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RESUMO

Foguetes sdo veiculos destinados ao transporte de cargas e/ou pessoas ao espaco. Hoje, o
desenvolvimento desses veiculos é de importancia estratégica para as mais diversas nacoes,
pois garante a necessaria autonomia para 0 acesso ao espago. E tanto para auxiliar nas etapas
de projeto quanto para a realizacdo dos testes de voo os simuladores de trajetdria de foguetes
s80 essenciais para garantirem éxito nessas atividades, uma vez que, as situacdes de operacgdes
dos foguetes sdo de dificeis reproducdes em terra e também pelos altos custos envolvidos nas
missdes desses veiculos. O nivel de eficiéncia dessa reproducdo depende diretamente do grau
de realismo do modelo adotado e da viabilidade de sua execucdo. O presente trabalho
apresenta o desenvolvimento de uma plataforma computacional com capacidade de simulagao
de voo de foguetes em 6 GDL (graus de liberdade), sendo trés graus de liberdade de posicéo
linear, que descrevem a posicdo do centro de massa do veiculo em relacdo a origem de um
sistema de referéncia, e trés graus de liberdade de posic¢éo angular. A integracdo dos modelos
dindmicos e cinematicos foi realizada por uma rotina numérica do método de Runge-Kutta de
42 ordem com incremento de 107¢. O objetivo do desenvolvimento do simulador foi obter a
variacao no tempo dos parametros de velocidade relativa, pressao dinamica, nimero de Mach,
alcance e altitude. Além da obtencdo do comportamento destas variaveis foi alcangada uma
caracteristica de flexibilidade quanto a diferentes veiculos e missdes de foguetes, a
portabilidade do simulador quanto aos sistemas operacionais mais populares (Windows,
Linux e Mac) e a garantia de integrar todas as suas funcionalidades a uma interface grafica
intuitiva. Por fim, este projeto foi compilado em uma referéncia didatica sobre simuladores de
trajetdrias de foguetes como uma tentativa de difusdo de conhecimentos pertinentes ao setor

aeroespacial.

Palavras-chave: 1. Simulador; 2. Foguete; 3. Trajetoria; 4. Graus de liberdade.



ABSTRACT

Rockets are vehicles intended for transporting cargo and/or people to space. Today, the
development of these vehicles is of strategic importance to the most diverse nations, because
it guarantees the necessary autonomy for access to space. And both to assist in the design
stages and the performance of the flight tests the rocket trajectory simulators are essential to
ensure success in these activities, since the situations of rocket operations are difficult
reproductions in And also by the high costs involved in the missions of these vehicles. The
level of efficiency of this reproduction depends directly on the degree of realism of the
adopted model and the feasibility of its execution. The present work presents the development
of a computational platform with simulation capacity of rocket flight in 6 GDL (degrees of
freedom), being three degrees of freedom of linear position, which describe the position of the
center of mass of the vehicle in Relation to the origin of a reference system, and three degrees
of freedom of angular position. The integration of the dynamic and Kinematic models was
performed by a numerical routine of the Runge-Kutta 4th order method with an increment of
107%. The objective of the simulator development was to obtain the time variation of relative
velocity parameters, dynamic pressure, Mach number, reach and altitude. In addition to
obtaining the behavior of these variables was achieved a characteristic of flexibility for
different vehicles and rocket missions, the portability of the simulator for the most popular
operating systems (Windows, Linux and Mac) and the guarantee to integrate all of its
functionalities into an intuitive graphical interface. Finally, this project was compiled into a
didactic reference on rocket-trajectory simulators as an attempt to disseminate knowledge

pertinent to the aerospace sector.

Key words: 1. Simulator; 2. Rocket; 3. Trajectory; 4. Degrees of freedom.
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1 INTRODUCAO

Desde a pré-historia 0 homem sempre teve interesse na locomoc¢édo de objetos, a
citar pela invencdo da roda que deu origem aos meios de transporte primitivos que com
longos periodos de evolugdes propiciaram a criacdo dos veiculos modernos. Na sequéncia,
destaca-se outro forte interesse que, hd muitos séculos, também acompanha o homem: a sua
curiosidade sobre ambientes desconhecidos, representado por inUmeras tentativas de viagens
por terra, mares e também pelo espaco sideral na busca de conhecer e conguistar novos
territérios, fato que obviamente deu origem aos veiculos aeroespaciais.

