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Resumo

Neste trabalho é implementada e validada uma ferramenta computacional de simulacdo de
voo para lancamentos de foguetes ndo guiados denominada SSEAM (Simulator of Spherical
Earth of Asynmetric Mass) que adota o modelo de Terra esferoidal e ndo-inercial. Esta
ferramenta descreve a trajetdria de um veiculo aeroespacial desde a rampa de lancamento até
0 ponto de impacto do foguete na Terra, fornecendo os diversos parametros de voo, como
posicao e velocidade, e permitindo estudos da dindmica de voo. Os resultados da simulacdo
foram comparados com aqueles obtidos com o simulador ROSI para 0 mesmo foguete e nas
mesmas condicBes iniciais de lancamento. Foram observadas algumas diferencas entre os
resultados simulados no SSEAM e no ROSI, que foram devidas aos modelos propulsivos e
atmosféricos empregados por ambos os simuladores. Durante langcamentos de foguetes nédo
guiados é fundamental analisar os diversos requisitos de missao tais como os de seguranca de
voo e climatoldgicos, para que ocorra sucesso na trajetéria de voo e o0 objetivo da misséo seja
atingindo. Nos altimos anos, o Centro de Langamento de Alcéantara tem realizado inimeras
operacdes com veiculos suborbitais estabilizados aerodinamicamente sem controle ativo de
trajetoria. A utilizagdo de uma ferramenta de simulacdo é primordial para reproduzir o
ambiente e as condi¢des de voo, que ndo podem ser reproduzidos em laboratério. Além da
implementacédo e validagdo do simulador, também foi realizada a simula¢do da metodologia
do software Guara em conjunto com o simulador SSEAM, para verificar se o ajuste do
lancador, fornecido pelo Guarg, foi calculado adequadamente, uma vez que as simplificagdes
gue o mesmo adota para calcular os angulos de azimute e elevacdo compensados podem
degradar a eficacia do ajuste. O simulador SSEAM foi utilizado em conjunto com o Guara,
para simular o voo de dois foguetes ndo guiados. Foi identificado que, devido as
simplificacBes que o software Guara adota, nem sempre o0s ajustes indicados séo eficazes para
aproximar o ponto de impacto ajustado do ponto de impacto nominal. Isto implica que os
valores de azimute e elevagdo ajustados para compensar os efeitos das perturbacdes causadas
pelo vento ndo sdo sempre eficazes. Os resultados alcancados neste trabalho sugerem como a
utilizacdo do simulador SSEAM pode vir em auxilio da Seguranca de Voo durante uma
campanha de lancamento.

Palavras-chave: Foguetes ndo-guiados, Simulagdo, dindmica de voo, software Guara.



Abstract

In this work, a computational tool for unguided rockets launch simulation, named SSEAM
(Simulator of Spherical Earth of Asynmetric Mass), that adopts the spherical and non-inertial
earth models, is implemented and validated. This tool describes the trajectory of rockets, from
the launcher to the impact point, providing several flight parameters, such as position and
speed, and allowing inferences from the flight dynamics of the rocket. Results from
simulations were compared with those obtained with ROSI software considering the same
initial launch conditions. It was possible to notice differences in the results, due to the
propulsion and atmospheric models applied in both simulators. Along unguided rocket launch
missions it is very important to analyse many mission requisites, such as the flight safety and
climatological ones, in order to reach the mission goals. In the last few years, the Alcantara
Launch Center has conducted several operations with fin-stabilized suborbital vehicles with
no attitude control system. The use of a simulator is very important to recreate environment
conditions, since it cannot be done in a laboratory. In addition to the implementation and
validation of the simulator, the Guard software methodology was also simulated in
conjunction with the SSEAM simulator, to verify if the launcher adjustment, provided by
Guard, was properly calculated, since the simplifications that the software adopts to calculate
compensated azimuth and elevation angles can degrade the effectiveness of the adjustment.
The SSEAM simulator was used in conjunction with Guara to simulate the flight of two
unguided rockets. It has been identified that due to the simplifications that Guara software
adopts, the indicated adjustments are not always effective to approximate the impact point to
the nominal one. This implies that the azimuth and elevation values calculated to compensate
the wind disturbances are not always effective. The results obtained in this work suggest how
the use of the SSEAM simulator can come to the aid of Flight Safety during a launch
campaign.

Keywords: Unguided rockets, Simulation, dynamics of flight, software Guara.
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1 Introducao

Nas ultimas décadas, o setor aeroespacial tem avancado em pesquisas de
desenvolvimento de foguetes por diversas nagdes. O crescimento cientifico € combinado com
informagdes e pesquisas de alta confiabilidade sobre o universo (CORNELISSE, 1979). As
pesquisas em lancamentos de foguetes tornam-se importantes proporcionando ganhos
cientificos em todos 0s aspectos tecnoldgicos.

No Brasil, o programa espacial desenvolveu, por meio do Instituto de Aeronautica e
Espaco (IAE) e da industria aeroespacial, diversos foguetes de sondagem, promovendo assim
varios experimentos cientificos e tecnoldgicos, que serviram de base para 0 seu
desenvolvimento. Os foguetes de sondagem sdo usados em missdes de exploracdo do espaco,
sendo aptos para lancar cargas-uteis fornecendo dados cientificos (AEB, 2012). Os veiculos
lancadores mais operados no Brasil sdo os foguetes ndo guiados, 0s quais ndo possuem
sistema de controle.

Para que os foguetes ndo guiados tenham estabilidade, € necessario que a forca
aerodinamica seja capaz de amortecer as perturbacdes que o veiculo sofre em sua trajetoria
(SILVEIRA, 2014). No Centro de Langamento de Alcantara sdo realizados varios
lancamentos de foguetes ndo guiados e estabilizados aerodinamicamente. O correto
apontamento do langador, que corresponde a sua orientacdo de lancamento, € fundamental
para compensar as perturbacdes externas do vento, tendo como resultado seguranga e sucesso
na missdo (LINDO e VIANA, 2017).

Os foguetes sdo veiculos de alto custo monetario, por esse motivo é de suma
importancia a utilizacdo do simulador. A simulagdo é a cdpia do funcionamento de um
sistema real, sendo necessarios modelos matematicos que descrevem as diversas
caracteristicas do sistema e do processo que se quer descrever (VARGAS e PAGLIONE,
2015). Durante uma operagédo de langamento, o auxilio do simulador é primordial para avaliar
o desempenho do foguete para diversas estratégias de langamento e para assegurar um voo
com seguranga.

O primeiro passo antes do lancamento de um foguete ndo controlado é o estudo da
dindmica de voo, por meio de simulacéo, o qual fornece uma previsdao do comportamento do
foguete durante um voo, com seis graus de liberdade (6-GLD), sendo trés graus de liberdade
translacionais e trés graus de liberdade rotacionais. Um desses estudos corresponde a

simulacdo da trajetoria do foguete considerando valores esperados para as caracteristicas
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fisicas do foguete (massa, empuxo, aerodindmica, etc) e sem considerar perturbacées em voo
provenientes, por exemplo, do vento. Um pardmetro fornecido pela trajetoria nominal
corresponde ao local esperado do ponto de impacto da carga util do foguete em solo,
denominado ponto de impacto nominal.

Para um foguete ndo guiado, o vento é um dos principais fatores que influenciam em
sua trajetoria, afastando a trajetoria real da nominal. A Gnica maneira de corrigir a influéncia
do vento na trajetéria do foguete é modificar sua orientacdo de lancamento (&ngulos de
azimute e elevacdo) para compensar o desvio provocado pelo vento. Por essa razdo, €
utilizado no Centro de Lancamento de Alcantara (CLA) o software Guard, que é responsavel
pelo célculo do ajuste do lancador, onde este processa dados das caracteristicas fisicas do
veiculo aeroespacial e os angulos previstos de posicionamento do langador, e realiza o calculo
dos novos angulos de azimute e elevacdo, cujo objetivo é compensar o efeito do vento para
aproximar o ponto de impacto do foguete do ponto de impacto nominal (GARCIA, 2007). O
software Guara adota hipéteses simplificadoras, que limitam sua aplicabilidade e podem
resultar em valores de ajuste que ndo sdo adequados, ou seja, ndo cumprem o papel de
aproximar a trajetdria real da nominal.

A pesquisa verificou se o ajuste do lancador, fornecido pelo software Guard, esta
sendo calculado adequadamente. Assim, dado um perfil de vento medido antes do langamento
e 0 ajuste calculado pelo Guara, a verificacdo da adequacdo do ajuste foi feita por meio de
uma simulacdo da trajetdria, a qual forneceu uma nova estimativa do ponto de impacto

considerando o perfil de vento do instante de langamento.
1.1 Objetivos

1.1.1 Geral

Desenvolver uma ferramenta de simulagéo de voo para foguetes ndo controlados para
verificar se o0 ajuste do lancador calculado pelo software Guara momentos antes do

langamento compensa o efeito do vento.

1.1.2 Especificos
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» Implementar e validar um simulador de voo para foguetes ndo-guiados adotando o
modelo de Terra Esferoidal e ndo-inercial.

» Implementar a metodologia do software Guara.

> Verificar se o ajuste fornecido pelo Guara resulta em uma trajetdria cujo ponto de

impacto € proximo ao ponto de impacto da trajetéria nominal.

1.2  Motivacgdo da pesquisa

A pesquisa surgiu com o propésito de fornecer um simulador de voo realista para
lancamento de foguetes ndo guiados, além de verificar se o ajuste do lancador fornecido pelo
software Guard é adequado para lancamento de foguetes ndo controlados, através da
simulacdo computacional. O correto apontamento do lancador € essencial para determinar a
trajetoria do foguete mais préxima da trajetoria nominal, para que os operadores de seguranca
de voo possam interditar a area de disperséo prevista do ponto de impacto do foguete, com o
objetivo de reduzir danos ao redor dessa area.

O software Guara apresenta algumas simplificaces, pois 0 método tem como base o
conceito desenvolvido por Lewis (1949), que passou por algumas adaptacdes até definir o
programa. Devido a essas simplificacdes, nem sempre o resultado do ajuste do lancador esta
correto, proporcionando erros no ponto de impacto do foguete.

Por esse motivo, esta pesquisa propde a utilizacdo de um simulador realista, para
verificar a adequagcdo do ajuste e fornecer uma nova estimativa do ponto de impacto
considerando o perfil de vento do instante de langcamento. O objetivo de inserir os dados
fornecidos pelo Guaré no simulador é verificar se 0 apontamento do langador est& dentro do
previsto para o langamento, ou seja, tende a aproximar o ponto de impacto da trajetoria real

do ponto de impacto nominal do foguete.

1.3  Revisao Bibliografica

Neste capitulo serdo apresentas algumas ferramentas de simulacdo computacional
existentes que realizam simulagdo de voo de veiculos aeroespaciais e trabalhos relacionados
ao ajuste do lancador para foguetes ndo guiados. Os simuladores de voo sdo desenvolvidos em

varios paises, tanto por instituicbes de pesquisas aeroespaciais quanto por empresas privadas.
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Existem inimeras funcionalidades diferentes para cada simulador de voo, as quais estdo
relacionadas a pesquisas de dinamica de voo. Algumas das ferramentas estdo sob controle
governamental do seu respectivo pais de origem. No Brasil o Instituto de Aeronautica e
Espaco (IAE), além de projetar a construcdo de veiculos aeroespaciais, dispde de algumas
ferramentas de simulacdo de voo em foguetes. Ferramentas de simulagcdo de voo sdo

fundamentais para atender aos Centros de Langamentos ao redor do mundo.

1.3.1 Ferramentas de simulacéo

A seguir sdo apresentadas as ferramentas de simulagdo computacional que sao
utilizadas no IAE (SILVEIRA, 2014). Sdo também apresentadas ferramentas nao disponiveis
no IAE.

1.3.1.1 PERFO (Programme de Calcul des Performances)

E uma ferramenta de simulac&o e projeto de veiculos lancadores orbitais (foguetes que
possuem sistema de controle ativo) (DULOUT e CIAMPI, 1971). Essa ferramenta foi
desenvolvida aproximadamente nas décadas de 1960 e 1970 pelo Centro Nacional de Estudos
Espaciais (CNES), na Franca. O PERFO é implementado na linguagem FORTRAN e ndo é
comercial. O IAE possui 0 manual e o codigo fonte, o qual pode ser compilado para gerar um
arquivo executadvel. O modelo dindmico que é empregado nesta ferramenta considera o
veiculo um ponto material com 2 GDL de movimento translacional, com a trajetdria restrita a
um plano e ndo considera a dindmica rotacional.

O PERFO calcula o desempenho de um veiculo langador orbital com 3 ou 4 estagios,
de forma simplificada. A execucédo dessa ferramenta solicita ao usuario que forneca os dados
que descrevem as propriedades do foguete durante toda a trajetdria de voo, como os dados de
massa, propulsivos e aerodindmicos. Esses dados sdo empregados através de arquivos texto
contendo tabelas que correspondem as propriedades de cada estagio do foguete. Os resultados
de saida do PERFO consistem em tabelas que contém os parametros de voo, como as curvas

de massa, propulsao e altitude do foguete.

1.3.1.2 DAB Ascent
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E uma ferramenta de simulacdo que tem como caracteristica a otimizagio e analise de
trajetéria de veiculos lancadores, como os foguetes orbitais, suborbitais e de reentrada
atmosférica (BAKER; DAILY, 1996). Este software foi desenvolvido nos Estados Unidos na
década de 1990 pela empresa DAB Enginnering, Inc., sendo inicialmente comercializado,
sendo que atualmente ndo esta disponivel no mercado. O IAE possui 0s arquivos de instalacdo
e 0 manual da ferramenta, mas ndo dispde do codigo fonte. O DAB Ascent considera o
foguete um ponto material com 3 GLD de translacdo, onde a orientagdo do mesmo ¢é
determinada por uma lei de atitude definida pelo usuario (MIAU e HOLDAWAY, 2000).

O modelamento é realizado com a divisdo do foguete com 0s seus respectivos
estagios, com diferentes partes que contenham a massa ou produzam forca propulsiva. Para
cada estagio do foguete sdo definidas as propriedades de massa, propulsivas e aerodinamicas,
além das leis de atitude que descrevem a orientacdo do foguete durante a trajetoria de voo. A
execucao dessa ferramenta é realizada por uma interface gréafica onde o usuario pode fornecer
os dados referentes as propriedades do foguete e da missdo. A execucdo da ferramenta define
a variacdo temporal de inUmeros parametros de voo. No processo de otimizacdo a ferramenta
disponibiliza um conjunto de parametros, como restricdes a trajetoria, de forma que o foguete

atinja uma determinada 6rbita ou tenha o seu ponto de impacto em solo.

1.3.1.3 ROSI (Rocket Simulation)

O Software ROSI foi desenvolvido na Alemanha em meados da década de 1970 no
Centro Aeroespacial Aleméo (DRL), onde foi implementado na linguagem FORTRAN para
executar simulagdes de trajetoria de veiculos langadores. O ROSI é considerado uma
ferramenta ndo comercial de simulacdo de trajetdria para veiculos lancadores e de reentrada
balistica. Essa ferramenta possui 0s modelos dindmicos para simulacdo de trajetoria para
foguetes com trés ou seis graus de liberdade. Este software executa simula¢des divididas em
fases, sendo que cada uma dessas fases dispde de propriedades de massa, aerodindmicas e
propulsivas (KRAMER et al., 1976). Os arquivos texto que o ROSI possui séo as entradas,
que apresentam informag6es de cada fase de voo. O Instituto de Aerondutica e Espaco (1AE)

possui o cadigo fonte do ROSI, além do manual do programa

1.3.1.4 STVLS (Programa de Célculo de Trajetorias do VLS)
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O programa STVLS é uma ferramenta de simulacdo do Veiculos Langador de Satélites
(VLS-1). Foi desenvolvida no Brasil, no IAE, na década de 1990 e foi implementada em
linguagem FORTRAN (SILVA, 1997). Este software ndo € comercializado, o IAE possui 0
codigo fonte, podendo ser compilado para produzir um arquivo executavel. Este programa
tem como caracteristica a simulacdo em 6 GDL (MARCHI, 2017), desde a ignicdo do foguete
até o instante de injecdo da carga Util em érbita. No STVLS sdo implementados os modelos
propulsivos, aerodinamicos e de controle.

