE AND
EXHIBIT, 2007, Hilton Head. Proceedings... Reston: American Institute of Aeronautics and
Astronautics, 2007. 16

GOULD, H.; TOBOCHNIK, J. An introduction to computer simulation methods:
applications to physical systems. 2. ed. Reading, MA: Addison-Wesley Longman,
Incorporated, 1996. 1

GREENSITE, A. Short period dynamics. Huntsville, AL: NASA - Marshall Space Flight
Center, 1967. (Analysis and design of space vehicle flight control systems / by Arthur L.
Greensite, N° 820). 3

HOFFMANN, L. T.; PERONDI, L. F. Estudo de simuladores computacionais aplicados ao ciclo
de desenvolvimento de plataformas orbitais. In: WORKSHOP EM ENGENHARIA E
TECNOLOGIA ESPACIAIS, 1. (WETE), 2010, Sao José dos Campos. Anais... Sdo José dos
Campos: INPE, 2010. 1

HUGHES, P. C. Spacecraft attitude dynamics. Mineola, NY: Dover, 2004. 39

INSTITUTO DE AERONAUTICA E ESPACO. VLM-1. 2013. Disponivel em:
<http://www.iae.cta.br/site/page/view/pt.viml.html>. Acesso em: 19 mar 2014. 86

110


http://www.iae.cta.br/site/page/view/pt.vlm1.html

. VLS-1. 2013. Disponivel em:
<http://www.iae.cta.br/site/page/view/pt.vlsl.html>. Acesso em: 26 fev 2014. 41, 94

. VS-30 Orion. 2013. Disponivel em:
<http://www.iae.cta.br/site/page/view/pt.vs30orion.html>. Acesso em: 26 fev 2014. 41

. VSB-30. 2013. Disponivel em:
<http://www.iae.cta.br/site/page/view/pt.vsb30.html>. Acesso em: 19 mar 2014. 75

KADAM, P. Practical design of flight control systems for launch vehicles and missiles.
New Dellhi: Allied Publishers Pvt Limited, 2009. 49

KASPUTIS, S.; NG, H. C. Composable simulations. In: WINTER SIMULATION
CONFERENCE, 2000, Orlando, FL. Proceedings... New Jersey: Institute of Electrical and
Electronics Engineers, 2000. 4

KRAMER, H. J.; CRAUBNER, A.; ZIEGLTRUM, W. Analysis and specification of
trajectory program ’ROSI’, input program "WEIGHT’, plot program 'ROSIPLOT".
Volume I. [S.1.]: DFVLR, 1976. 12

KRIVANEK, T. M.; ROCHE, J. M.; RIEHL, J. P. Affordable flight demonstration of the GTX
air-breathing SSTO vehicle concept. In: JANNAF AIRBREATHING PROPULSION
SUBCOMMITTEE MEETING, 26., 2002, Destin, Florida. Proceedings... Cleveland: NASA
Glenn Research Center, 2002. 16

LU, P.; GRIFFIN, B.; DUKEMAN, G.; CHAVEZ, F. Rapid optimal multi-burn ascent planning
and guidance. In: ATAA GUIDANCE, NAVIGATION AND CONTROL CONFERENCE AND
EXHIBIT, 2007, Hilton Head. Proceedings... Reston: American Institute of Aeronautics and
Astronautics, 2007. 16

MOLLMANN, C.; WIEGAND, A.; DALHEIMER, M.; MARTINEZ, A.; KAUFFMANN, J.
Multidisciplinary design optimisation of expandable launchers in ASTOS. In: INTERNATIONAL
CONFERENCE ON ASTRODYNAMICS TOOLS AND TECHNIQUES, 4., 2010, Madrid,
Spain. Proceedings... [S.1.], 2010. 14

MONTE-MOR, J. de A. Fénix - um framework para simulagido de trajetérias de
foguetes de sondagem. Dissertacao (Mestrado), Sao José dos Campos: ITA, 2007. 4

MOOILJ, E. The motion of a vehicle in a planetary atmosphere. Delft: Delft University of
Technology, Faculty of Aerospace Engineering, 1997. 19, 36

NATIONAL AERONAUTICS AND SPACE ADMINISTRATION. OTIS optimal trajectories
by implicit simulation. 2008. Disponivel em: <http://otis.grc.nasa.gov/index.html>.
Acesso em: 05 abr 2014. 15