Hoje, os veiculos lancadores ou foguetes espaciais sdo pecas fundamentais para o
desenvolvimento da astronautica, sendo capazes de lancar ao espacgo instrumentos como
sondas interplanetarias que revelam segredos de planetas distantes e satelites com variadas
fungdes. O desenvolvimento desses veiculos, orbitais e suborbitais, & de importancia
estratégica, pois garante a necessaria autonomia para 0 acesso ao espago (AEB, 2012).

No contexto desses desenvolvimentos ressalta-se a importancia do aumento do
poder de processamento dos computadores modernos que abrem mais e mais possibilidades a
cada dia para funcionamento das rotinas de simulacfes de engenharia, que se tornaram
ferramentas atrativas e indispensaveis dentro desses processos. De maneira generalista, a
principal motivacdo para o uso de simuladores é a reducdo do tempo de projeto e a reducdo de
custos relativos ao desenvolvimento de equipamentos e prototipos de hardware (MARTIN;
CARVALHO, 2005).

O simulador ¢é o software capaz de interpretar o modelo criado e executa-lo em
um computador, reproduzindo o comportamento desejado (GOULD; TOBOCHNIK, 1996). A
fidelidade dessa reproducdo depende diretamente do nivel de detalhes do modelo e da
viabilidade de sua execucao.

Em engenharia aeroespacial, simuladores de voo de foguetes podem ser
empregados para 0s mais diversos propositos vinculados desde a concep¢do de projetos
desses veiculos a fases de lancamento e pds-lancamento. Durante a etapa de concepcéo,
prototipacdo e desenvolvimento de um foguete, os pardmetros de voo obtidos através das
simulacdes auxiliam no projeto dos diferentes subsistemas do veiculo, desde o estrutural ao
propulsivo. Nesta fase, empregam-se uma serie de simplificacbes dos modelos de voo uma
vez que ainda ndo se conhecem uma gama de detalhes dos subsistemas que o compdem. A
fidelidade a realidade aumenta em propor¢do ao aumento da definicdo de pardmetros do

foguete.
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Na fase de operagédo de um foguete, os simuladores de voo cooperam para a
avaliacdo do desempenho do veiculo para diferentes estratégias de lancamento, determinando
a trajetoria nominal a ser percorrida pelo mesmo que segue em concordancia com a missao
para o qual o veiculo foi concebido a cumprir e é utilizada nos procedimentos de navegacao e
controle do veiculo durante o periodo de voo.

As arquiteturas dos sistemas de simulagdo ndo se diferenciam muito das
arquiteturas de softwares de outra natureza. Atualmente, sistemas implementados em
linguagens modernas, como por exemplo, C++ e Java, utilizam amplamente os conceitos de
orientacd@o a objetos para promover o reuso, flexibilidade e interoperabilidade das aplicacdes.
Esses conceitos sdo praticados comumente no universo de simuladores para aplicagOes
espaciais e até mesmo para utilizacdes em sistemas embarcados (TURNER, 2006).

Este trabalho concentra-se exatamente neste contexto. Propde-se aqui 0 projeto e
construgcdo de um software de simulacdo de trajetoria de voo de foguetes programado em
linguem Java. A escolha dessa linguagem foi baseada no nivel de portabilidade do programa
gerado uma vez que quando se compila um arquivo em Java dele se obtém um bytecode que ¢é
interpretado numa Maquina Virtual Java (JVM). Dessa forma, basta que um determinado
sistema operacional (Windows, GNU/Linux ou Mac) tenha uma JVM, entdo nele sera

possivel executar o referido software.