Durante a simulacdo, o foguete controlado necessita da atitude de referéncia como
dado de entrada: angulos de arfagem, guinada e rolamento. A trajetoria de voo € dividida em
fases, onde as informagdes do foguete para cada fase de voo sé&o armazenadas em arquivos
texto. No final da simulacdo, os parametros de saida apresentam a variacdo temporal de
inimeros parametros de voo e as condigdes do foguete no instante de insercdo da carga util

em 6rbita.

1.3.1.5 ASTOS (Aerospace Trajectory Optimization Software)

E uma ferramenta de simulagdo, otimizacdo e anélise de trajetorias de foguetes
(AGUIAR, 2017). Foi desenvolvido na Alemanha desde o final da década de 1980, pela
empresa ASTOS Solutions GmbH e foi implementado em linguagem ADA. Este programa €
comercializado, o IAE possui acesso aos manuais de ferramenta e aos arquivos de instalagéo,
somente ndo possui acesso ao codigo fonte. Este software possui uma biblioteca que inclui
diversos modelos atmosféricos, gravitacionais, propulsivos e aerodindmicos, o0 que
proporciona uma ampla flexibilidade na modelagem de foguetes. As simulagdes podem ser
realizadas pelo ASTOS com 3 ou 6 GDL (ASTOS, 2011).

Este programa possui modelos que descrevem as caracteristicas do ambiente, como
atmosférico, gravitacionais e geoide terrestre. Durante a simulacdo de voo, a trajetoria é
dividida em fases, onde cada fase possui as informacgdes dos modelos que descrevem as
propriedades do foguete. No final da simulacdo os pardmetros de saida fornece diversos
pardmetros de voo em funcdo do tempo. O usuério define os modelos por meio de uma

interface gréafica.

1.3.1.6 RST (Rocket Trajectory Simulator)
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E uma ferramenta de simulagio de voo de veiculos lancadores e foguetes suborbitais.
Foi desenvolvido por Silveira (2014) no Brasil, no IAE, implementado em MATLAB. Este
programa € capaz de realizar estudos dos fendmenos relacionados a dinamica de voo do
foguete, a qual analisa 0 movimento em 6 GDL. Este software é capaz de determinar
inimeros parametros de voo como a posicdo, a velocidade, a aceleragdo do foguete. Seu
cddigo foi produzido de forma modular com vérios modelos disponiveis em bibliotecas e uma
interface grafica (GUI) com o usuario. O IAE dispGe do codigo fonte e os manuais do

programa.

1.3.1.7 POST (Program to Optimize Simulated Trajectories)

E uma ferramenta de simulacio e otimizacio de trajetérias de foguetes. Foi
desenvolvida nos Estados Unidos pela NASA-Langley Research Center (LaRC) e foi
implementada na linguagem FORTRAN (BRAUER et al., 1974). Este software é utilizado
para resolver uma variedades de problemas associados a dinamica de voo do foguete durante
a trajetdria. Este programa tem como caracteristica a simulacdo com 3 e 6 GLD (MARCHI,
2017). O POST possui uma biblioteca que inclui diversos modelos atmosféricos,
gravitacionais, propulsivos e aerodindmicos, com ampla flexibilidade na modelagem de
foguetes. As principais aplicacdes que o programa desempenha sdo: simulacdo e analise de
sistemas de guiamento e controle; analise de carga e dispersdo do ponto de impacto do
foguete; e validacdo de desempenho. Este programa ndo é comercializado, o IAE ndo possui a

ferramenta.

1.3.1.8 OTIS (Optimal Trajectory by Implecit Simulation)

E uma ferramenta de simulac&o, otimizacdo e analise de trajetorias de foguetes. Foi
desenvolvido nos Estados Unidos na década de 1980 e foi implementado na linguagem
FORTRAN (NASA, 2008). Este software € empregado em estudos de trajetéria em inUmeros
foguetes, além de avides. Este software realiza simulacdo com 3 e 6 GLD. Os modelos
relacionados aos subsistemas do foguete como o propulsivo e o0 aerodindmico, sao fornecidos
pelo usuério. A trajetéria de voo € dividida em fases, onde em cada fase o usuario é
responsavel por associar os modelos adequados do foguete e fornecer os dados que descrevem
as propriedades. No final da simulacdo os parametros de saida apresentam a variacdo
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temporal de inimeros pardmetros de voo. Este programa ndo é comercializado, o IAE ndo

possui a ferramenta.

1.3.2 Comparacéao entre os simuladores

A tabela 1 apresenta uma comparacdo entre os simuladores, exibindo as vantagens e

desvantagens de cada programa, como a flexibilidade, os graus de liberdade e quais sao

utilizados no IAE.

Tabela 1. Comparacgéo dos diferentes simuladores

Ferramenta  Elexibilidade Graus de liberdade Disponibilidade no

(GDL) IAE

PERFO Baixa 2 Sim
DAB Ascent Alta 3 Sim
ROSI Média 1,30ub Sim
STVLS Baixa 6 Sim
ASTOS Alta 30ub Sim
RST Alta 6 Sim
POST Alta 30ub Nao
OTIS Alta 3o0ub Néo

Fonte: SILVEIRA, 2014 “adaptado pelo autor”

1.3.3 Trabalhos relacionados ao ajuste do langador

Em langamentos de foguetes ndo guiados, que sdo realizados no CLA, o ajuste do
langador € um processo de compensacdo do efeito do vento. Essa técnica utiliza um método
matematico para ajustar o trilho de lancamento em relacdo ao vento predominante, cuja
finalidade € alcancar os angulos nominais de voo, em azimute e elevacé&o.

No CLA, o software Guara ¢ responsavel por definir os angulos de azimute e elevacao
necessarios para compensar o efeito do vento. A metodologia empregada neste software sera
descrita em detalhes no Capitulo 4.

No Centro de Langcamento da Barreira do Inferno (CLBI), o procedimento de ajuste é
bastante semelhante ao adotado no CLA. A implementacdo da metodologia, no entanto, foi

feita no software chamado Potengi.
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Da Mata (2017) descreve em sua pesquisa uma nova metodologia de célculo de
parametros de seguranca de foguetes suborbitais a partir de dados coletados no CLA em 14
lancamentos de Foguetes de Treinamento Béasico (FTB). Esses parametros sdo utilizados para
correcdo da previsdo do ponto de impacto de um foguete ndo guiado.

De acordo com Da Mata e Filho (2016), o Método Mosca baseia-se em melhoria das
simplificacBes que o Método Guara adota, fornecendo alternativas de solugdo para melhor
prever o ponto de impacto, ou seja, com angulos de azimute e elevacdo compensados
melhores em comparacao aos angulos fornecidos pelo programa Guara.

Garcia (2017) propos ao setor de Seguranca de Voo do CLA uma arquitetura capaz de
automatizar o ajuste do trilho langcamento, com o objetivo de diminuir o intervalo de tempo
entre o ajuste final do trilho e o instante de langcamento, pois nesse intervalo o efeito do vento
pode variar e prejudicar os angulos de azimute e elevacdo compensados.

Os procedimentos de ajuste do lancador utilizados em outros paises constituem
informagdes restritas, devido ao controle governamental que é empregado. Cada pais
desenvolve a sua prépria metodologia de acordo com os critérios do seu respectivo Centro de

Lancamento.

1.4 Estrutura do trabalho

No Capitulo 2, é apresentado o referencial tedrico, que descreve a metodologia de
calculo do ajuste do langador, juntamente com diversos modelos que foram implementados
para simular o movimento de um foguete no espaco tridimensional.

No Capitulo 3, é apresentada a metodologia, que é descrito os passos desenvolvidos no
trabalho.

No Capitulo 4, sdo mostrados os resultados obtidos com o simulador de voo
desenvolvido.

Por ultimo no capitulo 5, sdo apresentadas as conclusdes e ideias de trabalhos futuros.
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2 REFERENCIAL TEORICO

Neste capitulo sera abordada a metodologia de calculo do ajuste do langador,
juntamente com diversos modelos que foram implementados para simular o0 movimento de

um foguete no espaco tridimensional.
2.1 Calculo do Ajuste do Lancador

O calculo do ajuste do lancador de foguetes ndo guiados refere-se a um procedimento
de compensacdo do efeito do vento, onde essa técnica é aplicada para determinar o ajuste do
trilho de langamento (angulos de azimute e elevagédo) em relacdo ao vento predominante, com
a finalidade de que o voo real, onde o foguete encontra-se sob influéncia do vento, seja
préximo ao simulado na trajetéria nominal (GARCIA, 2007). O angulo de azimute é definido
por dois planos que passam pela vertical do ponto de lancamento, sendo que um deles € o
Norte geogréfico e o outro é o plano da trajetoria planejada. O angulo de elevacéo é definido
pelo eixo do foguete, ligado ao lancador, e a horizontal local (PALMERIO, 2016).

O Centro de Lancamento de Alcantara localiza-se no litoral norte do estado do
Maranhdo, no municipio de Alcantara, com as coordenadas geograficas de 2°19” S de latitude
e 44°22° W de longitude e esta a 40 metros de altitude (ROBALLO, 2007). O clima no Centro
tem caracteristicas tropicais, onde o relevo apresenta falésias em sua costa com altura de 50
metros (GILSER, 2009). Para ajustar de forma correta o lancador, é fundamental verificar as
condi¢Bes iniciais meteoroldgicas no CLA (LOUIS, 2006). Para este propdsito as
caracteristicas do ventos sdo captadas por uma torre de anemdmetros e por baldes de
sondagens atmosféricas.

A torre anemomeétrica é uma estrutura metalica que tem altura de 72 metros e esta
posicionada a 40 metros de altitude em relacdo ao nivel do mar. Existem seis anemdmetros
instalados em sua estrutura a 48, 52, 58, 70, 85 e 112 metros de altitude, onde séo coletadas
informacdes de intensidade e direcdo do vento (MATA e LINDO, 2015). O baldo de
sondagem atmosfeérica a hélio, tem a funcéo de coletar informacGes de intensidade e direcédo
do vento até a altitude maxima de 30.000 metros, além de transmitir informacfes de
temperatura, umidade, pressdo e posicdo (MATA e FILHO, 2016). Esses dados sdo

transmitidos até o centro de processamentos de dados na central de meteorologia do CLA,
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onde a central recebe via modem, as informagdes dos ventos coletadas pela torre de
anemdmetros e pelos baldes de sondagem atmosférica. Em seguida, essas informacgdes sdo
enviadas para o computador no centro de controle, para o software Guara, que definir os
valores dos angulos de azimute e elevagdo ajustados. Posteriormente, o operador da seguranca
de voo localizado no Centro de Controle, informa o operador localizado na Casamata, 0s
valores de azimute e elevacdo para que o mesmo realize o procedimento necessario para
ajustar o posicionamento do lancador com os respectivos valores de azimute e elevacdo

requisitados (GARCIA, 2007).

Figura 1. Obtencéo do perfil de vento do CLA
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Fonte: GARCIA, 2017

Para o célculo do ajuste do langador com os respectivos novos valores de azimute e
elevacdo, séo realizados os seguintes procedimentos: pesagem do vento e célculo do vento

balistico, calculo do efeito do vento unitario e, finalmente, o calculo do ajuste.
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2.1.1 Pesagem do Vento

A pesagem do vento propicia o calculo da influéncia de um perfil de vento sobre o
ponto de impacto de um foguete suborbital ao regressar a superficie ap6s o seu voo (MATA,
2017). Para realizar o célculo da pesagem do vento, divide-se a atmosfera em camadas com
diferentes altitudes. Em seguida, s&o realizadas simulagdes da trajetéria do foguete

considerando um perfil do vento constante desde o solo até determinada altitude. A funcgéo

pesagem do vento ( fi) descreve a relacdo entre o vetor deslocamento de impacto do foguete

correspondente a um vento uniforme até uma estipulada altitude (I;- 1), e vetor deslocamento
de impacto correspondente a um vento constante do solo até uma altitude de 20000 metros ou

30000 metros (1, -1,).

O valor da funcdo pesagem, considerando-se um perfil de vento constante até uma

altitude i, é dado por:

f = \/Iiz"' |§ =2x 1, x 1y xcos(e; —a,)

P2 2 (1)
JIZ+12 =251, x 1y xcos(a, - a)
Onde:
|- distancia de impacto, considerando a influéncia do vento até uma determinada
altitude i.

@, : azimute de impacto, considerando a influéncia do vento até uma determinada

altitude i .

|, : distancia de impacto, sem influéncia do vento.
Q,: azimute de impacto, sem influéncia do vento.
|, distancia de impacto, considerando a influéncia do vento até 20.000 metros.

@, : azimute de impacto, considerando a influéncia do vento até 20.000 metros.

Para calcular o peso do vento em cada camada de altitude (i) utiliza-se:
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Af =1 i=1 (2)

Af, =1 —(f_);i=2atén (3)
2.1.2 Calculo do Vento Balistico e do Efeito do VVento Unitario

O vento balistico corresponde a uma média dos ventos em cada camada da atmosfera,
ponderados pelos valores de pesagem do vento obtidos anteriormente. Como serd visto
adiante, o vento balistico substituird o perfil de vento para o calculo do ajuste do langador.

E fundamental ressaltar que a meteorologia convencional difere da trigonometria
convencional, para o calculo do vento balistico. Nas figuras 4 e 5 apresenta-se a convencao

trigonométrica e a convencao meteoroldgica.

Figura 2. Convencéo trigonometrica
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Fonte: GARCIA, 2007

Figura 3. Conveccao meteoroldgica
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Fonte: GARCIA, 2007
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Na convengdo trigonométrica da figura 4, para determinar os valores das variaveis

empregam-se as expressdes 4 e 5:

X =VC0osé (4)
y =vsend (5)

Para efetuar a adaptacdo da convencdo trigonométrica para a convencao meteorolégica
realiza-se a conversdo de sinais e funcdes seno e cosseno, como apresentado na equacédo

abaixo:
a=270°-0 (6)

Em cada camada da atmosfera, a decomposic¢éo do vetor vento (v ), nas componentes

Norte-Sul (NS) e Leste-Oeste (LO), é expressa da seguinte forma:

LO'=—vsenx (7
NS'=—-vcosa (8)

Introduzindo-se a pesagem do vento Afi , tem-se, para cada camada:

LO" = -VAf.sena 9)

NS " =-VAf, cosa (10)

Realizando o somatorio algebrico das componentes ponderadas do vento Norte-Sul
(NS) e Leste-Oeste (LO), chega-se as componentes Norte-Sul e Leste-Oeste do vento

balistico:

LO=>(LO") (11)
NS =>"(NS") (12)
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A intensidade do vento balistico é expressa por:

vb =+/NS? + LO? (13)

Para identificar a direcdo do vento balistico (¢, ), de acordo com cada condigdo para

NS e LO, utiliza-se as seguintes expressoes:

o, =tg{£j NS <0 e LO<0 (14)
NS
&, =90° NS=0e LO<0 (15)
Lo
=180°+tg | — NS >0 16
a,-180°+1°( 2] NS> (16
a, = 270° NS=0¢ LO>0 (17)
L(LO
&, = 360°+g (E) NS<0e LO>0 (18)

O deslocamento do impacto devido a um vento de 1 m/s é definido como efeito do

vento unitario. Considera-se que o deslocamento do impacto do foguete é ocasionado por
ventos unitarios lateral (V,), frontal (V) ou de cauda (V,), sendo que o efeito do vento

unitario € calculado isoladamente para os ventos lateral, frontal e de cauda. Sendo assim, €

necessario encontrar os angulos de azimute para cada vento unitario, para 0s ventos unitarios

lateral (@), frontal (& ) e de cauda (&, ), representados abaixo:

a, =0y +90° (19)
ay = (20)

a,, = o, +180° (21)
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Levando em consideracdo as expressdes (7) e (8), é fundamental decompor 0s ventos

unitarios, substituir (v) por (v, ). Em seguida deve-se calcular a trajetoria do foguete

considerando a influéncia dos ventos unitarios, para calcular o deslocamento (D) da

trajetdria em relacdo a trajetéria nominal para cada vento unitario.