NOAA; NASA; US Air Force. U.S. standard atmosphere, 1976. Washington, D.C.:
Government Printing Office, 1976. 53

PAMADI, B. N.; TARTABINI, P. V.; TONIOLO, M. D.; ROITHMAYR, C. M.; KARLGAARD,
C. D.; SAMAREH, J. A. Application of constraint force equation methodology for launch vehicle
stage separation. Journal of Spacecraft and Rockets, v. 50, n. 1, 2013. 15

PIETRASS, A. Extension of rocket simulation program "ROSI" for controlled rockets.
[S.L]: DFVLR, 1979. (Interner Bericht / 552: Interner Bericht). 12

111


http://www.iae.cta.br/site/page/view/pt.vls1.html
http://www.iae.cta.br/site/page/view/pt.vs30orion.html
http://www.iae.cta.br/site/page/view/pt.vsb30.html
http://otis.grc.nasa.gov/index.html

PORTIGLIOTTI, S.; DUMONTELA, M.; BALDESI, G.; SCTACOVELLI, D. DCAP (dynamics
and control analysis package) an effective tool for modeling and simulating of coupled controlled
rigid flexible structure in space environment. In: INTERNATIONAL CONFERENCE:
DYNAMICS AND CONTROL OF SYSTEMS AND STRUCTURES IN SPACE, 6., 2004,
Riomaggiore, Italy. Proceedings... [S.1.], 2004. 16

SARMA, I1.; PRASAD, U.; VATHSAL, S. Computer simulation methods for launch vehicle
mission and control problems. Proceedings of the Indian Academy of Sciences Section C:
Engineering Sciences, Springer India, v. 1, n. 4, p. 423-440, 1978. ISSN 0250-5983. 2, 3

SILVA, J. A. da. Manual de utilizagao do programa de célculo de trajetéria do VLS -
STVLS. Sao José dos Campos: TAE, 1997. 13

STEELE, M. J.; MOLLAGHASEMI, M.; RABADI, G.; CATES, G. Generic simulation models of
reusable launch vehicles. In: WINTER SIMULATION CONFERENCE, 2002, San Diego, CA.
Proceedings... New Jersey: Institute of Electrical and Electronics Engineers, 2002. p. 747-753.
1,4

ZIPFEL, P. Modeling and simulation of aerospace vehicle dynamics. 2. ed. Reston, VA:
ATAA, 2007. (ATAA Education Series). 1, 2

112



APENDICE A - EXEMPLO DE CONSTRUCAO DE UM MODELO DE
VOO COM O RTS

Serd apresentada aqui, a titulo de exemplo, a construcao do modelo de voo de um veiculo langador
com o RTS. De posse de todos os dados que descrevem as caracteristicas do veiculo ao longo do voo
(curvas propulsivas, propriedades de massa, tabelas aerodinimicas, atitude de referéncia, ganhos
do controlador, etc.) e definida uma sequéncia de eventos para o voo, pode-se criar, utilizando-se

a interface grafica, seu modelo de voo.

A.1 Criacao de um novo caso de simulagao

Inicialmente, deve-se criar um novo caso de simulac¢ao pressionando o botdao New do painel princi-
pal e escolhendo o local e 0 nome do caso a ser simulado, como mostra a Figura A.1. Isso permitird
0 acesso aos trés painéis da interface para a criagdo dos modelos (CREATE MODELS), defini-
¢do das condigoes de lancamento (INITIAL STATE) e definicdo das fases de voo (MISSION
DEFINITION).

Il RTS - Rocket Trajectory Simulator [= Bl
e Simulation case: Empty
SIMULATE
4\ Choose path and file name =50
Salvarem: [ | simuiacao_VLS s e@merEr
T Nome B Data de modificag... Tipo Tamr
- .
Nenhum it d )
e enhum item corresponde & pesuisa,
Area de
Trabalho
="
Bibliotecas
'
LY
Computador
‘i".% P i v
Rede Nome: [vLs| x| | sabver
Tipo: [MAT fles (“mat) ] Cancelar

Figura A.1 - Criagdo de um novo caso de simulagao

A.2 Criagao dos modelos

No painel CREATE MODELS, pode-se criar os diversos tipos de modelos do ambiente, dos
subsistemas do veiculo e auxiliares, como mostra a Figura A.2. Com relacao aos modelos ambientais,
devem ser criados ao menos um modelo para a Terra, um modelo para a atmosfera e um modelo
para o vento. Para os demais tipos de modelos, devem ser criados tantos quantos forem necessarios

para descrever as caracteristicas do veiculo nas diferentes fases de voo.