1.1 Motivacéao do Trabalho

Foi publicada, em 21 de janeiro de 2013, pela a AEB (Agéncia Espacial
Brasileira), a nova revisdo do Programa Nacional de Atividades Espaciais (PNAE), que
engloba o periodo entre 2012 e 2021. Pelo proposto nessa revisdo, foram e ainda serdo
gerados inimeros desafios a academia e a indUstria nacional voltados para o desenvolvimento
da politica espacial brasileira.

A soberania e autonomia de um pais estdo proporcionalmente relacionadas a
sua capacidade de desenvolvimento tecnoldgico. A tecnologia espacial é, sem dividas, a de
maior amplitude nesse cenario (AEB, 2012).

Ainda de acordo com AEB (2012):

O Brasil estd assumindo definitivamente esse compromisso de
soberania e autonomia plena, ao enfatizar [...] suas prioridades de integracédo
da politica espacial as demais politicas publicas em execugdo, [...]

reconhecendo 0 necessario dominio das tecnologias criticas e de acesso
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restrito, com participagdo da industria, junto com a competéncia e o talento

existente nas universidades e institutos de pesquisa nacionais.

No contexto desses desafios, € necessario adquirir exceléncia no desenvolvimento
de tecnologias aeroespaciais e com isso ter dominio da modelagem e simulacdo de voo
foguetes figura como algo imprescindivel, uma vez, que atualmente existem diversos
softwares para este fim, mas que na contra partida estdo vinculados ao controle
governamental das nacgdes onde foram desenvolvidos ou ainda foram implementados como
ferramentas que funcionam em programas computacionais de alto valor aquisitivo e ao
mesmo tempo também vinculados a outros paises.

A consequéncia imediata no referido desenvolvimento é o crescimento cientifico
do pais acompanhado da reducdo da dependéncia externa do Brasil nesse ramo do
conhecimento. E se tratando da complexidade de sistemas como foguetes e satélites atrelado a
dificuldade de reproducdo em laboratorio das condigcdes ambientais onde operam esses
sistemas a utilizacdo de técnicas de simulagdo é altamente atrativa (SILVEIRA, 2014). A
construcdo de simuladores constitui, portanto, uma disciplina estratégica na jornada do PNAE
e fundamental também por se tratar de um ramo do conhecimento que lida com tecnologia de
fronteira, em projetos de longa duracdo, altos custos e que operam em ambientes que nao
podem ser reproduzidos na Terra (HOFFMANN; PERONDI, 2010).

1.2 Objetivos

1.2.1 Objetivo Geral

Projetar e desenvolver uma plataforma para simulacdo de voo de foguetes, que
plote alcance e altitude por meio da integracdo das equacBes dinamicas de movimento
translacionais e rotacionais com aplicacdo para estudo da dinamica de voo durante a fase de

projetos e também durante a operagdo do referido veiculo.

1.2.2 Objetivos Especificos

v" Proporcionar capacidade de simulagdo em 6 GDL (graus de liberdade) através

da plataforma;
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v' Desenvolver o simulador para que apresente flexibilidade quanto a diferentes
veiculos e missdes;

v Integrar todas as funcionalidades do software a uma interface gréfica intuitiva e
que dé acesso facil a elas;

v Implementar a plataforma para que funcione independente de outros softwares,
principalmente prioritérios;

v" Obter um simulador altamente portavel entre sistemas operacionais (Windows,
Linux e Mac);

v Gerar uma referéncia didatica sobre desenvolvimento de simuladores de
trajetorias de voo de foguetes e em paralelo difundir conhecimentos pertinentes

ao setor aeroespacial.

1.3 Estrutura do trabalho

Este trabalho esta dividido em seis capitulos. No primeiro, como ja visto, estdo
descritos a motivacéo, os objetivos e a estrutura de todo o seu texto.

O capitulo 2 apresenta uma revisdo da literatura que transcorre desde a
conceituacdo do que é simulacdo, seus tipos (enfatizando a de natureza computacional) e 0s
principais simuladores de voo de foguetes em utilizacdo no Brasil. Aborda-se também o
problema de lancamento de foguetes associado a um Problema de Valor Inicial bem como
todos os principais parametros envolvidos neste cenério desde a missdo do veiculo, os
requisitos a atingir, a plataforma da qual sera lancado e a fases que ocorrem durante o voo.