D=I2+12-2x1, x1,xcos(a, — ) (22)

Onde:

|, : distancia de impacto de foguete, sob a influéncia do vento unitério lateral, frontal
ou de cauda.

@,: angulo de azimute de impacto de foguete, sob a influéncia do vento unitéario
lateral, frontal ou de cauda.

D, Dy + Dy : sdo os deslocamentos em fungo do vento lateral, frontal e cauda.

Desse modo, dividindo-se o deslocamento obtido para cada vento unitério pela

velocidade do vento unitario, V= 1 m/s, obtém-se o efeito do vento unitario lateral, frontal e

de cauda, conforme descrito abaixo:

Vu = (23)
Vuh
Duf

Ve = (24)
Vuh
D

Vie = V_uc (25)

Em seguida, deve-se decompor o vento balistico nas componentes frontal ou de cauda

e lateral, observando-se a seguinte figura:
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Figura 4. Vento Balistico
Norte 4 (°
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D—l
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Fonte: GARCIA, 2007

Onde:
@, : angulo de azimute do vento balistico.
@, : angulo de azimute nominal.

¢ . diferenga entre os angulos de azimute do vento balistico e nominal.

vb, : vento balistico lateral.
vb; : vento balistico frontal.

vb. : vento balistico de cauda.

Logo, podem ser definidas as seguintes expressoes:

vb, =Vvbseng (26)
Vb =vhcos¢ (27)
Vb, =Vvbcos¢ (28)

Combinando-se o vento balistico (componentes lateral, frontal ou de cauda) com os
respectivos efeitos do vento unitario, calcula-se uma estimativa para o deslocamento do ponto

de impacto do foguete devido ao perfil de vento considerado:
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AW, =vb,V,, (29)
AW, =vb.v,, (30)
AVVC - VbCVuc (31)

O célculo do ajuste, apresentado a seguir, tem o objetivo de compensar esse

deslocamento do ponto de impacto devido ao vento.

2.1.3 Compensacdo do Vento

Para aplicacdo da Compensacdo do vento para determinar o ajuste do lancador, deve-

se analisar o efeito do vento sobre o ponto de impacto para cada caso separadamente: lateral

(AW,), frontal (AW; ) e de cauda (AW, ). Para classificagdo do vento em frontal ou de cauda,

sdo utilizadas as seguintes expressoes:

AW, >0:cos¢p >0 (32)

AW, <0:cosep <0 (33)

Dessa forma, para calcular o deslocamento do foguete (1), é necessario conhecer a

distancia de impacto nominal (1), e aplicar uma das expressoes:

L =1 — AW, (34)

X

I, =1,+AW, (35)

2.1.3.1 Calculo do angulo de azimute do lancador

Para o calculo do angulo do azimute corrigido é fundamental determinar o angulo de

corregéo de azimute (®):
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O =tg™ (AI—WLJ (36)

X

Portanto, com a influéncia do vento, é possivel obter o angulo de ajuste em azimute

(a,) da seguinte forma:
o, =0, +P (37)

2.1.3.2 Calculo do angulo de elevacgéo do langador

O efeito de inclinacdo do lancador relaciona-se a variacao de alcance do foguete com o
angulo de elevacdo. Portanto para determinar qual o efeito de inclina¢do do lancador (tte) na

distancia de impacto, é utilizada a seguinte expressao:

tte=—2—
(90—E,) (38)

Onde:

l,: Alcance ou distancia de impacto nominal (km).

E,: angulo nominal de elevacdo (graus).

tte : Efeito de inclinagdo do lancador (km/graus).

Para a formula do efeito de inclinacdo do langador, o numero noventa (Eq. 38)
representa 0 maximo valor do angulo de elevacdo, que no caso é 90°. Portanto, a trajetoria
seria um tiro vertical de alcance nulo. Considera-se que a trajetdria apresenta linearidade entre

a distancia de impacto e o angulo de elevagdo. Dessa forma para calcular o angulo de ajuste
de elevacdo (E,) deve-se obter a distancia de impacto do foguete (Il,) ocasionada pela

perturbacdo do vento. Logo para compensar as perturbacdes do vento € utilizado:

I, = AW + 17 (39)
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|
B =90-+ (40)

2.1.4 Limites de ajuste do langador

O Centro de Langamento Alcéantara define os limites dos angulos de azimute (em

relacdo ao norte) e elevagédo, com as devidas restricdes (VIANA e LINDO, 2017):

» Azimute: entre -20° e 120° com corre¢do maxima de 30°;

» Elevacao: entre 80° e 86° com correcdo maxima de 4°.
2.1.5 Simplificacdes adotadas pelo software Guara

O software Guara emprega algumas hipéteses simplificadoras utilizadas por Lewis
(1949), para determinar o desvio do ponto de impacto na trajetdria de voo de um foguete ndo
guiado (DA MATA, 2017), como observa-se:

> A proporcionalidade entre a média de vento de uma determinada camada e o efeito
que ela produz;

» O efeito que uma camada provoca no ponto de impacto ndo depende do vento em
outras camadas;

» O efeito final de um perfil de vento é correspondente a soma dos efeitos que cada
camada gera separadamente;

> Aplicacdo do vento balistico no lugar de um perfil de vento completo para
determinacédo do desvio no ponto de impacto.

A simplificacdo que é aplicada em relacdo aos angulos de azimute e elevagdo
compensados é definir que a variacdo do alcance do ponto de impacto possui uma relacdo
linear com a elevacdo. Segundo James e Harris (1961), as hipdteses simplificadoras definidas

por Lewis, resultam em um determinado nivel de erro.
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2.2 Sistemas de Referéncia

A definicdo do movimento do foguete se faz com base em sistemas de coordenadas
cartesianas (PALMERIO, 2016). Os sistemas de referéncia séo vistos como um conjunto de 3
eixos, emanando a partir de uma origem, solidarios a um corpo, justamente para determinar a
posicdo e a orientacdo de outros corpos (IAE, 2017). Os sistemas de referéncia utilizados

neste trabalho sdo apresentados a seguir.

Figura 5. Posicdo do Ponto P em relacdo a origem do sistema XYZ

Fonte: IAE, 2017

2.2.1 Sistema do Corpo (Fg)

Nesse sistema a origem é o centro de massa do foguete. O eixo longitudinal do foguete
é paralelo ao eixo X©®, os eixos Y® e Z® sdo arbitrarios, sendo perpendiculares a
X B (SILVEIRA, 2014).

Figura 6. Sistema do Corpo

B
%4—.
e ye

Fonte: IAE, 2017
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2.2.2 Sistema inercial geocéntrico (F, )

Nesse sistema o eixo Z' € paralelo ao vetor velocidade angular da Terra. Sendo que o
sistema tem origem no centro da terra. No plano equatorial estdo inseridos os eixos X'e Y',

sendo que o eixo X' esta direcionado para o equindcio vernal. O eixo Y ' completa o sistema

dextrdgiro.

2.2.3 Sistema Geocéntrico (Fgc)

Nesse sistema o eixo Z°¢é paralelo ao vetor velocidade angular da Terra. No plano
equatorial estdo contidos os eixos X ©“eY®“, sendo que o X° esta direcionado para o

meridiano de Greenwich. O eixo Y °© completa o sistema dextrogiro.

Figura 7. Sistemas de referéncia Fgc e F,.

4 zI = 7zGC

Fonte: IAE, 2017.

2.2.4 Sistema do lancador (F,)

No ponto de lancamento o eixo z" esta direcionado para o centro da Terra, e no plano
horizontal geocéntrico estdo 0s eixos X - e Y, com X -apontado para 0 norte e Y- apontado
para o leste.
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Figura 8. Sistemas de referéncia F_

WVertical
local

Plano horizontal no
MNorts ponto de langamento,

Langamento

Ve

Fonte: IAE, 2017

2.2.5 Sistema vertical local (F,)
A origem desse sistema encontra-se no centro de massa do foguete, sendo que 0s eixos

XY e Y'encontram-se no plano horizontal geocéntrico local. Com XV apontando para o

norte e Y para o leste. O eixo Z" esta direcionado para o centro de massa da terra.

Figura 9. Sistema de referéncia F,

Vertical

Plano horizontal local

Fonte: IAE, 2017

2.3 Orientacdo relativa entre os sistemas de referéncia

E retratada por meio de rotagdes sucessivas ao redor dos eixos de coordenadas dos

sistemas alcancados a partir de rotagdes anteriores e sistema de origem. A matriz de rotacédo



47

descreve a orientacdo relativa entre dois sistemas, que compara as componentes de um vetor
analisado ao longo dos eixos de ambos os sistemas. Na ocasido em que a atitude estéa variando
com o tempo, a matriz de rotacdo representa a orientacdo do Sistema rotativo em funcéo do
tempo (TEWARI, 2007). As matrizes foram denotadas pela letra M em sequéncia com o

subscrito que designa os sistemas implicados.

2.3.1 Sistema inercial geocéntrico e sistema geocéntrico

Essa relagdo é descrita por meio do angulo u; que significa o angulo horério de
Greenwich do equindcio vernal. Se em t =1, ambos os referéncias séo coincidentes, o angulo

Hs no momento t é dado por (CORNELISSE, 1979):

He =W(t—1,) (41)

Onde W ¢é a velocidade angular do veiculo. O angulo f; pode ser calculado em

funcdo do horério e data e lancamento do foguete. Logo a matriz que relaciona os dois

sistemas é:

cosp; senug; O
Mg =| —Seny; cosug O (42)
0 0 1

2.3.2 Sistema geocéntrico e sistema vertical local

O sistema V ¢ obtido por meio de duas rotacdes sucessivas que envolvem os angulos
de longitude e latitude geocéntrica ( ,ﬂgc), sendo que a matriz rotacdo que relaciona o

sistema geocéntrico e o sistema vertical local é:

—COS usend,,  —send,senu  COSA,
Myoe = —seny COS 1 0 (43)
—COS A, COSy  —COSA, Senu —send
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2.3.3 Sistema vertical local e sistema do corpo

O sistema B € obtido por meio de trés rotacdes compreendendo os angulos da guinada,

arfagem e rolamento (w,6,¢) que sd&o denominados angulos de Euler. Adotando uma

sequéncia 3-2-1 de rotacdes, a matriz de rotacdo é dada por:

cos @ cosy seny cos @ —send
Mg, =| —Seny cos¢+cosysendseng  COS@CoSy +sengsendseny  cosdseng (44)
sengseny +CoS@send cosy  —COoSySeng + Seny'senéd cos¢  cosE cos ¢

2.3.4 Sistema geocéntrico e sistema langador

Quando ocorre o lancamento os sistemas vertical local e lancador sdo coincidentes.
Logo, a matriz de rotacdo entre o sistema geocéntrico e sistema lancador é semelhante a

matriz entre o sistema geocéntrico e o sistema vertical local, empregando a longitude e

latitude de lancamento, representadas por H,, € lgcy,an . Logo a matriz rotag&o e:

—-senA

gc,lan

—COS £42,5€NA 1o seny,, COSA
LeCc — —SeN Ly, COS 44, 0 (45)

—COS Ay oy COS Ly —COS Ay 1nSENLY,,, —SENA

gc,lan gc,lan

gc,lan

M

gc,lan

2.4 Modelo Dinamico

O modelo dindmico é fundamental para se calcular os pardmetros da trajetoria dos
foguetes, dessa forma utilizando equagdes que irdo determinar as caracteristica do mesmo, por
exemplo sua posicéao e velocidade (SILVEIRA, 2014). Segundo Tewari (2007), as leis fisicas,
do movimento e gravitacdo de Newton, sdo de suma importancia para compreensdo da
dindmica de voo, sendo assim relevantes para compreensdo dos veiculos aeroespaciais.

Foi utilizado no simulador a funcdo ode45, do software Matlab, que realiza a
integracdo numérica das equagOes diferenciais ordinarias, compostas pelas equagdes
dindmicas do movimento, baseada pelo método de Runge-Kutta de 42 e 52 ordens (Dormand e
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Prince, 1980). Este método realiza a atualizacdo do passo de integracdo a cada iteracéo
executada, cuja modificacdo € realizada a medida que o erro local estimado, definido como
padrio no MATLAB 10° . Segundo Dormand e Prince (1980), o método Runge-Kutta

adaptativo, fornece dois resultados por iteracdo executada, y, ., ordem quatro e y:., de

ordem cinco conforme nas equacdes 52 e 47.

Os erros fornecidos pelo primeiro e segundo resultados sdo, o h® e 0 h¢, fundamentados
no passo h de integracdo. O resultado de ordem cinco é empregado para estimar o erro do
primeiro resultado, estabelecendo a simples diferenca dos dois resultados. O método de
Dormand e Prince, tem o resultado de 4% ordem com estimativa de erro de 5% ordem. As

equac0es das constantes ki sdo as equagdes 46, 47, 48, 49, 50 e 51 abaixo:

k. =hf (X,,Y,) (46)
k2=hf(xn+%h,yn+%klj 47)
3 3 9
k;=hf| x,+—h,y,+—k +—Kk 48
3 [ oMt 20Kt 20 zj (48)
4 44 56 32
k,=hf| x +=h,y +—k ——k, +—Kk 49
4 (n 5 yn 45 1 15 2 9 Sj ( )
K, = hf (Xn 8h y+ 19372 - 25360 K+ 64448 K 212 k“j (50)
9 6561 2187 6561 729
ke::hf[xn,yn+-9017Ig——355k2+-46732k3+ 49 k4+_—51o3k5j (51)
3168 33 5247 176 18656
35 500 125 2187 11
=y, + K, + K, + K, — K +— 52
Yoa = T 3 11139 T 102 6784 ° 84 ¢ (52)
Vo + 5179 K+ 7571 k3+_393k4__92097 4 187 . (53)
57600 - 16695 640 339200 2100

As equacdes que foram empregadas para 0 modelo dindmico sdo derivadas das leis de
Newton, relacionando a somatoria das forcas externas e momentos com a taxa de variagdo das

velocidades linear e angular (BLAKELOCK, 1991). Essas equacdes sao descritas abaixo:

a) Equacdo do Movimento translacional
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Associa as forgas que atuam sobre o foguete com a variacdo de sua velocidade com o

tempo (IAE, 2017). Denotando por IfA - a forca aerodinamica, F; - a forga gravitacional e IfT

- a forca de empuxo sobre o foguete, a equacdo do movimento translacional é dada por:

a+e+é:M%g
' (54)
b) Equacdo do Movimento Rotacional
- - - do _ ~
MA+MC+MT:IE +ox (1 xod) (55)
|

Na implementagdo do simulador, faz-se necessario resolver as equagdo do movimento
de translacdo e movimento rotacional, através da mudanca do referencial inercial para o ndo
inercial (sistema do corpo), Além disso, adota-se a velocidade relativa para a resolucdo da
equacao (54).

Apos os procedimentos de mudanca de referencial inercial para o ndo inercial (sistema
do corpo), e adocdo da velocidade relativa, as equacbes (56) e (57) representam

respectivamente a equacdo do movimento translacional e rotacional:

Vel _ L (E L E L E ) (64@)V. —Ox(OxR
mlB:m{5ﬁ¢g+ay4w+awvm—9x@wR) (56)
do| _ G G N s (1A
| =MatMc+M; -ax(10) (57)
B

Onde:
Q : velocidade de rotagio da Terra.

V., : velocidade relativa.

@  velocidade de rotacdo do foguete.
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De forma a completar as equaces (56) e (57), que representam o modelo dindmico, é
fundamental também definir o modelo cinemético, que determina a posigdo linear e angular

do foguete.

Dessa forma, a posicdo linear (ﬁgc) é definida pelo modulo de raio geocéntrico

(Rgc), latitude geocéntrica (igc) e longitude (). As equagdes desses parametros, sdo

descritas nas seguintes expressdes (SILVEIRA, 2014):

. v
Rgc = _Vrelz (58)
1 v
= [ (59)
R,COsA,
. 1 y
ﬂ“gc = R_Vrelx (60)
gc
Onde Vr\e/,X , Vr\e/Iy e Vr\ellz sdo componentes do vetor velocidade relativa no sistema F, .