A criagdo de cada modelo é feita selecionando-se a categoria do modelo (Earth, Atmosphere, Wind,
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Mass, Propulsion, Aerodynamics, C. Control, D. Control ou Auxiliary) e pressionando-se o botéo
Add. Pode-se entao fornecer um nome para o modelo e selecionar aquele que serd utilizado dentre
os modelos disponiveis na biblioteca para a categoria escolhida. A Figura A.3 mostra os modelos

disponiveis para o subsistema propulsivo.

r ~
RTS - Rocket Trajectory Simulator ==
Simulation case: |C:\Users\Guiherme\Desktoplsimulacao_VLSWLS mat
SIMULATE
Load | create Moels | [ Initial State I [ Mission Definition I Save As

CREATE MODEL!

|[ Earth ] [Atrm)sphere] l Wind ] l Mass ] lPerubiDn] l i ] l C. Control ] [ D. Control ] l Auxiliary ]I

Figura A.2 - Categorias de modelos disponiveis no simulador

-
RTS - Rocket Trajectory Simulater

i ei=h
Simulation case: |C:\Users\Guiherme\Desktoplsimulacao_VLSWLS. mat
SIMULATE
I Load ] [ummwels] [ Initial State I [Missu)n Deﬁmbunl Save As
CREATE MODEL!
[ Earth ] lAlrmsphara] [ Wind ] [ Mass ] [ Propusion | lAamdynamits] [ C. Control ] [ D. Control ] [ Auxiiary
— Input dat;
Models: f
m__ Model name: | prop_1st From:  |From archive
Wodel fie: | chose model &l Chose archive:

List of input dg FpMpVtime
controliotor
fourControlMotor
noControlMotor

spinUp

Enter data:

Figura A.3 - Escolha de um modelo da categoria Propulsion

Selecionado um modelo da biblioteca, serdo listadas as informagoes que devem ser fornecidas como
dados de entrada para o modelo. Selecionando-se a linha que descreve o dado a ser fornecido,
pode-se prover o dado por meio de um arquivo contendo uma tabela de valores ou utilizando a
tabela disponivel na interface grafica. A Figura A.4 mostra o fornecimento do valor da area de

saida da tubeira para o modelo propulsivo de um motor com tubeira moével.

Uma vez fornecidos todos os dados necessarios para o modelo, ele estard pronto e disponivel para

uso no painel para a definicdo das fases de voo.
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Bl RTS - Rocket Trajectory Simulator

Simulation case: |C\Users\Guiherme\Desktop\simulacao_VLSWLS mat
SMULATE
[ Load ] [Lcreate odeis | [ mitaistate | [ wission Defintion | Save As
CREATE MODEL!
Earth | [atmosphere] [ wing | [ mass | [Propusion] |[Acrodynamics| [ c.conwol | [ D.conwol | [ awiiary
— Input da
Models, : -
Model name: |prop_2st From: | Local
prop_1st =
o .
p'pr"“w:m Hodel file: controlMotor | Chose archive:
prop_spinup
prop_dst List of input data,
5% Humber of input data; & ~ :
9% Nozzle exil area [m2] Enter data
% Reference pressurs [Pa] 0.5000

% Thrust application distance from nose [m]
% Table: thrust [N] versus time [s]
% Maximum nozzle deflection [deo]

+ Lines. + Columns

Figura A.4 - Fornecimento da area de saida da tubeira de um motor com tubeira moével

A.3 Definicao das condigoes de lancamento

A definigao das condi¢oes de lancamento é feita no painel INITIAL STATE. Nesse painel, devem

ser fornecidas informagdes a respeito do tipo de langamento, data, horario e local de langamento e

a atitude inicial do veiculo.

O tipo de langamento pode ser escolhido entre langamento a partir de rampa (Launchpad) e a

partir de trilhos (Rail), como mostra a Figura A.5.