Ainda neste capitulo sdo apresentados varios conceitos sobre a linguagem de
programacdo Java e sobre o Ambiente de Desenvolvimento Integrado utilizado para
desenvolvimento da plataforma de voo.

No capitulo 3 sdo definidas as consideracbes adotadas para formulacdo dos
modelos matematicos que regem os movimentos dos foguetes. Além disso, sdo apresentadas
as diversas equacdes e configuracdes que irdo compor a biblioteca de modelos do simulador
de voo desenvolvido aqui.

O capitulo 4 aborda o desenvolvimento do simulador, apresenta sua arquitetura,
interface e a maneira como foram implementadas as diversas rotinas que o compdem.

No capitulo 5 sdo apresentados os resultados obtidos da simulagdo de voo do

VSB-30 com o simulador desenvolvido bem como uma andlise comparativa com resultados
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de outras ferramentas de simulacdo (Rocket Simulation — ROSI - e o Rocket Trajectory
Simulator - RTS) para 0 mesmo caso.

Por fim, no capitulo 6 sdo apresentadas conclusdes gerais do presente trabalho
pertinentes aos resultados obtidos e sdo feitas sugestdes para préximos estudos.
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2 REVISAO DA LITERATURA

Harrel et al. (2002) definem simulagdo como "um processo de experimentacao
com um modelo de um sistema real para determinar como o sistema responderd a mudancas
em sua estrutura, ambiente ou condigdes de contorno”. E dessa forma para Law e Kelton
(1991) o modelo ndo necessariamente precisa representar todos os elementos do sistema, mas
precisa ser capaz de simular a condicdo ou objetivo para o qual foi proposto.

Assim a simulacdo pode envolver prototipos - primeiros exemplares de um
produto, construidos para testes - ou modelos submetidos a ambientes fisicos reais. No caso
particular de modelos matematicos, eles sdo submetidos a distdrbios matematicos para avaliar
a condicdo de servico esperada.

Duarte (2003) define entdo que, 0 processo de simulacdo consiste em transpor um
problema que ocorra na realidade para um sistema onde as condi¢des possam ser controladas
e os efeitos decorrentes destas condigdes possam ser observados principalmente ao menor
custo possivel e economizando o maior tempo para este propdsito.

Submeter um sistema real a simulacdo é evidentemente a melhor forma de se
prever uma ou Varias respostas do mesmo a solicitagdes futuras sem a necessidade,
normalmente custosa financeiramente, de seguir sequéncia em etapas de fabricacdo que serdo
refletidas em despesas de protdtipos com alto potencial de erros. Abaixo se apresentam 0s

principais tipos de simulagdes existentes.

2.1 Tipos de simulagdo

De uma forma geral classificam-se as simulacdes em trés tipos:

a) Simulacéo Iconica: aquela que se assemelha a realidade. Acontece quando o
sistema fisico real (SFR) é representado através de modelos fisicos - geralmente com
dimensdes diferentes dos reais - com o propdsito de verificar como ele funcionara. Para Bazzo
e Pereira (2006) sua caracteristica basica € o alto grau de semelhanca com o seu equivalente
real. Um exemplo tipico de simulacdo iconica sdo o0s ensaios em tlnel de vento para avaliar a
influéncia da forma de um objeto no seu arrasto aerodindmico (muito usado no projeto de
carros e avioes).

b) Simulagdo Analdgica: simulacdo que consiste em fazer um sistema comportar-
se de modo analogo a outro. Uma aplicacdo simples consiste na utilizacdo de uma mola

mecanica para ilustrar uma resisténcia elétrica ou da dgua para representar o ar passando pelas
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pas de uma turbina, por exemplo. A pouca semelhanca existente entre os dois sistemas, 0
analogo e o real, € uma caracteristica marcante deste tipo de simulagdo. Ha dessa forma, uma
exigéncia forte do profissional responsavel a aplicacdo de bons conhecimentos dos fenémenos
fisicos basicos com os quais se associam essas experimenta¢fes como: fluidos, térmica, Gtica,
eletromagnetismo, dentre outras.