As equacdes diferenciais utilizada no calculo de atitude local (HUGLES, 2004), sdo definidas

da seguinte forma:

sen COS
g cosp

~ "cosf ' cosd ©1
6 = g, cos ¢ — I seng (62)
$=p, +0,sengtan @ +r, cosptan & (63)

As componentes P;,0, e I} da velocidade angular do sistema F; em relacdo ao

sistema F, , sdo descritas nos eixos de Fz. Os angulos de Euler w,¢ € 6 com asequéncia de

rotagdo 3-2-1 descrevem a atitude do foguete em relagéo ao sistema F; .

As equacdes 56, 57, 58, 59, 60, 61, 62 e 63, representam o conjunto de equagdes que
descrevem o modelo dindmico para o movimento do foguete durante toda a trajetdria de voo,

formando 12 variaveis de estado.
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2.5 Modelos dos subsistemas do foguete

Para integracdo da trajetoria, se faz necessaria a modelagem dos esforgos que irdo
atuar no foguete. Os modelos dos subsistemas que foram implementados no simulador, s&o

divididos em estrutural, propulsivo e aerodinamico.
2.5.1 Subsistema estrutural

A massa estrutural de um foguete ndo-controlado pode variar durante um lancamento,
devido ao alijamento de estagios e a combustdo do propelente (IAE, 2017). Esse modelo €
responsavel por simular a variacdo da massa estrutural do foguete, que identificar os valores
de massa, momentos e produtos de inércia, além da posicdo do centro de massa, etc. No
simulador foi adotado que as curvas de propriedades de massa foram conhecida a priori (para
motor de propelente sélido), permitindo identificar antes da simulacéo as curvas da variacdo
de massa, inércias e a posicdo do centro de massa do foguete. Logo as propriedades de massa

em cada instante de voo serdo determinadas por meio de interpolacdo de tabelas.
2.5.2  Subsistemas propulsivo

O subsistema de propulsédo de um foguete é responsavel pela geracdo da energia, pela
rapida queima dos gases, através da combustdo, promovendo assim o movimento do foguete
(PALMERIO, 2016). Existem inumeros tipos de conjuntos propulsivos em foguetes, com
motores com propelente solido ou liquido e motores com empuxo vetorizado ou nao. O
objetivo do modelo propulsivo é simular as forgas e momentos desenvolvidos pelos motores,
durante um langamento, para atender os requisitos da missao (IAE, 2017).

Na pesquisa foram adotados motores a propelente sélido, que tém como caracteristica
0 conhecimento a priori da curva de empuxo dos motores, sendo que 0 empuxo durante a
simulacdo é obtido por interpolagcdo. Durante a trajetoria do foguete, o valor do empuxo €

corrigido por conta da pressao atmosférica, sendo assim representada pela seguinte equacao:

Tcor = Tref + ( Pret — Pam ) A\a (64)
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Onde:

T,,, : valor do empuxo corrigido.

T, - valor do empuxo na presséo de referéncia.
P, - Pressao externa de referéncia.

P, . Pressao atmosférica.

A, : area de saida da tubeira.

Adotando-se a hip6tese de que 0 empuxo atua no eixo longitudinal do foguete, o vetor

empuxo é:

[F]°=| 0 (65)

O vetor T, representa o vetor posigdo do ponto de aplicagdo do empuxo em relagdo ao

centro de massa. Com os dados do vetor posicdo, é importante analisar os dois momentos que

atuam sobre o foguete, que sdo 0 momento propulsivo (67) e 0 momento de Coriolis (68):

F(; = r-']'/n - r;m/n (66)
I\7|T :FeXIET (67)
= da . . .
M, :—Ea)+mre><(a)>< r) (68)

Onde:

I7,, - vetor posicéo do ponto de aplicagdo do empuxo em relagdo ao nariz do foguete.

-

I - VETOr posicéo do centro de massa em relagdo ao nariz foguete.

| : Tensor de inércia.

m : vazao massica.
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2.5.3 Subsistema aerodinamico

O foguete ndo-guiado sofre influéncia na sua trajetéria de esfor¢os aerodinamicos.
Como diz Palmerio (2016), durante o lancamento de um foguete, existem inimeras condigdes
adversas como por exemplo a resisténcia do ar, pequenos desvios proporcionando o angulo de
ataque, entre outros.

Esses esforcos dependem da velocidade do foguete em relacdo a superficie da Terra

(\7reI ) e da velocidade do vento (W ). A equacdo da velocidade do foguete em relacdo ao ar

atmosferico é (IAE, 2017):
V,, =V, -W (69)
O vetor forca aerodinamica que atua sobre o foguete € descrito pela matriz:
I:Ax
B
[FA] = FAy (70)
FAZ

As componentes sao definidas por:

I:Ax = _CA pdinSref

(71)
I:Ay = _Cyﬂﬂ pdinsref (72)
I:Az = _CNaa pdinSref (73)

Onde:

C,: coeficiente de forca axial.

Cyﬂ : derivada do coeficiente de forca lateral em relacdo ao angulo de derrapagem

(B).
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C,, : derivada do coeficiente de forca normal em relagdo ao angulo de ataque (& ).

S : é&rea aerodinamica de referéncia do foguete.

Podemos afirmar que os coeficientes sdo fun¢do do numero de Mach do escoamento.

Logo para definir as condi¢des do voo, é necessario o nimero de Mach, angulos de ataque de

derrapagem e pressao dinadmica ( Py, ):

<

atm

Mach =

<

som
a=tan* Van,
Vatm,x
p=tan™ ~Vamy
2 V 2
'\’ ;atm,x atm,z

1
pdin = E patmvafm

O vetor momento aerodinamico é:
M
B
[M A] =M Ay
M

As componentes, sdo descritas da seguinte forma:
M AT (CI55_CIp E) pdinSref Lref ~ Yem l:Az +Z, I:Ay

X, — X, _
M Ay = [_CNa ( pL Ja - Cmqq] pdinSref LI’Ef

ref

Xep — Xem —
My, = [Cyﬁ ( pL JIB -C, T } PainSrer Lies

ref

(74)

(75)

(76)

(77)

(78)

(79)

(80)

(81)
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Onde:
C,s e C,: sdo coeficientes de momento de rolamento devido as empenas.
o : valor de incidéncia das empenas.

Cmq e C,, : sdo coeficientes de amortecimento devido ao momento angular do foguete.

Os parametros P, eI’ sdo as componentes adimensionais da velocidade angular e

podem ser descritas da seguinte forma:

—= Lref
p=p N (82)
= ref
qa=q N (83)
L
F=r ref (84)
2V

atm

2.6  Modelos Ambientais

Existem vérias influéncias fundamentais presentes no ambiente como campo
gravitacional, densidade e pressdo atmosférica e velocidade do som. Faz-se necessario uma
simulacgdo de voo para identificar as influenciais das propriedades ambientais que atuam sobre
o foguete. Nesta pesquisa, foram considerados somente trés modelos ambientais que sdo
divididos em terrestre, atmosférico e ventos (SILVEIRA, 2014).

2.6.1 Terrestre

A geometria da superficie da terra tem influéncia direta na trajetoria do foguete. Outro
efeito que podemos citar € a gravidade que exerce forca sobre 0 mesmo, onde essa forca age
no centro de massa (Koffi, 2005). De acordo com Britting (1971), para identificar a posicéo e

a velocidade do foguete é fundamental modelar certos aspectos geométricos da Terra.
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Existem trés modelos que s&o comumente utilizados em simuladores, empregados de
acordo com as especificacOes de cada simulador. Esses trés modelos sdo divididos em modelo
de Terra Plana, modelo de Terra esférica com distribuicdo homogénea de massa e modelo de
Terra esferoidal com distribuicdo de massa axissimétrica. Neste trabalho, foi utilizado o

modelo de Terra esferoidal com distribuicdo de massa axissimétrica.

2.6.1.1 Modelo de Terra Plana

Esse modelo considera a Terra como uma superficie plana e inercial. Podemos obter a
posicdo do foguete por meio da sua relacdo com sistema do langador (F ). A altitude é

medida entre o centro de massa do foguete e a superficie da Terra. A aceleracdo gravitacional
é considerada constante ou variavel em relacdo a altitude do foguete (IAE, 2017).
Quando aceleracdo gravitacional é varidvel, é aplicada a equacdo para modelar seu

valor, descrita abaixo:

o-0 %] )

Onde:

d,: 9,806 m/s®é aaceleracdo ao nivel do mar.

I, : 6378,14 kmé o valor médio para o raio terrestre.

h: altitude geodésica.

No sistema vertical local (F, ) o vetor aceleragdo gravitacional é descrito por:

0
[9] =| O (86)
g

2.6.1.2 Modelo da Terra esférica com distribuicdo homogénea de massa
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Neste modelo, a Terra é esférica com o raio constante e a massa terrestre é distribuida
homogeneamente em todos 0s pontos de seu interior. A latitude geodésica é igual a latitude
geoceéntrica (SILVEIRA, 2014):

/’i’gd = ﬂ’gc (87)

A altitude do foguete em relacdo a superficie da terrestre, € medida
perpendicularmente a superficie da terra:

h=R,—-R (88)

Onde:

R, : raio terrestre,
O raio terrestre € igual ao raio equatorial da Terra:
R =Ry (89)

Onde:

R,, : raio equatorial da Terra.

O modelo esférico apresenta baixa precisdo no célculo da aceleragdo gravitacional da
Terra, devido a irregularidade simétrica da Terra (BOSE, BHAT e KURIAN, 2014). No
sistema vertical local, o vetor aceleracdo gravitacional € descrito nas componentes ao longo
dos eixos do sistema (SILVEIRA, 2014).

g} =1 0 (90)
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2.6.1.3 Modelo de Terra esferoidal com distribuicdo de massa axissimétrica

Nesse modelo a Terra apresenta a forma de um esferoide oblato, obtido por meio da
rotacdo de uma elipse em torno do semi-eixo menor, achatando os pdélos (IAE, 2017).
Segundo Chobotov (2002), na figura 12, a forma esferoidal axissimétrica faz com o que a
altitude (h) seja dada por um segmento de reta perpendicular a superficie terrestre, que se
estende da mesma superficie até o ponto onde localiza-se o veiculo aeroespacial. Logo,
conhecidas a distancia radial e a latitude geocéntrica, a latitude geodésica e a altitude do
foguete podem ser obtidas por (SILVEIRA, 2014):

A=A - Reqf 2.+ f2send ) R 1 91
g0 = Age T SEN R_ sen24,. + fsend A . + ; _Z (91)

gc gc

h fsen’ f e Ry 1 92
=R, —R,|1- fsen ;tgc—?sen 22, R 2 (92)

gc

Onde:

Ay = latitude terrestre (geodésica).
A4 = latitude geoceéntrica.
R,. = raio geoceéntrico.

f = coeficiente de achatamento da Terra.

Figura 10. Terra esferoidal
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///— _\\\\\\ / /'7,
p ! N
X, RO%
/ "\V// ‘\\\
/ 2 >, N\
/ [1,,, ﬂ \’\‘I" \
/\I .
\ & /
\

Fonte: SILVEIRA, 2014
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O modelo gravitacional tem bastante influéncia na simulacdo do movimento do
foguete, pois descreve uma forga que atua sobre o0 mesmo. Considera-se que essa forga age no
centro de massa do foguete. No simulador o modelo gravitacional vai ser empregado
utilizando harménicos esfericos, onde o vetor aceleracdo gravitacional tem duas componentes,

sendo uma radial e a outra tangencial, respectivamente (SILVEIRA, 2014):

2 3
R . R : :
G, __SM LEJ{RWJ (3cos? /lgc—l)—ZJa(Rqu c0s Ay, (5¢08 2, —3)

Rgc 2 gc gc
(93)
4
5 Req 4 ! 2 '
-3, (35c0s* 4,, —30co0s” 4, +3)
8 "(R
gc
R, ) R
G, :3%[ﬂJ senl,, cos A, [Jz +1J{ “ Jsec/@ (5c0s” 4, —1)
R c c 2 R gc gc
gc gc gc
. (R , (94)
+—J4( EQJ (7cos? 4, -3)
6 "R
Onde:
J,, J;eJ,: séo harmonicos esféricos da Terra.
A colatitude geocéntrica do foguete (4, ) é:
- T
ﬂ’gc = E - ﬂ’gc (95)

2.6.2 Modelo Atmosférico

O modelo atmosférico € utilizado para a definicdo das propriedades atmosféricas como
pressdo, densidade, temperatura atmosférica e velocidade do som. O modelo que foi utilizado
no simulador € a atmosfera padrao U.S Standard Atmosphere 1976.

Conforme foi discutido em NOAA et al (1976), esse modelo apresentou uma revisao
da Atmosfera Padrdo dos EUA, que definiu uma anélise da atmosfera terrestre, com um perfil

e relacdo temperatura-altura entre as altitudes de 0 km e 1000 km. Foi definido que para
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altitudes abaixo de 86 km, a atmosfera apresenta o ar com uma mistura homogénea e

equilibrio hidrostatico, sendo o mesmo considerado um gés perfeito em qualquer ponto da

atmosfera. Segundo NOAA (1976), para altitudes acima de 86 km, o ar atmosférico € instavel

e sem equilibrio hidrostatico.

A temperatura varia linearmente com a altitude geopotencial para altitudes abaixo de

86 km:

T

Onde:
T

atm,b

: temperatura atmosférica da base.

hgp

L, : é a taxa de variacdo da temperatura em cada camada.

atm :Tatm,b + Lb(hgp - hgp,b)

e hy,, : sdo altitudes geopotencial do foguete a da base da camada.

(96)

Para determinar a relacdo da altitude geopotencial e a altitude geométrica, € aplicada a

seguinte equacéo:

— r-Oh

® r+h

o

Onde:
h: altura geométrica do foguete.

I, : raio terrestre (adotado).

(97)

A pressdo atmosférica é defina de duas formas, sendo expressa nas seguintes

equacoes:

Considerando que L, =0:

_goM atm (hgp

patm = patm,b expl: R T

- hgb,b) :|

atm * atm,b

(98)
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Considerando que L, #0:

{goMalm }
Tatm,b Ratm Lo
Patm = Patmb T (99)

atm
Onde:

g, = valor da aceleracéo gravitacional com altitude igual a zero.
M., = valor da massa molar do ar atmosférico.

R, = constante dos gases para o ar atmosférico.

Com os valores definidos da temperatura e pressao atmosféricas, pode-se calcular a

densidade atmosférica (100) e a velocidade do som (101):

— pathatm 100
Pam =" (100)

atm © atm

/4 RatmTatm
Vem = / 101
som Matm ( )

Para altitudes acima de 86 km, devido a ndo homogeneidade do ar atmosférico e a

complexidade do modelo, preferiu-se empregar uma tabela com dados dos parametros.
2.6.3 Vento

O vento é um fator climatico que modifica a velocidade do foguete em relacdo ao ar
atmosférico, alterando as forgas que atuam sobre o foguete durante um voo. Os foguetes nédo-
guiados sofrem influéncia na sua trajetoria pelos ventos de superficie, devido a baixa
velocidade no inicio do voo, modificando os angulos de azimute pelo componente lateral do

vento e de elevacdo do foguete através do componente frontal (PALMERIO, 2016).
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De acordo com IAE (2017) o vetor velocidade do vento é representado com relacdo a

superficie da terra em funcdo da altitude, portanto através da interpolacdo sdo alcancados as

componentes em trés direcdes:

WX
\
[W] =W,
WZ
As componentes do vetor sao:
W, =-Wcose,
W, =-Wseng,
W, =0

A

Figura 11. Velocidade do Vento

XY (norte)
A

W
W cosay,

_y -YY

— W sina,, (leste)

Fonte: IAE, 2017
Onde:
W : vetor velocidade do vento.

« : direcdo do vento.