-
RTS - Rocket Trajectory Simulater

Date:

frur

Chose launch type

‘ear: | | Launchpad vord: | 1
Rall

'}

Simulation case: |C:\Users\Guiherme\Desktop\simulacao_VLSWLS.mat
SIMULATE
[ Load ] Create Models ] [ Initial State ] [ Mission Definition Save As
INMIAL STATE
\
Launch type: Chose launch type =

Lipfte: 0

Day: | 1

Second; 0

Figura A.5 - Escolha do tipo de lancamento

A data e o horéario de langamento devem ser fornecidos em termos do ano, més, dia, hora, minuto e

segundo de lancamento. Além disso, a localizagdo do ponto de lancamento, em termos da longitude,

latitude geodésica e altitude inicial do centro de massa do veiculo, devem também ser informados.

O azimute do referencial de navegacéo, Fy, também é definido nesse painel. A Figura A.6 mostra

0s campos para o fornecimento dessas informagdes.
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RTS - Rocket Trajectory Simulator ==

e Simulation case: |C:\Users\Guiherme\Desktop\simulacao_VLSWLS. mat --5"""E
SIMULATE
[ Load ] Create Mndasl [ Iniial State 1 [M'ssinn Definition Save As
INTIAL STATE
Launch type: Launchpad -
Date:
Year. | 2000 Month: | 1 Day: | 1
Hour | 0 Minute: | o Second:| 0
Launch posti
Longitude: | 44 | deg GD latitude: | 23 | deg Atee:| 80|
Azimuth N: 45 deg

Figura A.6 - Fornecimento da data, horario e local de langamento

Finalmente, devem ser fornecidas informagoes a respeito da atitude inicial do veiculo, dependendo
do tipo de langamento selecionado. Para lancamento a partir de rampa, apenas o angulo de rola-
mento em relagdo ao sistema Fy deve ser fornecido; para langamento a partir de trilhos, devem
ser fornecidos os dngulos de azimute e elevagdo do langador e o dngulo de rolamento do veiculo em

relacdo ao sistema Fy . A Figura A.7 mostra esse campos.

B RTS - Rocket Trajectory Simulator =
flew Simulation case: | C\Users\Guiherme\Deskiop\simulacao_VLSWLS.mat
SIMULATE
[ toms | Craa(eMDdels] [ ntaistae ] [Mss»on Definiion Save As
INTIAL STATE
Launch type: Launchpad -
— Date:
ear | 2000 Vonth: | 1 Doy [ 1
Hour 0 Minute: 0 Second:| 1o
— Launch posit
Longiude: | 44 | deg GD lattude: | 23 | deg Afitude:| 60 | m
Azimuth N: a5 deg
Launchpad————— Rail
Initial roll N 30 deg Azimuth: deg
Elevation oy
Iniial rolt -

Figura A.7 - Fornecimento da atitude inicial do veiculo

A.4 Definicao das fases de voo

As fases de voo e os modelos utilizados em cada fase, bem como os modelos ambientais, sdo definidos
no painel MISSION DEFINITION.

Com relacao aos modelos ambientais, devem ser selecionados um modelo para a Terra, um modelo
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para a atmosfera e um modelo de vento dentre aqueles criados no painel CREATE MODELS,
como mostrado na Figura A.8. Os modelos ambientais escolhidos serdo utilizados em todas as fases

de voo.

RTS - Rocket Trajectory Simulator =
flcw, Simulation case: C:\Users\Guiherme\Desktop\simulacao_VLSWLS. mat
SIMULATE
[ Load ] Create Models ] [ nitial State ] [ nission Defintion Save As
LISSION DEFINTION
— Envi
Earth: Terra_esferica - Atmosphere. us_std76 - Wind: Chose model |
— sem_vento
D ventol 5
_TI vento?
Dvpamic: Ch odal
1 1 T

Figura A.8 - Escolha dos modelos ambientais

A adigdo de uma fase de voo é feita por meio do botdo Add, como ilustra a Figura A.9. Pode-se
adicionar tantas fases de voo quantas forem necessarias para descrever a trajetoria do veiculo. A
cada fase de voo adicionada, devem ser fornecidas as informagdes necessirias para aquela fase:
nome da fase; modelo dinamico utilizado; instantes inicial e final da fase; passo de impressao dos
resultados de saida; e modelos dos subsistemas do veiculo e auxiliares ativos durante a fase. Além
disso, pode-se fazer a opgao pelo calculo do ponto de impacto de uma estrutura alijada ao final
da fase e dos elementos orbitais do veiculo ao final da fase. Os campos utilizados para a defini¢ao

dessas informagoes sdo também mostrados na figura.