c) Simulacdo Matematica: trata-se de uma técnica de previsdo muito Gtil, na qual
as caracteristicas essenciais dos elementos que compde o sistema a simular sdo descritas por
simbologia matematica. Dessa forma, os distlrbios nas varidveis envolvidas nas equacdes
verificam o comportamento do sistema representado. Ela, portanto, fornece um modelo de
previsdo do tipo entrada-saida, onde sdo introduzidos os dados iniciais e obtém-se, na saida, o
resultado final.

Para Lutz e Wendt (2010) os métodos para obtencdo de modelos matematicos sao
divididos pelas suas formulagdes e naturezas como analiticos ou tedricos, experimentais ou
empiricos. Dessa forma, para eles os modelos analiticos sdo obtidos por meio de leis fisicas
enquanto os modelos experimentais sdo construidos por meio de medigdes no processo.

Outra divisdo proposta por Lutz e Wendt (2010) sobre os modelos solicita suas
classificagdes como paramétricos, quando representados em forma de equacGes diferenciais
ou funcdes de transferéncia e ndo parametricos, quando representados por curvas, tabela de
dados ou funcdes de resposta do processo. Abdul Kadir et al. (2011) acrescentam que se
necessita de apenas uma mudanca em uma das variaveis e isso ja € motivo para a execucao de
novos experimentos.

Como opcéo preferencial em uma realidade em que o avanco da computagédo €
acompanhado em paralelo com a evolucdo das linguagens de programacdo, as simulac6es
computacionais sdo possiveis de serem praticadas em praticamente todas as areas de
conhecimento que podem variar, por exemplo, desde a analise de cargas e escoamentos sobre
um determinado corpo de geometrias complexas bem como com o desempenho de sistemas
de producdo. Evidentemente, pode-se entdo afirmar que as simulagdes computacionais se
aplicam a todas as areas as quais sejam necessarios um auxilio para tomadas de decisbes

baseados em dados e eventos do mundo real.

2.2 Simulacdo Computacional

Para Yamanaka (2006) este tipo de simulacdo consiste na utilizacdo de

determinadas técnicas matematicas, que podem ser implementadas por meio de
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computadores, destinadas a representar o funcionamento de processos do mundo real. Pode
ser entendida como uma técnica de solugdo baseada na anélise de um modelo que descreve o
comportamento do sistema por meio de um computador.
Entre as vantagens da simulagcdo computacional podem-se citar:
v' Possibilidade de se avaliar um sistema em vérias condi¢bes sem causar danos
ao sistema real;
v' reducdo de custos na implementacdo efetiva do sistema;
v' determinacédo de condicdes criticas do sistema;
v' possibilidade de otimizacdo do sistema por meio do auto teste em diversas
configuracbes sem danos ao equipamento real,
v’ possibilidade de realizacdo de testes sem a necessidade de uma bancada de
testes, onde pode ocorrer a utilizacdo de componentes defeituosos, que
resultard em incertezas da localizacdo do erro (erro de projeto, defeito de

componente ou erros de montagem).

Dada a grande complexidade nos eventos relacionados a mobilidade no espaco
tridimensional de sistemas como avides, foguetes e satéelites, combinada com a dificuldade de
reproducdo em laboratdrio das condi¢cdes ambientais onde operam esses veiculos, a utilizacao
de técnicas de simulacdo computacional se torna evidentemente uma opcdo de suma
importancia. Baldesi e Toso (2012) afirmam que desde sua concepc¢do, desenvolvimento e
operacdo, a simulacdo da suporte a um conjunto de atividades como verificacdo e validacao de
softwares, validacdo do projeto de subsistemas, verificacao da interacdo entre diferentes
subsistemas e avaliacdo do desempenho do sistema completo.