(102)

(103)
(104)

(105)
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3 METODOLOGIA

A metodologia consiste em implementar e validar um simulador de voo para foguetes
ndo-guiados que recebe o valor do ajuste e integra a trajetoria do foguete até o ponto de
impacto do mesmo, levando em consideracdo o efeito do vento. Para a simulagdo do
movimento de um foguete € necessario um modelo mateméatico do mesmo e de seus
subsistemas (BELUZO, 2006). Dada a complexidade do modelo que descreve o movimento
do foguete, é fundamental a utilizacdo de técnicas de solucdo numérica das equacbes que
descrevem o movimento do foguete (SILVEIRA, 2014).

O simulador foi implementado em linguagem MATLAB, pois é uma ferramenta
bastante versatil em calculos matematicos. Essa ferramenta tem muitas vantagens, como a
independéncia de plataforma, funcbes pré-definidas, interface grafica de usuarios, entre outras
(CHAPMAN, 2003). O comportamento do foguete foi calculado através de integracdo
numeérica realizada por rotinas do MATLAB, proporcionado resultados dos dados de voo do
foguete. A integracdo numeérica € utilizada quando a integracdo analitica apresenta-se muito
complexa (GILAT, 2008). O método numérico que foi utilizado para solucdo de equacdes
diferenciais no simulador é o0 método de Runge-Kutta de 42 e 52 ordens, utilizando a rotina
ode45 no MATLAB (SILVEIRA, 2014).

O simulador foi nomeado de SSEAM, pois considera um modelo de Terra Esferoidal
com distribuicdo de massa axissimétrica e ndo inercial. A Figura 12 mostra um Fluxograma
que corresponde a integracdo de cada fase de voo, tendo como dados de entrada as

informacdes sobre o foguete e a trajetoria de voo, seguindo a sequéncia de eventos e 0sS

modelos empregados em cada fase de voo.
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Figura 12. Fluxograma do Simulador
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Fonte: Autor, 2018

O processo de integracdo de cada fase de voo segue uma sequéncia de rotinas no
simulador. A principio, as relagdes cinematicas descrevem as posicoes e velocidades do
foguete, durante toda a trajetoria de voo, em diferentes sistemas de referéncia. Posteriormente,
realiza-se a chamada e aplicacdo dos modelos ambientais, que calculam as propriedades

ambientais como aceleracdo gravitacional e velocidade do vento. Em sequéncia sdo chamados
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e executados os modelos de propriedades estruturais, propulsivos e aerodindmicos, que
descrevem os esforcos que atuam no foguete durante toda a trajetoria de voo.

O simulador SSEAM foi desenvolvido em MATLAB, por rotinas numericas
representadas como funcdes (function), com argumentos de entrada e saida. A simulacdo de
voo é descrita pelo médulo principal e os modelos utilizados para descrever o ambiente e 0
foguete em voo. Ao executar o modulo principal, o arquivo com os dados de entrada de um
foguete especifico é carregado. Neste arquivo, estdo definidas as dindmicas relativas a cada
fase do voo: dinamica do trilho, dindAmica com 6 graus de liberdade e dindmica com 3 graus
de liberdade. As dindmicas irdo definir os modelos a serem utilizados para descrever a
trajetoria e os fenbmenos ocorridos durante o voo. Sdo eles: modelo de terra esferoidal com
distribuicdo de massa axissimétrica e ndo inercial; modelo gravitacional; modelo atmosfeérico;
modelo de vento; modelo de massa; modelo propulsivo; modelo aerodindmico; modelo para
momentos de controle e modelo para sistema i0i0.

Em cada fase, o arquivo relativo a sua dindmica retorna 54 parametros de saida em
uma matriz. Entre eles, destacam-se: tempo de voo; tempo de fase; posicdo em funcéo do raio
geoceéntrico, latitude e longitude; velocidade escalar no sistema do corpo; angulos de Euler;
velocidades angulares do foguete; velocidades escalares no sistema vertical; altitude; modulo
da velocidade relativa do foguete; nimero de mach, pressdo dindmica; angulo de ataque;
angulo de derrapagem e margem estatica.

O simulador foi implementado de maneira a ser genérico, podendo ser utilizado para
diferentes foguetes ndo controlados, com diferentes fases de voo. As fases de voo sdo
definidas no arquivo de entrada do foguete. Cada fase tem seus dados especificos como:
duracdo do tempo de voo, dados de massa, propulsivos e aerodindmicos. Geralmente o final
de uma fase e inicio de outra estd associado a alguma mudanga na trajetoria ou nas
caracteristicas fisicas do foguete, como saida do foguete do trilho, ignicdo de um motor,
separacao de um estagio, acionamento do i0i0 etc.

Para compreensao do calculo da trajetoria do foguete ndo guiado, pode-se observar o
fluxograma de integracdo da trajetoria, abaixo (Fig.13), que descreve a integracdo da trajetoria
completa do voo. Os dados de entrada sdo os parametros da fase atual, em seguida sdo
executadas atualizacdes do estado inicial da fase. Posteriormente € executado o lago de
integracdo da fase que descreve a integracdo durante uma fase do voo. A Ultima etapa

realizada é a verificagdo de término da trajetoria. Caso a resposta seja positiva, serdo
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impressos os resultados nos dados de saida, porém caso a resposta seja negativa, ocorrera

retorno para o inicio do lago e a proxima fase de voo seré integrada.

Figura 13. Fluxograma de integracdo da trajetoria
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Fonte: Autor, 2018
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O método Guard, que é utilizado atualmente no Centro de Lancamento de Alcantara

para calcular o ajuste do lancador, foi implementado em conjunto com o simulador SSEAM.

Foram simuladas as trajetorias de voo para dois foguetes ndo guiados, sendo o primeiro

foguete 0o PECS 1 que € semelhante ao foguete VSB-30 e o segundo foguete é o PECS 2 que é

do porte do VS-40. A verificacdo do software Guard compreende duas etapas: a primeira

etapa consistiu na utilizacdo do software Guard para calcular os angulos de azimute e

elevacdo compensados para um perfil de vento real; a segunda etapa consistiu na utilizacdo do

SSEAM, que recebe os angulos de azimute e elevacdo compensados do Guara e realiza a

simulacdo de voo até o ponto de impacto, considerando o perfil de vento real para o qual foi

calculado o ajuste. A simulacdo da trajetdria considerando o vento, e sua compara¢do com a

trajetoria nominal, permitiu a verificacdo da eficacia do ajuste fornecido pelo Guara.
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4 RESULTADOS

Os resultados desta pesquisa foram divididos em duas etapas, sendo a primeira etapa a
validacdo do simulador SSEAM em comparacdo com o simulador ROSI. Na segunda etapa,
foi utilizada a metodologia do software Guara em conjunto com o simulador SSEAM, onde
foi realizado todo o procedimento que o Guara utiliza no Centro de Lancamento de Alcantara,
visando verificar se 0 ajuste calculado é adequado. Foram considerados dois foguetes distintos
e diversos perfis de ventos reais. As simulagdes foram realizadas em um computador com
processador Intel® Core™ 2,70 GHz, com 8GB de memodria RAM. O capitulo esté dividido
em Implementacdo do simulador, validacdo do simulador e verificacdo da metodologia do

Guara via simulacéo de trajetoria.

4.1 Implemetacdo do simulador

Neste capitulo, sdo apresentados os resultados obtidos com o simulador SSEAM
(Simulator of Spherical Earth of Asymmetric Mass) que considera um modelo de Terra
Esferoidal com distribuicdo de massa axissimétrica e ndo inercial. Como mencionado
anteriormente na metodologia (Cap. 3), os fluxogramas das figuras 12 e 13, descrevem como

o simulador foi implementado e executado.

4.2 Validacéo do simulador

Com o objetivo de verificar os resultados fornecidos pelo simulador SSEAM, nesta
secdo sao apresentadas duas simulagdes sendo uma simulacdo sem a presenca do vento sobre
o foguete e a outra simulacdo com a presenca do vento sobre o foguete, justamente para ser
identificado que a influéncia do vento € um dos principais fatores perturbadores na trajetoria
de um foguete suborbital ndo guiado e, além disso, para assegurar que a simula¢do na
presenca do vento esta sendo realizada corretamente. Os resultados obtidos nas simulagdes

sdo comparados com software ROSI (Rocket Simulation), que é utilizado para simulacdo de
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voos reais para foguetes ndo controlados como VSB-30, VS-30 e VS-40 e os foguetes da
familia SONDA.

Para a validacdo do simulador SSEAM, foi simulada a trajetéria do foguete PECS 1,
cujo porte é semelhante ao foguete brasileiro VSB-30 mas com dados mascarados, devido ao
sigilo dos dados reais do foguete. Ja para a verificacdo da metodologia do programa Guarg,
além do foguete PECS 1, serd também considerado o foguete PECS 2, do porte do VS-40.

4.2.1 Caracteristicas do VSB-30 e da trajetoria

O VSB-30 ¢ um foguete suborbital que é constituido por dois estagios e combustivel a
propulsédo sélida com capacidade de transportar cargas Uteis de aproximadamente 400 kg, para
realizar experimentos em microgravidade em torno de seis minutos, e altitude de 270 km em

relagdo ao nivel do mar (IAE, 2018).

Figura 14. Foguete VBS-30

Fonte: FAB, 2016

Este foguete € lancando a partir de trilhos, onde ocorre a ignicdo do primeiro estagio,
proporcionando ganho de velocidade e altitude com seu movimento limitado ao trilho de

lancamento, até seu desprendimento do trilho e posterior voo no espaco tridimensional. Com a
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saida do foguete do trilho, sdo acionados motores de inducdo de rolamento, ocasionando o
aumento da velocidade de rolamento do veiculo. Em seguida ocorrem a queima total do motor
do primeiro estagio, o alijamento do primeiro estagio e acionamento do motor do segundo
estagio. Apds a queima total do motor do segundo estagio, o foguete mantém-se em voo
balistico, onde é acionado o sistema de i0i6 para amortecer o movimento de rolamento obtido
nas fases de voo anteriores (SILVEIRA, 2014).

Ap0s o acionamento desde sistema, a estrutura do segundo estagio é alijada e a carga
atil segue sua trajetoria ascendente. O ambiente de microgravidade, onde séo realizados 0s
experimentos cientificos por alguns minutos, é atingido acima de 100 km, onde os efeitos
aerodindmicos sdo despreziveis (PALMEIRO, 2016). Em seguida, ocorre a reentrada do
foguete na atmosfera, 0 qual segue sua trajetoria até o ponto de impacto em solo. As Tabelas
2, 3 e 4 apresentam algumas caracteristicas estruturais do foguete VSB-30, que €é constituido
por dois motores, sendo que no primeiro estagio € utilizado o motor S30 e o segundo estagio o
motor S31.

Tabela 2. Primeiro estagio do VSB-30

Motor S30

Diametro Externo (mm) 557
Tempo de acéo (s) 29

Comprimento (mm) 3488
Massa de propelente (kg) 864
Massa estrutural (kg) 347
Empuxo no vacuo (max) (kN) 95

Fonte: PALMERIO, 2016

Tabela 3. Segundo estagio do VSB-30

Motor S31

Diametro Externo (mm) 557
Tempo de agéo (s) 14

Comprimento (mm) 2550
Massa de propelente (kg) 650
Massa estrutural (kg) 219
Empuxo no vacuo (max) (kN) 255

Fonte: PALMERIO, 2016
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Tabela 4. Dados do VSB-30

Veiculo com carga atil de 400 kg

Massa na decolagem (kg) 2500

Comprimento total (mm) 12583

Apogeu (km) 250

Tempo de microgravidade (s) 350

Fonte: PALMERIO, 2016

4.2.2 Modelagem no SSEAM e no ROSI

O modelamento do foguete ndo guiado PECS 1 no SSEAM e no ROSI é bastante

semelhante entre as duas ferramentas, pois ambas possuem os modelos necesséarios para

integrar o foguete PECS 1. A tabela abaixo mostra o comparativo entre as duas ferramentas:

Tabela 5. Modelamento para o foguete PECS 1

Fase SSEAM

ROSI

Din&mica para trilhos

] ) Massa variavel
Movimento no trilho

Motor com tubeira fixa

Aerodinamica linear
Dinadmica com 6 GDL
Massa variavel

Voo 1° estagio

Motor com tubeira fixa e

Dinamica para trilhos
Massa variavel

Motor com tubeira fixa

Aerodinamica linear
Dindmica com 6 GDL
Massa variavel

Motor com tubeira fixa e

sist. inducéo de rolamento sist. indugéo de rolamento

Aerodinamica linear
Dinamica com 6 GDL
Massa constante
Sem propulsao
Aerodinamica linear
Dinamica com 6 GDL
Massa variavel
Motor com tub. fixa
Aerodinamica linear
Dinamica com 6 GDL
Massa constante
Sem propulsao
Aerodinamica linear

12 Fase balistica

Voo 2° estagio

22 Fase balistica

Aerodinamica linear
Dinamica com 6 GDL
Massa constante
Sem propulséo
Aerodinamica linear
Dinamica com 6 GDL
Massa variavel
Motor com tub. fixa
Aerodinamica linear
Dinamica com 6 GDL
Massa constante
Sem propulsao
Aerodinamica linear




Atuacéo do yo-yo

Reentrada da carga
atil

Dinamica com 6 GDL
Massa constante
Sem propulsao
Aerodindmica linear
Sistema yo-yo
Dinamica com 3 GDL
Massa constante
Sem propulsao
Apenas forca de arrasto

Dindmica com 6 GDL
Massa constante
Sem propulsao
Aerodinamica linear
Sistema yo-yo
Dindmica com 3 GDL
Massa constante
Sem propulsao
Apenas forca de arrasto
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Fonte: SILVEIRA, 2014 “adaptado pelo autor”

Para realizar a simulacdo nas duas ferramentas, os dados do foguete PECS 1 foram
fornecidos como entrada para os modelos: como as curvas das propriedades de massa em

funcdo do tempo, curvas do empuxo nominal e curvas dos coeficientes aerodinamicos.

4.2.3 Resultados da simulacdo do PECS 1 sem o efeito do vento

A simulacéo do foguete PECS 1 foi realizada de acordo com os modelos j& descritos
tanto no SSEAM quanto no ROSI. As ferramentas SSEAM e ROSI sdo bastante semelhantes,
existindo distingdes em algumas situacoes, devido a algumas diferencas entre equacgdes que
sdo empregadas em seus respectivos modelos. Os resultados da simulacdo sdo mostrados a
sequir.