RTS - Rocket Trajectory Simulator =
flcw, Simulation case: C:\Users\Guiherme\Desktop\simulacao_VLSWLS. mat
SIMULATE
[ Load ] Create Mudeb] [ Inital State ] [Mmﬂem‘m Save As
MISSION DEFINTION
— Envir
Earth | Terra_esferica - Atmosphere: |us_std76 - Wind: |sem_vento A
Fases Narme: voo_zst [ - |
lancamento - MASS:
voo_tst Dynamics: Chose mode| -
voo_ist_2st
Duration s o s FROPULSION:
Output step: |AERODYNAMICS:
C. CONTROL:
Mass: Chose model -
D. CONTROL:
Propulsion: | Chose model -
[ adg | | Remove | Acrodynamics: | Chose model ~| [ap0] |AUXILIARY
C. Control Chose model -
[] impact point: Chose model
D. Controt Chose model - -
[T orbital elements: | Chose model Auxiliary: Chose model - REMOVE

Figura A.9 - Botao para adicionar uma nova fase de voo

O nome da fase é utilizado apenas para fins de identificacao, ndo possuindo qualquer influéncia na
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trajetéria.

O modelo dindmico utilizado na fase deve ser escolhido entre os modelos para langamento a partir
de rampa ou de trilhos e 0 modelo para movimento com seis graus de liberdade no espago tridimen-
sional. A primeira fase de voo deve ser, obrigatoriamente, a fase de langamento. Logo, o modelo
utilizado deve ser para langamento a partir de rampa ou a partir de trilhos. Para as demais fases de
voo, deve-se escolher o modelo dindmico com seis graus de liberdade, o inico modelo implementado

até entdo para a simulac¢do do voo do veiculo no espago. A Figura A.10 mostra a escolha do modelo

dinamico.

B RTS - Rocket Trajectory Simulator

flew Simulation case: |C:\Users\Guiherme\Deskiop\simulacao_VLSWLS.mat
SHULATE
[ oas | Create Modsis | | mistate | [ wission Defintion Save As
MISSION DEFINTIO!
— Envir
Earth: | Terra_esferica - Atmosphere: | us_stdre - Wind: |sem_vento -

Phases.

lancamento
[voo_1st

voo_2st

Figura A.10 - Escolha do modelo dindmico utilizado na fase de voo

Os instantes de inicio e de fim da fase de voo devem ser fornecidos como mostra a Figura A.11,
atentando-se para o fato de que o instante de inicio de uma fase deve coincidir com o final da

fase anterior. Além disso, deve ser fornecido o valor para o passo de impressao dos resultados da

[voo_1st_2st

simulacao para aquela fase.

B RTS - Rocket Trajectory Simulator

Name voo_2st

Chose model
Chose model

Dynamics:

Duration

equationssdof
squationsLaunchpad
equationsRail

Output step

MASS:

PROPULSION:

AERODYMNAMICS:

\voo_1st 2st

Figura A.11 - Instantes de inicio e fim da fase e passo de impressao dos resultados

Para cada fase, devem ser definidos os modelos dos subsistemas do veiculo e os modelos auxiliares
que estarao ativos durante a fase. Para tanto, deve-se selecionar o modelo a partir da lista com
os modelos criados no painel CREATE MODELS e pressionar o botdao ADD, como mostra a

Duration: 70 |s to 120 s
Outputstep: | 0.5
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e Simulation case: |C:\Users\Guiherme\Desktoplsimulacac_VLSWLS. mat
SIMULATE
I Load I Crealeundels] I Initial State ] [ ission Definon Save As
MISSION DEFINTTION
— Envir
Earth:  Terra_ssferica - Atmosphers:  us_std76 - Wind: |sem_vento -
FEED Name: voo_2st
lancamento -
voo_1st Dynamics: equationsédof -

PROPULSION:

AERODYMNAMICS:




Figura A.12. Esse modelo passa, entdao, a compor aquela fase de voo, como mostrado na listagem

de modelos utilizados na fase.