A Figura 15 mostra a variacdo da altitude ao longo do tempo de voo, onde realiza-se a
comparacdo entre as duas ferramentas. Identifica-se que no inicio da trajetdria as curvas sdo
coincidentes, sendo que a diferenca entre as curvas ocorre devido a diferenca entre o0s

modelos propulsivos e a integragdo numeérica das equagdes que os simuladores empregam.
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Figura 15. Variacdo da Altitude ao longo do tempo de voo
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A Figura 16 exibe a velocidade relativa em funcdo do tempo. Observa-se que as
curvas sdo coincidentes durante praticamente toda a trajetoria. Durante a fase da propulsada
ocorre um ganho de velocidade até 2000 m/s, apds o fim de queima do motor do 2° estégio, a
velocidade € reduzida, conforme o foguete ganha altitude ate atingir o apogeu da trajetéria. O
foguete volta a ganhar velocidade na fase descendente apds o apogeu e até a reentrada na

atmosfera.
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Figura 16. Velocidade Relativa ao longo do tempo de voo
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Fonte: Autor, 2018

A diferenca observada nos resultados de altitude e velocidade do foguete PECS 1
obtidos com 0 SSEAM e com o ROSI, pode ser melhor observada em termos percentuais,
conforme Figuras 17 e 18. Os grandes valores de erro observados na altitude ocorrem
justamente no final do voo, pelo fato da altitude aproximar-se de zero. S&o identificadas
pequenas diferencas absolutas, nos resultados de ambos simuladores, que proporcionam
grandes diferencas em termos percentuais. Observa-se que a diferenca é inferior a 1% durante
toda a trajetoria de voo. Com relacdo a velocidade, com a saida do foguete do trilho de
lancamento, observa-se um erro de aproximadamente 1% no tempo de 200 segundos entre 0s
dois simuladores, onde no decorrer da trajetéria o erro diminui, proporcionando proximidade

entre as curvas. Os grandes valores de erro em velocidade ocorrem precisamente no final do

VvO0O0.
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Figura 17. Diferenca percentual no resultado de altitude fornecido pelo SSEAM e pelo
ROSI
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Fonte: Autor, 2018

Figura 18. Diferenca percentual no resultado de velocidade fornecido pelo SSEAM e
pelo ROSI
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Fonte: Autor, 2018



76

A Figura 19 indica a variacdo do numero de Mach em funcdo do tempo. Nota-se que
no inicio do voo até o tempo de aproximadamente 100,0 segundos, ambas ferramentas
mantiveram as curvas coincidentes. O afastamento acontece no intervalo de tempo entre 100,0
segundos e 400,0 segundos, devido ao modelo atmosférico que o simulador ROSI emprega,

que € atmosfera padrdo U.S Standard 1962, que apresenta simplificacdo para altitude maiores
que 150 km, onde ndo é calculada a velocidade do som nesta altitude. No simulador SSEAM

0 modelo atmosférico utilizado foi a atmosfera padrdo U.S Standard 1976, que realiza o

calculo sem restricao de altitude conforme o gréafico abaixo:

Figura 19. Variacdo do numero de Mach ao longo do tempo de voo

, Mach
. - -- ROSI
| \ b
WA —— SSEAM
6 || \vfp K':':,I ;!J Y, I'
|| II|:II ?1 Ii
51 | f
| ' ! ‘
| \ !
| ! /
4 F II fl I &
_E I |IIr IIIII
5] | 1 i
< | \ \
= ; \ /
3r |i \‘\\,\ ..-:Z:IIJ
I| "\.\-.\ 4
ol I.' L‘%\\— ———————————————————
|II \\
\\\
1r S~
0 | | | | |
0 100 200 300 400 500
Tempo(s)

Fonte: Autor, 2018

A variacdo da pressdo dinamica ao longo do tempo de voo é mostrada na Figura 20.
As curvas apresentam uma boa concordancia ao longo de toda a trajetéria de voo. Desde a
saida do foguete PECS 1 do trilho de langamento até 0 momento de pressdo dindmica maxima
(aproximadamente 1.8x10° Pa), o foguete adquiriu alta velocidade na atmosfera terrestre.
Com a saida do foguete da atmosfera, ocorre a queda brusca da pressao dinamica, que torna a
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aumentar no tempo de 450 segundos, que corresponde a reentrada do foguete na atmosfera

terrestre.

Figura 20. Variaco da Pressdo Dinamica ao longo do tempo de voo
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Pressao dinamica (Pa)

Fonte: Autor, 2018

A Figura 21 mostra a variagdo da velocidade de rolamento do foguete PECS 1 em
funcdo do tempo de voo. As curvas apresentam-se coincidentes ao longo da trajetoria, sendo
que a diferenga entre as curvas ocorre devido a diferenca entre os modelos propulsivos que 0s
simuladores empregam. O modelo propulsivo que o simulador ROSI utiliza ndo considera a
variacdo do tensor de inércia do foguete no momento aparente de Coriolis, que corresponde

ao primeiro termo do lado direito da equacgéo a seguir:

—

c

ol - . .
=——-0+Mr x(oxT 106
5t e ( e) ( )
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E possivel analisar que na saida do foguete do trilho de langamento, é acionado o
sistema de indugéo de rolamento, ocasionando o aumento imediato da velocidade angular.
Com a finalizacdo da atuacdo desse sistema, o efeito de amortecimento ocasionado pelas
empenas é maior do que seu efeito de aumento da velocidade de rolamento. Por consequéncia,
a velocidade angular diminui. Com o aumento da velocidade linear do foguete, essa atuacao
se inverte, ou seja, as empenas passam imprimir mais velocidade angular do que amortecer,
fazendo com que a velocidade de rolamento aumente. Ap6s 50 segundos aproximadamente

ocorre a diminuicdo brusca do rolamento, devido acionamento do sistema ioid.

Figura 21. Variagéo da Velocidade Angular ao longo do tempo de voo

Velocidade Angular

2000

- ~—— ROSI
1800 . ——— SSEAM

1600

—_ —

[ae] B

o o

o o
T

1000
800 - |

600 |

Velocidade angular (rad/s)

400 |- |

200 '}

0 .
0 100 200 300 400 500

Tempo(s)

Fonte: Autor, 2018

A Figura 22 corresponde ao angulo de ataque em funcdo do tempo de voo. O angulo
de ataque de 180° no inicio de voo € um problema numérico que deve ser desprezado. Com a
saida do foguete do trilho de langamento ocorre um pico de aproximadamente 1°, e depois 0
angulo de ataque diminui conforme o foguete ganha velocidade. As curvas de ambos

simuladores estdo coincidentes durante toda a trajetdria de voo.
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Figura 22. Variacdo do Angulo de ataque ao longo do tempo de voo
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Fonte: Autor, 2018

As Figuras 23 e 24 correspondem a variacdo da posicdo do foguete em latitude e
longitude ao longo do tempo de voo, desde o trilho de langamento até o ponto impacto.
Observa-se que em ambos os simuladores as curvas sdo praticamente coincidentes durante

toda trajetoria de voo.
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Figura 23. Variacéo da latitude ao longo do tempo de voo
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Figura 24. Variagédo da Longitude ao longo do tempo de voo
Trajetoria em longitude
426
428 1 PE—— =P
—— SSEAM A
43 e
/’/
= 432} ;
E P
o I
D434} /,/
5 C
= 436 4
2 LB
o =
4381 =
/'/
44 /
442 ///

-44 .4 ' : : : - . : : 3
0 50 100 150 200 250 300 350 400 450 500
Tempo(s)

Fonte: Autor, 2018



81

A Tabela 6 abaixo apresenta 0 comparativo entre 0s valores numeéricos de tempo de
microgravidade (corresponde ao intervalo de tempo que a carga Util realiza experimentos
cientificos em altitude maiores do que 100 km), apogeu da trajetoria e a localizagcdo do ponto

de impacto e o erro percentual.

Tabela 6. Comparacdo numeérica obtidos com 0 SSEAM e com o0 ROSI

Parametro SSEAM ROSI Erro Percentual
Tempo de microgravidade [s] 329 328,5 0,15%
Apogeu da trajetdria [km] 233,570 232,793 0,33%
Longitude de impacto [graus] -42,7881  -42,7836 0,0105%
Latitude de impacto [graus] -1,5006 -1,5009 0,019%

Fonte: Autor, 2018

Os resultados obtidos com os dois simuladores para o foguete PECS 1 apresentam-se
bastante similares, com diferengas minimas. Os dados obtidos da altitude, velocidade relativa
e angular, nimero de Mach, pressdo dindmica e angulo de ataque exibiram boa concordancia,

com apenas algumas diferencas, devido os modelos empregados em ambos simuladores.

4.2.4 Resultado da simulagdo do PECS 1 com o efeito do vento

A simulacdo da trajetdria de voo do PECS 1 foi realizada com a presenc¢a do vento. A
Figura 25 exibe os resultados de variacdo da altitude desde o trilho de lancamento até o ponto
de impacto, simulados com as duas ferramentas. Observa-se que as trajetdrias simuladas com
a influéncia do vento sdo bastante similares. Assim pode-se afirmar que o modelo vento

empregado no SSEAM esté funcionando corretamente.
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Figura 25. Variagéo da Altitude ao longo do tempo de voo com a presenca do vento
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Fonte: Autor, 2018

As Figuras 26 e 27 correspondem a variacdo da posicdo do foguete em latitude e
longitude ao longo do tempo de voo com a presenca do vento, desde o trilho de lancamento
até o ponto impacto. Observa-se que em ambos os simuladores as curvas sdo praticamente

coincidentes durante toda trajetdria de voo.
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Figura 26. Variacdo da latitude ao longo do tempo de voo
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Figura 27. Variagéo da longitude ao longo do tempo de voo
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A Tabela 7 abaixo apresenta 0 comparativo entre 0s valores numeéricos de tempo de
microgravidade, apogeu da trajetoria e a localizagio do ponto de impacto da carga Gtil. E

possivel identificar a grande similaridade entre os resultados.

Tabela 7. Comparacdo numeérica obtidos com 0 SSEAM e com o ROSI

Parametro SSEAM ROSI Erro Percentual (%)
Tempo de microgravidade [s] 302 301 0,33%
Apogeu da trajetoria [km] 213,760 212,756 0,47%
Longitude de impacto [graus] -41,9427 -41,9361 0,0157%
Latitude de impacto [graus] -0,9021 -0,8975 0,51%

Fonte: Autor, 2018

Os resultados obtidos com a presenca do vento para o foguete PECS 1 com o0s
simuladores SSEAM e ROSI apresentam-se compativeis, apesar da diferencas de modelos

que ambos simuladores empregam.

4.3 Verificagdo da metodologia do Guara via simulacdo da trajetéria

O correto apontamento do trilho de langamento e condi¢des atmosféricas favoraveis
para lancamentos de foguetes nao controlados sdo fundamentais para o sucesso das missoes.
A localizacdo do ponto de impacto nominal é especialmente importante para a seguranca da
missdo. Diante dessa situacdo, é indispensavel a utilizacdo do software Guara, que ira definir
qual o ajuste é coerente para compensar o efeito de vento e delinear um ponto de impacto
compensado, para um voo seguro, de acordo com o0s requisitos da missdo. Nesta se¢édo, o
ajuste fornecido pelo Guara serd verificado via simulacdo da trajetéria com vento. A

simulacdo do Guara foi realizada via MATLAB.
4.3.1 Simulagéo dos foguetes PECS 1 e PECS 2

Nesta se¢do, como mencionado anteriormente na metodologia, foram simuladas as
trajetérias de voo para dois foguetes: PECS 1 e PECS 2. A verificacdo do software Guara
compreende duas etapas: a primeira etapa consiste na utilizacdo do software Guara para

calcular os angulos de azimute e elevacdo compensados para um perfil de vento real; a
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segunda etapa consiste na utilizagcdo do SSEAM, que recebe os angulos de azimute e elevagéo
compensados do Guara e realiza a simulacdo de voo até o ponto de impacto, considerando o
perfil de vento real para o qual foi calculado o ajuste.

Para cada foguete, foram executadas 40 simulagdes, correspondentes a 40 perfis de
ventos diferentes. Foram considerado nos célculos de pesagem do vento a velocidade de 7,4
m/s e a direcdo em relacdo ao Norte de 94°. Cada perfil de vento corresponde a um dia dos
meses de outubro, novembro e dezembro, e contém dados de altitude, direcdo e velocidade do
vento, onde esses dados foram captados por bal6es de sondagem atmosférica do CLA.

Foram realizadas simulagdes com elevacGes nominais de 84° e 80°, para os foguetes
PECS 1 e PECS 2, que correspondem ao intervalo de elevacdes praticadas em grande parte
dos langamentos ocorridos no Centro de Lancamento de Alcantara.

Devidos as restricdes que o programa Guara possui para definir os angulos de azimute
e elevagdo compensados, os critérios que foram utilizados neste trabalho para identificar se o

ajuste esta correto ou nao sao:

1°) Os angulos de azimute e elevacdo compensados devem variar dentro dos limites de
lancamento empregados pelo CLA, cuja correcdo maxima em elevacao é de 4° e a corre¢do

méxima em azimute é de 30°.

2°) A distancia maxima do ponto de impacto ajustado em relacdo ao ponto de impacto
nominal é de 10 km. Esse valor foi adotado tomando como base um valor tipico do raio de
dispersdo do ponto de impacto do foguete VSB-30, que é de 50 km (GARCIA et al., 2014).

O segundo critério é analisado quando o primeiro esta correto, ou seja, dada uma
simulacdo, caso os angulos de azimute e elevacdo compensados estiverem dentro dos limites
de lancamento, em seguida verifica-se se 0 ponto de impacto ajustado apresenta-se mais
proximo do ponto de impacto nominal dentro do limite méximo de 10 km de distancia. Assim,

proporcionando o correto ajuste do langador.

4.3.1.1 Simulagéo do foguete PECS 1
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Os resultados das simulagGes realizadas para o foguete PECS 1, que é do porte do

VSB-30, sdo mostrados na Tabela 8, para 40 dias considerados. A orientagdo nominal de

lancamento corresponde ao azimute de 65° e a elevacao de 84°.

Tabela 8. PECS 1 (Az. 65°- EI. 84°)

DIFERENGA DISTANCIA  DISTANCIA

R

DAEMES  comuls ELEVACAO  AzIMUTE CORRIGIDA DO ' AUSTE  IMPACTO  IMPACTO

D0 e (g CORRIGIDOEO EA o0 CORRETO NOMINALE ~NOMINALE

AZIMUTE ELEVACAO gl D 0 0

NOMINAL (graus)  NOMINAL PERTUBADO CORRIGIDO
(graus) (Km) (Km)
ouriero | BLTO° 89.35° 13.30° 5.35° 8.806 NAO 153.009 2.953
outhEJ)gRo 75.92° 87.90° 10.92° 3.9° 6.490 SIM 121.313 5.833
our?’ngRo 63.71° 86.80° 1.29° 2.8° 4588 SIM 88.846 4.420
oumere | T760° 87.07° 12.60° 3.07° 5.232 SIM 99.421 4.340
oero | B35 85.35° 41.47° 135° 6.188 NAO 123.702 4.748
OU?’BSR o (B2 87.95° 68.25 3.95° 9.054 NAO 166.748 11.149
ourere | T264° 88.55° 7.64° 455° 7.493° NAO 136.190 9.007
ouoisro  6168° 87.99° 332° 3.99° 6.555 SIM 122508 6.754
OU?I'BSR o  5245° 89.02° 12.55° 5.02° 8.271 NAO 163.221 31.041
S 798 88.18° 57.02° 4.18° 8.526 NAO 157210 10.253
oulTluDBERo 35.27° 86.55° 20.73° 2.55° 5.553 SIM 113.055 8.034
ouszuDBER o  8648° 87.02° 21.48° 3.02° 5,539 SIM 108.376 7.066
U 8L 87.44° 16.28° 3.44° 5.910 SIM 110018 2.893
OUl'IL'lUDBERO 74.80° 87.34° 9.80° 3.34 5.579 SIM 106.086 5.185
OJTSUDBER o  8439° 88.27° 19.30° 4.27 7.211 NAO 131375 5,507
oS o T068° 87.03° 5.68° 3.03° 5.011 SIM 93.923 3.495
OJ;UDBERO 97.18° 87.67° 32.18° 367° 6.859 NAO 126215 6.530
OUl'IE}UDBER o T4 88.38° 9.17° 4.38° 7.228 NAO 135.839 10.882
U 6450° 86.96° 0.50° 2.96° 4,849 SIM 93.208 4347
o o B2.98° 87.60° 17.98° 3.60° 6.201 SIM 115.195 5.748
ouleuDBER o  7604° 87.44° 11.04° 3.44° 5.760 SIM 106.422 1.824
Noviumry | 4698° 87.30° 18.02° 3.30° 5.760 SIM 100077 5.901
NO\/ZE?/IEBRO 32.30° 84.70° 32.70° 0.70° 4.976 NAO 104.709 6.990
NOu o 2391° 85.27° 41.09 127° 6.133 NAO 125,863 9.049
Novimmry 1057 83.80° 54.73° 0.11° 8.453 NAO 170566 12,200
5 DE 10.57° 83.80° 54.73° 0.11° 8.453 NAO 170394 12.356

NOVEMBRO
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6 DE

NOVEMBRO 36.73° 83.57° 28.27° 0.43° 4.597 SIM 101.246 5.908
NOVYE[Ii/IEBRO 21.39° 84.55° 44.61° 0.55° 6.561 NAO 135.982 9.763
DEZlEll?/IEBRO 29.56° 85.05° 35.44° 1.05° 5.374 NAO 110.254 9.409
DEZZEIIZ\)/IEBRO 31.57° 85.21° 33.43° 1.21° 5.138 NAO 113.546 10.388
DEZgEll?/IEBRO 33.59° 84.60° 31.41 0.60° 4.792 NAO 100.968 7.976
DEZ4E|I?/IEBRO 42.16° 85.58° 22.84 1.58° 4.073 SIM 84.655 5.495
DEZSEIIZ\)/IEBRO 56.76° 87.30° 8.24° 3.30° 5.491 SIM 104.947 6.717
DEZGEDMEBRO 3171 85.45° 33.29° 1.45° 5.194 NAO 108.025 8.224
DEZYEBIEBRO 21.90° 85.39° 43.10° 1.39° 6.396 NAO 129.728 12.881
DEZSEII?/IEBRO 17.12° 82.26° 47.88° 2.74° 8.702 NAO 185.157 9.996
DEZgEDMEBRO 26.84° 84.98° 38.16° 0.98° 5.736 NAO 123.483 9.242
DE%EI\?ERO 28.76° 84.86° 36.24° 0.86° 5.473 NAO 114.583 9.025
DE%EI\?ERO 18.38° 86.23° 46.62° 2.23° 6.937 NAO 136.401 10.760
DE%EI&ERO 46.98° 87.30° 18.38° 3.30° 5.760 SIM 109.123 6.156

Fonte: Autor, 2018

Observando-se a tabela acima, nota-se que o ajuste mostra-se correto em 17 dias
(42,5%), de acordo com os critérios de lancamento do CLA (1° critério). De forma a ilustrar o
efeito do ajuste do Guara, a seguir sdo apresentadas as simula¢fes para um ajuste correto e
outro ndo (segundo o 1° critério).

Nas Figuras 28 e 29, observa-se 0 ajuste correto do langador, para o vento do dia 21 de
outubro, onde ocorreu a compensacao do efeito do vento com os angulos ajustados de azimute

em 76.04° e elevacdo em 87.44°.
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Figura 28. Comparativo de Trajetdrias em 3D
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Figura 29. Comparativo de Trajetdrias em vista superior
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Nas Figura 30 e 31, observa-se o ajuste incorreto do lancador, para o dia 9 de outubro,
onde ndo ocorreu a compensacao correta do efeito do vento com os angulos ajustados de
azimute em 52.45° e elevacdo em 89.02°. A elevacao ajustada ultrapassou o limite de 4° (a

variacdo foi de 5.02°), assim proporcionando erro no ajuste.

Figura 30. Comparativo de Trajetorias em 3D
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Fonte: Autor, 2018

Figura 31. Comparativo de Trajetdrias em vista superior
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A Tabela 9 exibe os resultados obtidos com a simulagdo do foguete PECS 1 com as

condigdes nominais dos angulos de azimute em 65° e elevacdo em 80°.

Tabela 9. PECS 1 (Az. 65°- EI. 80°)

DIFERENGA DISTANCIA  DISTANCIA

_ommed (SRR oo

DIAEMES  Commams commet®  cormiils . CORRIGIDA VENTO  AJUSTE  IMPACTO  IMPACTO

o) o) OAZMUTE AAc;Ao BAIZrInS/‘SI')ICO CORRETO NOMINALE  NOMINALE

NOMINAL

e NOMINAL PERTUBADO  CORRIGIDO
(graus) (Km) (Km)
ou}rBERo 63.94° 84.40° 1.06° 4.40° 8.905 NAO 107.650 25.098
oUUeRo 68.44° 83.16° 3.44° 3.16° 6.449 SIM 88.379 22,847
ounggRo 64.53° 82.24° 0.47° 2.24° 4533 SIM 65.947 16.947
OUTURRO 70.05° 82.51° 5.05° 251° 5.224 SIM 73.922 17.405
OUIUBRO 44.45° 81.55° 20.55° 155° 6.201 SIM 105.987 11.120
OUESFBERO 47.54° 84.04° 17.46° 4.04° 9.135 NAO 121.427 31,692
OU?FBSRO 67.76° 83.65° 2.76° 3.65° 7.400 SIM 96.776 27.634
ouriiRo 64.64° 83.21° 0.36° 321° 6.494 SIM 88.608 23.741
OU?FBERO 64.06° 84.11° 0.94° 411° 8.314 NAO 112534 43674
OUl'(r)UDBERO 52.16° 83.91° 12.84° 3.91° 8.470 SIM 113.806 30.875
U 53.40° 82.27° 11.60° 2.27° 5.457 SIM 88.643 20.868
ou112'uDBERo 73.41° 82.54° 8.41° 254° 5.553 SIM 81.696 19.956
e 70.43° 82.84° 5.43° 2.84° 5.902 SIM 81517 18.185
OLJl'?UDBERO 68.60° 82.70° 3.60° 2.70° 5.537 SIM 78.041 19.482
U 7047 83.50° 5.47° 3.50° 7.202 SIM 94.574 23.851
OUl'I(?UDBER o 67.99° 82.47° 2.99° 247° 5.048 SIM 69.976 16.386
OL};UDBER o 75.91° 83.13° 10.91° 3.13° 6.875 SIM 92.894 22,586
o 67.56° 83.53° 256° 353° 7.164 SIM 96.908 28.383
Ut 65.00° 82.37° 0.09° 237° 4791 SIM 69.107 17.324
OUZ'(I?UDBERO 71.71° 82.94° 6.71° 2.94° 6.178 SIM 84.507 21.399
o o 69.38° 82.78° 4.38° 2.78° 5.723 SIM 78.565 17.902
NOVEWERG | 5866° 82.68° 6.34° 2.68° 5.644 SIM 80.415 20025
N OVZE?/IEBR o 4754 80.77° 17.46° 0.77° 4,883 SIM 92.404 11.433
NOuyERe | M464° 81.40° 20.36° 1.40° 6.032 SIM 106.910 16,911
NovEwERo | 3397 80.61° 31.03° 0.61° 8.402 NAO 149.418 17.728
Noue o 3397 80.61° 31.03° 0.61° 8.402 NAO 149322 17.669
6 DE 48.19° 79.83° 16.81° 0.17° 4537 SIM 93.883 4883

NOVEMBRO
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7DE
NOVEMBRO
1DE
DEZEMBRO
2 DE
DEZEMBRO
3DE
DEZEMBRO
4 DE
DEZEMBRO
5DE
DEZEMBRO
6 DE
DEZEMBRO
7DE
DEZEMBRO
8 DE
DEZEMBRO
9 DE
DEZEMBRO
10 DE
DEZEMBRO
11 DE
DEZEMBRO
12 DE
DEZEMBRO

41.29°

46.49°

47.83°

47.85°

53.89°

62.55°

48.52°

43.74°

34.49°

45.52°

45.84°

44.92°

58.66°

80.89°

81.12°

81.20°

80.71°

81.38°

82.66°

81.42°

81.49°

79.08°

81.12°

80.98°

82.24°

82.68°

23.71°

18.51°

17.17°

17.15°

11.11°

2.45°

16.48°

21.26°

30.51°

19.48°

19.16°

20.08°

6.34°

0.89°

1.12°

1.20°

0.71°

1.38°

2.66°

1.42°

1.49°

0.92°

1.12°

0.98°

2.24°

2.68°

6.537 SIM
5.375 SIM
5.123 SIM
4,768 SIM
4.029 SIM
5.405 SIM
5.168 SIM
6.315 SIM
8.573 NAO
5.604 SIM
5.430 SIM
6.837 SIM
5.644 SIM

118.812

94.799

96.964

89.528

69.717

76.860

90.530

107.523

170.847

106.162

99.060

108.210

80.411

14.823

14.377

17.452

10.699

12.424

19.996

15.618

20.631

9.737

16.681

14.366

22.762

20.084

Fonte: Autor, 2018

Observando-se a tabela acima, nota-se que o ajuste foi correto em 34 dias (85%), de

acordo com os critérios de lancamento do CLA. As figuras a seguir ilustram um caso para o

ajuste correto e um para ajuste ndo correto.

Nas Figuras 32 e 33, observa-se 0 ajuste correto do lancador, para o dia 6 de

novembro, onde ocorreu a compensacao do efeito do vento com os angulos ajustados de

azimute em 48.19° e elevacdo em 79.83°.

Figura 32. Comparativo de Trajetorias em 3D
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Fonte: Autor, 2018
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Figura 33. Comparativo de Trajetdrias em vista superior
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Fonte: Autor, 2018

Nas Figura 34 e 35, observa-se 0 ajuste incorreto do lancador, para o dia 9 de outubro,
onde ndo ocorreu a compensacao correta do efeito do vento com os angulos ajustados de
azimute em 64.06° e elevacdo em 84.11°. A elevacdo ajustada ultrapassou o limite de 4° (a

variacdo foi de 4.11°), assim proporcionando erro no ajuste.

Figura 34. Comparativo de Trajetérias em 3D
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Figura 35. Comparativo de Trajetdrias em vista superior
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Fonte: Autor, 2018

A partir dos resultados obtidos para o foguete PECS 1, mostrados nas Tabelas 8 e 9,
podem ser realizadas algumas andlises. Com relacdo ao 1° critério para o ajuste correto,
observa-se que o valor do vento balistico na maioria dos casos € menor para 0s ajustes
corretos e o valor é maior para os ajustes incorretos. As simula¢fes com elevacdo nominal de
80° apresentaram mais ajustes corretos, totalizando 85% dos dias, em comparagdo com 0S
casos com elevagdo nominal de 84°, com 42,5% de ajustes corretos. Este fato pode ser
explicado observando-se que a perturbacdo ocasionada pelo vento é menor quando a elevagao
nominal é 80° (veiculo fica menos sensivel ao vento), facilitando, assim o ajuste.

No entanto, quando o 2° critério é considerado, a situacéo se inverte. Observa-se que
a meédia das distancias entre o ponto de impacto nominal e o ponto de impacto ajustado para
elevacdo de 84° ¢é de 5,306 km, enquanto que para a elevacdo de 80° a média das distancias é
de 18,531 km. Assim pode-se afirmar que o ajuste do Guara é mais efetivo para lancamentos
com elevacGes maiores. Esse comportamento deve-se ao fato de o Guard realizar uma
linearizacdo do alcance utilizando a elevacdo nominal e a elevacdo de 90°. Assim, quanto

mais distante a elevagdo nominal estiver de 90° maior o erro cometido com essa linearizagao.



94

4.3.1.2 Simulagdo do foguete PECS 2

A simulacdo executada para o foguete PECS 2, que é do porte do VS-40, exibiu
resultados onde o Guara apresentou mais ajustes corretos do que incorretos (de acordo com o
1° critério). O foguete VS-40 é um veiculo suborbital constituido por dois estagios a
propulsdo sélida, que realiza missdes com cargas Uteis de aproximadamente 500 kg em
trajetdrias com apogeu de 650 kg (IAE, 2018). O projeto do VS-40 teve inicio da década de
90, como uma fase intermediaria do protejo VLS-1 (Veiculo Lancador de Satélites). O
primeiro estagio € integrado pelo propulsor S40 do Sonda 1V, 0 segundo estagio é constituido
pelo propulsor S44, que é justamente o quarto estagio do VLS-1 (AEB, 2018).

Figura 36. Foguete VS-40

Fonte: AEB, 2018
As Tabelas 10, 11 e 12 apresentam as principais caracteristicas estruturais e de projeto

deste veiculo suborbital.

Tabela 10. Primeiro estagio do VS-40

Motor S40

Diametro Externo (mm) 1007
Tempo de agéo (s) 40

Comprimento (mm) 5041

Massa de propelente (kg) 4244

Massa estrutural (kg) 1028
Empuxo no vacuo (max) (kN) 254

Fonte: PALMERIO, 2016
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Tabela 11. Segundo estagio do VS-40

Motor S44

Diametro Externo (mm) 1009

Tempo de agéo (s) 57,3

Comprimento (mm) 1710
Massa de propelente (kg) 814
Massa estrutural (kg) 150
Empuxo no vacuo (max) (kN) 39

Fonte: PALMERIO, 2016

Tabela 12. Dados do VVS-40

Veiculo com carga util de 500 kg

Massa na decolagem (kg) 6736
Comprimento total (mm) 7390
Apogeu (km) 640

Tempo de microgravidade (s) 760
Fonte: PALMERIO, 2016

Neste trabalho, o foguete foi considerado com o motor S44 inerte, ou seja, ele
funciona como um foguete monoestagio.
O modelamento do foguete ndo controlado PECS 2 no SSEAM e no ROSI é bastante

similar entre as duas ferramentas, como pode ser observado na tabela abaixo:

Tabela 13. Modelamento para o foguete PECS 2

Fase SSEAM ROSI
Dinamica para trilhos Dinamica para trilhos
Movimento no trilho Massa variéyel _ Massa variéyel _
Motor com tubeira fixa Motor com tubeira fixa
Aerodinamica linear Aerodinamica linear
Dinamica com 6 GDL Dinamica com 6 GDL
Massa variavel Massa variavel

Voo 1° estagio o o
Motor com tubeira fixae  Motor com tubeira fixa e

sist. inducédo de rolamento sist. indugéo de rolamento
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Aerodinamica linear
Dinamica com 6 GDL
Massa constante
Sem propulsao
Aerodinamica linear
Dinamica com 6 GDL
Massa constante
Sem propulsao
Aerodinamica linear
Sistema yo-yo
Dinamica com 3 GDL
Massa constante

Sem propulsao

12 Fase balistica

Atuacéo do yo-yo

Reentrada da carga
atil

Apenas forga de arrasto

Aerodinamica linear
Dinamica com 6 GDL
Massa constante
Sem propulsao
Aerodinamica linear
Dinadmica com 6 GDL
Massa constante
Sem propulsao
Aerodinamica linear
Sistema yo-yo
Dinamica com 3 GDL
Massa constante
Sem propulsao
Apenas forga de arrasto

Fonte: SILVEIRA, 2014 “adaptado pelo autor”

Os resultados das simulacfes realizadas para o foguete PECS 2 sdo mostrados na

Tabela 14, a qual apresenta os dados referentes aos 40 dias. A orientacdo nominal de

lancamento corresponde ao azimute de 63° e a elevacdo de 84°.