B RTS - Rocket Trajectory Simulator =15
e Simulation case: |C:\Users\Guiherme\Desktoplsimulacac_VLSWLS. mat
SIMULATE
I Load I Create Mndels] I Inital State ] [Mssmnefmnj Save As
MISSION DEFINITION
— Envir
Earth: |Terra_esferica - Atmosphers:  us_std76 - Wind: |sem_vento -
Ph: 7T >
LS Name: voo_zst I - |
lancamento - WASS:
voo_1st Dynamics: equationssdo? - massa_2st
[voo_1st 7st -
e Duration: 70 |s o [120 s PROPULSION:
prop_2st
Outputstep: | 0.5 AERODYHAMICS;
aero_2st
8 Y| [c.controL
Mass: Chose model - PD_atitude
D. CONTROL:
i Propulsion: | Chose model -
Acrodynamics: | Chose model - AUXLIARY
C. Control Chose model 7
[ impact point. Chose model Chose model
IGEiek PID_attude ADD S
[] orbital elements: | Chose mode! e controle_roll
84 basculamento ADD REMOVE
>,

Figura A.12 - Escolha dos modelos que estardo ativos durante a fase de voo

Finalmente, pode-se optar pela realizacao do calculo do ponto de impacto de uma estrutura alijada
ao final da fase e pelo cdlculo dos elementos orbitais do veiculo ao final da fase. Ao se ativar alguma
dessas opgoes, deve-se escolher o modelo utilizado para o calculo, como mostrado na Figura A.13.
Os modelos disponiveis serdao aqueles definidos no painel CREATE MODELS, na categoria

Auziliary.
A.5 Salvando o modelo e simulando a trajetéria

Ao longo do processo de criacdo do modelo de voo de um veiculo langador, pode-se salvar esse
modelo por meio dos botbes Save ou Save As, como ilustra a Figura A.14. Esse modelo pode,

posteriormente, ser carregado por meio do botao Load.

Uma vez estando pronto o modelo de voo, a simulagdo pode ser realizada por meio do botao
SIMULATE, como mostra a Figura A.15. Apés a simulacdo, os resultados serdo impressos em um

arquivo denominado simulation.dat, localizado no mesmo diretério que contém o modelo de voo.
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B RTS - Rocket Trajectory Simulator

Simulation case: |C'\Usars\ﬁuilherme\.D&%ktDpks\mu\a:anﬁVLS\VLS mat

SIMULATE

Save As

Chose model

pto_impacto

I Load ] ICreateMndeb] I Inital State ] Mission Definition
MISSION DEFINTION
— Envir
lancamento - WASS:
[voo_tst Dynamics: equationsdof - massa_2st
[voo_tst_2st
- PROPULSION:
Output step: /AERODYNAMICS:
aero_zst
. CONTROL:
Mass: Chose model - FID_stitude
controle_rol
o Propulsion: | Chose model - D CONTROL:
cos s -
AUXILIARY
™\ | C.contol  Chose model -
(9] impact peint
D. Contral Chose mode! - -
[7] orbital elements: | Chose model - Auxiiary: Chose model = —

L] elem_orbitais

Figura A.13 - Opcao de cédlculo de ponto de impacto e elementos orbitais

B RTS - Rocket Trajectory Simulator (| wi=
{—M‘" Simulation case: |C:Wsers\Guiherme\Deskiopisimulacac_VLSLE.mat | {—JS‘“E

l Load l I Create Models. ]

I Initial State: ] Mission Definit

E

Figura A.14 - Botdes para salvar e carregar um modelo de voo

. RTS - Rocket Trajectory Simulator

=

Simulation case: |C.\UsErs\Gu ilherme\Desktopisimulacac_VLSWLS.mat

I Create Models. ]

I Initial State: ]

E

Mission Definit

Figura A.15 - Botao para iniciar a simulagao
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PUBLICACOES TECNICO-CIENTIFICAS EDITADAS PELO INPE

Teses e Dissertagées (TDI)

Teses e Dissertacoes apresentadas nos
Cursos de Pés-Graduacao do INPE.

Notas Técnico-Cientificas (NTC)

Incluem resultados preliminares de pes-
quisa, descricao de equipamentos, des-
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Incluem apostilas, notas de aula e ma-
nuais didaticos.

Programas de Computador (PDC)

Sao a seqliéncia de instrugoes ou co-
digos, expressos em uma linguagem
de programacao compilada ou interpre-
tada, a ser executada por um computa-
dor para alcancar um determinado obje-
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