Tabela 14. PECS 2 (Az. 63° - El. 84°)

DIFERENGC  DIFERENCA DISTANCIA  DISTANCIA
AENTREO  ENTREA ENTREO  ENTREO
~ . AZIMUTE ELEVAGAO VALOR DO PONTODE  PONTO DE
DIA E MES (:Agg\é}glg Eéi\éﬁggi CORRIGID CORRIGIDA  VENTO AJUSTE IMPACTO  IMPACTO
o (arave) ) 0EO EA  BALISTICO CORRETO NOMINALE NOMINALE
g g AZIMUTE  ELEVACAO (m/s) o} o}
NOMINAL  NOMINAL PERTUBADO CORRIGIDO
(graus) (graus) (Km) (Km)
1DE 79.50° 89.26° 16.59° 5.26° 9291 NAO 144272 68.124
OUTUBRO : : : : : : '
2 DE , . . . X
OUTUBRO 84.15 88.64 21.15 4.64 6.577 NAO 128.102 29.521
3DE . . . .
OUTUBRO 59.65 86.98 335 2.98 4135 SIM 99.060 25.004
4 DE , . . .
OUTUBRO 83.51 87.38 20.51 3.38 5.018 SIM 110.167 25.662
5DE , . . . X
OUTUBRO 8.97 85.23 54.03 1.23 6.241 NAO 151.048 6.142
6 DE . . . . :
ouTUBRO 13045 87.46 67.45 3.46 10.019 NAO 156.030 174.604
7 DE 103.58° 88.59° 40.58° 4.59° 6.902 NAO 133.198 45.601

OUTUBRO
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8 DE
OUTUBRO
9 DE
OUTUBRO
10 DE
OUTUBRO
11 DE
OUTUBRO
12 DE
OUTUBRO
13 DE
OUTUBRO
14 DE
OUTUBRO
15DE
OUTUBRO
16 DE
OUTUBRO
17 DE
OUTUBRO
18 DE
OUTUBRO
19 DE
OUTUBRO
20 DE
OUTUBRO
21 DE
OUTUBRO
1DE
NOVEMBRO
2DE
NOVEMBRO
3DE
NOVEMBRO
4 DE
NOVEMBRO
5DE
NOVEMBRO
6 DE
NOVEMBRO
7DE
NOVEMBRO
1DE
DEZEMBRO
2 DE
DEZEMBRO
3DE
DEZEMBRO
4 DE
DEZEMBRO
5DE
DEZEMBRO
6 DE
DEZEMBRO
7DE
DEZEMBRO
8 DE
DEZEMBRO
9 DE
DEZEMBRO
10 DE
DEZEMBRO
11 DE
DEZEMBRO
12 DE
DEZEMBRO

67.09°
()19.17
()10.27
34.19°
97.54°
78.77°
74.87°
103.75°
84.90°
119.19°
84.02°
63.94°
99.55°
85.79°
35.47°
25.39°
15.54°
1.80°
1.80°
30.83°
10.71°
18.64°
19.58°
24.48°
33.71°
57.86°
19.99°
12.84°
12.20°
21.03°
19.19°
8.04°

35.47°

o

o

88.31°

89.78°

88.69°

86.91°

87.41°

88.03°

87.64°

88.68°

87.36°

87.57

88.90°

87.16°

87.59°

87.62°

87.25°

84.15°

84.78°

82.64°

82.64°

83.11°

83.74°

84.42°

84.57°

84.10°

85.49°

87.56°

84.99°

84.43°

80.96°

84.65°

84.23°

85.58°

87.25°

4.09°

82.17°

73.27°

28.81°

34.54°

15.77°

11.87°

40.75°

21.90°

56.19°

21.02°

0.94°

36.55

22.79°

27.53°

37.61°

47.46°

61.20°

61.20°

32.17°

52.29°

44.36°

43.42°

38.52°

29.29°

5.14°

43.01°

50.16°

50.80°

41.97°

43.81°

54.96°

27.53°

4.31°

5.78°

4.69°

2.91°

3.41°

4.03°

3.64°

4.68°

3.36°

3.57°

4.90°

3.16°

3.59°

3.62°

3.25°

0.15°

0.78°

1.36°

1.36°

0.89°

0.26°

0.42°

0.57°

0.10°

1.49°

3.56°

0.99°

0.43°

3.04°

0.65°

0.23°

1.58°

3.25°

5.982

8.355

7.918

4.861

5.612

5.715

5.142

6.994

5.046

6.834

6.906

4.375

5.858

5.378

5.137

4.486

5.559

8.096

8.096

4.186

6.394

5.243

5.117

4.604°

3.810

4.948

5.062

5.922

7.993

4.945

5.212

6.323

5.137

NAO
NAO
NAO
SIM
NAO
NAO
SIM
NAO
SIM
NAO
NAO
SIM
NAO
SIM
SIM
NAO
NAO
NAO
NAO
NAO
NAO
NAO
NAO
NAO
SIM
SIM
NAO
NAO
NAO
NAO
NAO
NAO

SIM

125.213

141.900

148.485

125.827

120.448

118.356

113.954

133.385

108.700

134.105

134.518

102.919

122.667

116.145

115.850

134.604

150.274

205.933

205.826

137.489

169.975

140.787

145.129

132.837

103.369

110.098

133.698

152.763

235.362

146.330

143.765

151.307

115.872

36.254

49.734

51.041

39.407

27.799

24.650

29.452

35.620

30.787

36.504

40.374

27.360

37.561

30.086

27.286

17.577

23.745

22.514

22.464

9.454

17.646

17.795

23.159

12.837

15.991

28.975

18.724

28.568

15.191

24.964

19.682

32.188

27.421

Fonte: Autor, 2018
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A partir dos resultados da tabela acima, nota-se que o0 ajuste mostra-se correto em 11

dias (27,5%), de acordo com os critérios de lancamento do CLA.
Nas Figuras 37 e 38, observa-se 0 ajuste correto do lancador, para o dia 4 de

dezembro, onde ocorreu a compensacdo do efeito do vento com os angulos ajustados de

azimute em 33.71° e elevacdo em 85.49°.

Figura 37. Comparativo de Trajetérias em 3D
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Fonte: Autor, 2018
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Figura 38. Comparativo de Trajetdrias em vista superior
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Fonte: Autor, 2018

Nas Figuras 39 e 40, observa-se o ajuste incorreto do langador, para o dia 7 de outubro
de 2012, onde ndo ocorreu a compensacdo correta do efeito do vento com os angulos
ajustados de azimute em 103.58° e elevagdo em 88.59°. O azimute ajustado ultrapassou o
limite de 30° e a elevagéo ajustada ultrapassou o limite de 4°, assim proporcionando erro no

ajuste.



Figura 39. Comparativo de Trajetorias em 3D
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Figura 40. Comparativo de Trajetdrias em vista superior
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Fonte: Autor, 2018
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O resultados obtidos com a simulacéo do foguete PECS 2 com as condi¢cdes nominais

dos angulos de azimute em 63° e elevagdo em 80° sdo mostrados na Tabela 15.

Tabela 15. PECS 2 (Az. 63° - EI. 80°)

DIFERENGA DISTANCIA  DISTANCIA

_oTmmed (AU oeoo

DIAEMES coamdiE Bl coMUTE . CORRIGIDA  VENTO  AJUSTE  IMPACTO  IMPACTO

o) ) OATMUTE AAng BAer:qs/gco CORRETO  NOMINALE  NOMINALE

NOMINAL

e NOMINAL PERTUBADO CORRIGIDO
(graus) (Km) (Km)
OUTUERO 62.31° 84.15° 0.69° 4.15° 9.431 NAO 25,667 40539
oo 671 82.71° 4.14° 271° 6.248 SIM 40.359 37.218
ougTBERo 62.05° 8167° 0.95° 167° 3.800 SIM 41.926 30,039
OUTURRO 70.49° 82.00° 7.49° 2.00° 4.863 SIM 44911 32.764
oo 3850° 81.27° 24.50° 127° 6.290 SIM 107812 23.658
OU?BERO 43.01° 83.99° 19.99° 3.99° 10.182 SIM 52,581 43274
OUUERO 73.87° 82.62° 10.87° 262° 6.460 NAO 36.832 50.655
OUE'BI'BEF;RO 65.45° 82.45° 2.45° 2.45° 5.606 SIM 41.035 39.525
OU?I'BEF;RO 68.72° 83.58° 5.72° 3.58° 8.246 NAO 25.437 49.723
U o 56.95° 83.27° 6.05° 3.27° 7.566 NAO 48.954 51.832
o 5610° 81.84° 6.90° 1.84° 4.459 SIM 67.344 46.396
ouszuDBERo 74.13° 82.17° 11.13° 2.17° 5.547 SIM 50,701 33.167
o 66.18° 82.38° 3.18° 2.38° 5.461 SIM 43453 33,232
OUl'IL}UDBERO 67.23° 82.08° 4.23° 2.08° 4833 SIM 42.682 34.050
oulTSUDBERo 72.12° 82.82° 9.12° 2.82° 6.756 NAO 38.482 41609
e o 73.07° 81.95° 10.07° 195° 5.001 SIM 43330 42213
orE o 8041 82.35° 17.41° 2.35° 6.699 SIM 50.317 42383
OUl'IE'sUDBER o 67.65° 82.84° 4.65° 2.84° 6.555 NAO 36.082 40.760
U 64.35° 81.79° 135° 1.79° 4,084 SIM 41.664 32,136
e X1 S 82.10° 13.13° 2.10° 5.640 SIM 45.287 43.406
o 71.39° 82.00° 8.39° 2.09° 5.122 SIM 43.977 37.008
Noue o 54237 81.91° 8.77° 191° 4789 SIM 51.388 31.482
Novemeo 43827 80.15° 19.18° 0.15° 4,074 SIM 107333 23.316
No\fE'iAEBRO 40.77° 80.68° 22.23° 0.68° 5.151 SIM 100.263 29,548
Novinsro | 2197 79.47° 35.05° 053° 7.679 NAO 161563 27.947
Novevsro | 2197 79.47° 35.05° 053° 7.679 NAO 161526 27.882
6 DE 44.93° 79.53° 18.07° 0.47° 3.767 SIM 119152 19.817

NOVEMBRO
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7DE
NOVEMBRO
1DE
DEZEMBRO
2 DE
DEZEMBRO
3DE
DEZEMBRO
4 DE
DEZEMBRO
5DE
DEZEMBRO
6 DE
DEZEMBRO
7DE
DEZEMBRO
8 DE
DEZEMBRO
9 DE
DEZEMBRO
10 DE
DEZEMBRO
11 DE
DEZEMBRO
12 DE
DEZEMBRO

34.66°

40.36°

40.94°

42.38°

49.84°

62.75°

42.05°

37.64°

30.00°

43.70°

40.16°

40.39°

54.23°

80.05°

80.41°

80.46°

80.15°

80.94°

82.03°

80.76°

80.38°

78.17°

80.58°

80.25°

81.22°

81.91°

28.34°

22.64°

22.06°

20.62°

13.16°

0.25°

20.95°

25.36°

33°

19.30°

22.84°

22.61°

8.77°

0.05°

0.41°

0.46°

0.15°

0.94°

2.03°

0.76°

0.38°

6.83°

0.58°

0.25°

1.22°

1.91°

6.168

5.017

4.920

4.400

3.599

4.611

4.939

5.625

7.479

4.406

4.957

5.820

4.789

SIM
SIM
SIM
SIM
SIM
SIM
SIM
SIM
NAO
SIM
SIM
SIM

SIM

132.284

107.165

108.731

106.283

70.426

43.734

96.010

110.097

203.872

111.006

110.586

94.627

51.347

22.502

21.109

25.376

16.283

21.704

34.646

23.007

27.153

26.294

34.211

21.689

33.711

31.482

Fonte: Autor, 2018

O ajuste apresentou-se ajuste correto em 31 dias (77,5%), de acordo com os critérios

de langamento do CLA.

Nas Figuras 41 e 42, observa-se 0 ajuste correto do lancador, para o dia 9 de

dezembro, onde ocorreu a compensacdo do efeito do vento com os angulos ajustados de

azimute em 43.70° e elevacdo em 80.58°.
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Figura 41. Comparativo de Trajetdrias em 3D
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Figura 42. Comparativo de Trajetdrias em vista superior
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Nas Figuras 43 e 44, observa-se o ajuste incorreto do langador, para o dia 18 de
outubro, onde ndo ocorreu a compensacdo correta do efeito do vento com os angulos
ajustados de azimute em 67.65° e elevacdo em 82.84°, pois a trajetdria perturbada estd mais

proxima da trajetéria nominal em comparacdo a trajetoria ajustada.

Figura 43. Comparativo de Trajetorias em 3D
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Figura 44. Comparativo de Trajetdrias em vista superior
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A partir dos resultados obtidos para o foguete PECS 2, mostrados nas Tabelas 14 e 15,
podem ser realizadas as mesmas analises que foram feitas para o PECS 1. O valor do vento
balistico na maioria dos casos € menor para 0s ajustes corretos e o valor € maior para 0s
ajustes incorretos. A simulacdo com a elevacdo nominal de 80° apresenta mais ajustes
corretos, totalizando 77,5% dos dias, e com elevagdo nominal de 84° apresenta menos ajustes
corretos, com 27,5% dos dias. No entanto, a média das distancias entre o ponto de impacto
nominal e o0 ponto de impacto ajustado para elevacao de 84° € de 27,956 km, enquanto que
para elevacdo de 80° a média das distancias é de 31,210 Km. Novamente, € possivel afirmar
que o Guara fornece melhores resultados para langamentos com elevacGes maiores.

Em resumo, quando comparados os resultados obtidos para os foguetes PECS 1 e
PECS 2, o ajuste foi mais efetivo para o veiculo de menor porte, que é o PECS 1. Deve ser
ressaltado que para os lancamentos com elevacdo nominal de 80°, mesmo o programa Guara
considerando o ajuste correto (1° critério), a trajetria compensada ainda permanece longe da
nominal para diversos casos, principalmente para o0 PECS 2. O caso do dia 8 de outubro para
0 PECS 2 evidencia bem esse fato, onde o ajuste mudou a distancia relativa ao ponto de
impacto nominal de 41 km, para a trajetoria perturbada, para 39 km para a trajetdria corrigida.
Esse resultado evidencia claramente a necessidade de um simulador de trajet6ria no Centro de
Lancamento para verificar o resultado do software Guara.
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5 CONCLUSAO E TRABALHOS FUTUROS

A utilizacdo de simuladores de voo é fundamental para otimizacdo de lancamentos de
foguetes ndo guiados durante uma missdo, pois possibilita identificar o desempenho e
conformidade do foguete. A aplicacdo de simuladores é de suma importancia para reduzir gastos
e tempo, proporcionando vantagens ao setor aeroespacial. No cenario atual, é fundamental que o
Brasil detenha independéncia tecnoldgica, com simuladores eficientes que possibilitem sucesso
durante as missdes de langcamento de foguetes ndo-guiados.

Este trabalho teve como objetivo apresentar uma ferramenta de simulacdo que auxiliara a
seguranca de voo do Centro de Lancamento de Alcantara no langamento de foguetes ndo guiados,
visando a aplicacdo em estudos fundamentados de dinamica de voo, capaz de realizar simulacéo
em seis graus de liberdade. A pesquisa bibliografica gerada neste trabalho foi fundamental para
identificar quais os modelos sdo empregados para a simulacdo de voo de foguetes ndo-guiados,
incluindo os modelos dindmicos, modelos dos subsistemas do foguete e modelos ambientais.

Os resultados obtidos com o simulador SSEAM foram comparados com os resultados
gerados pelo ROSI, considerando as mesmas condicdes inicias. As simulacdes realizadas para o
foguete PECS 1 com ambos simuladores apresentam-se bastante similares, com diferencas
minimas. Os dados obtidos da altitude, velocidade relativa e angular, namero de Mach, pressao
dindmica e angulo de ataque mostraram boa concordancia durante a trajetéria de voo, com
somente algumas diferencas, devidas aos modelos empregados em ambos simuladores.

O simulador SSEAM mostra-se uma ferramenta eficiente de acordo com os resultados
obtidos, podendo auxiliar o Centro de Langamento para lancamentos de foguetes ndo-guiados.
Ele com aplicagcbes em estudos de dindmica de voo, fornecendo os parametros de voo e
permitindo analisar o desempenho do foguete, desde do trilho de langamento até o ponto de
impacto do foguete em solo.

O software Guard que é empregado no Setor de Seguranca de Voo, é responsavel por
obter, a partir de dados do perfil do vento, novo ajuste do lancador para compensacdo do efeito
do vento. Este software apresenta um método com simplificagdes que, apesar de eficiente, nem
sempre atende os requisitos do CLA. Diante dessa situacédo, é indispensavel a utilizacdo de um
simulador de voo para verificar se 0 ajuste fornecido pelo Guara é adequado.

Os resultados obtidos com simulador SSEAM em conjunto com a metodologia do Guara
para os foguetes PECS 1 e PECS 2, mostram que o ajuste foi mais efetivo para o veiculo de

menor porte, que é o PECS 1, pois para os langcamentos com elevacdo nominal de 80°, a trajetoria
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compensada permanece longe da nominal para diversos casos, principalmente para o PECS 2.
Além disso, podemos afirmar que o Guara fornece melhores resultados para langamentos com
elevacdes maiores.

A utilizacdo do simulador sera essencial para auxiliar o Setor de Seguranca do Centro de
Lancamento de Alcantara para verificar se 0 apontamento do lancador est4 dentro do previsto
para lancamento de foguetes ndo-guiados, ou seja, trazer a trajetéria real para préximo da
trajetdria e do ponto de impacto nominais.

O trabalho em si demonstrou o atingimento de seus objetivos. Além disso, como proposta
de trabalhos futuros que complementariam este trabalho é sugerida, na area de simulacdo de
trajetoria, a expansdao da biblioteca de modelos para utilizacdo de foguetes controlados e a
utilizacdo de quatérnions para descrever o movimento do veiculo no espaco tridimensional. Ja
com relacdo ao software Guara, poderiam ser realizadas analises dos efeitos das simplificacdes
adotadas e dos erros que elas causam no ajuste e, a partir dessas analises, poderiam ser propostas

modificag¢fes no célculo do ajuste para diminuir o erro.
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