Dessa forma, os softwares de simulacdo de trajetéria de foguetes devem
apresentar as capacidades listadas por Zipfel (2007) como:

v" Defini¢oes dos requisitos de desempenho;

v avaliagdo de diferentes configuragdes;

v’ suporte atestes;

v' reducdo de custo de testes;

v' investigacdo de ambientes inacessiveis;

v" investigacdo de fendmenos; e

v" integracao entre subsistemas
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Estudos de dindmica de voo acompanham todas as etapas do projeto e utilizacdo
de um foguete, auxiliando desde sua concepcao até a analise dos dados reais de voo. Sarma et
al. (1978) alertam que o nivel de fidelidade do estudo varia de acordo trés pardmetros
principais: 1) seu objetivo; 2) as informacdes disponiveis do veiculo e de seus subsistemas; e
3) o nivel de acuracia desejado. Dessa forma, para uma proposta de solucdo aos problemas de
dindmica de voo de foguetes os modelos adotados consistem em sistemas de equacOes
diferenciais acopladas e nao lineares, mesmo quando o veiculo é considerado um corpo
rigido. Para tanto, destaca-se entdo a necessidade evidente da incorporacdo ao simulador de
rotinas computacionais que contenham métodos numéricos direcionados a solucdo de PVIs
(Problemas de Valor Inicial) para resolverem as equacdes que descrevem o referido
fendmeno.

Neste cenario, torna-se entdo necessario a implementacdo de metodos
computacionais para realizar a integracdo dos modelos a cada fase da trajetoria, fornecendo os
resultados dos diversos parametros de voo em fungdo do tempo. Abaixo se apresenta um
estudo resumido sobre em que consistem os problemas de valores iniciais (PVIs) direcionados
ao contexto de foguetes e no topico 2.6 quais sdo 0s métodos numericos utilizados para suas

solugdes.

2.3 Configuracdes de Lancamento (Problema de Valor Inicial - PVI)

Para especificar completamente a solu¢do, uma equacdo diferencial (ED) €
normalmente acompanhada de condicdes auxiliares. Para equacGes diferenciais ordinarias
(EDOs) de primeira ordem €é necessario um tipo de condicdo auxiliar denominada valor
inicial, para determinar a constante e obter uma solu¢édo unica (CHAPRA, 2013).

As condicdes inicias, em geral, tém interpretacGes fisicas tangiveis nas equacdes
diferenciais provenientes de situacGes de problemas fisicos reais. No caso de um foguete, por
exemplo, a condicdo inicial é um reflexo do fato fisico de que, no instante zero (t = 0) a
velocidade inicial é nula (v = 0). Se essa condicdo de movimento fosse alterada no instante
zero entdo a solucdo teria como consequéncia alteracdes para esse valor de velocidade.

Em se tratando de equacdo diferencial de ordem n, serdo necessarias n condicdes
para obter uma solucdo Unica. Se todas as condi¢cdes forem especificadas em um mesmo valor
da variavel independente entdo o problema é chamado de problema de valor inicial. Isso para
diferencia-lo dos problemas de valor de contorno, nos quais as especificagdes das condigdes

ocorrem em valores diferentes da variavel independente.
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De acordo com a capacidade ou ndo de inserir algum objeto em 6rbita os foguetes
podem ser classificados em orbitais e suborbitais (AEB, 2012). De maneira geral, o voo destes
veiculos pode ser dividido pelo menos nas seguintes fases: a) langamento; b) voo atmosférico
(movimento do veiculo dentro da atmosfera terrestre); ¢) voo exoatmosférico (movimento do
veiculo fora da atmosfera terrestre); e d) insercdo em Orbita, no caso de veiculos orbitais, ou a
reentrada atmosférica, no caso de veiculos suborbitais.

Segundo Palmerio (2017) a execucdo da trajetéria € o grande objetivo dos estudos
em dindmica de voo, para os quais ele define as agdes abaixo:

v Definicdo da trajetéria nominal, baseada na missdo (assunto a ser
abordado no item 2.3.1) e nas condigdes de lancamento;

v’ estabelecimento das zonas de impacto das partes do foguete;

v’ estabelecimento da sensibilidade as perturbagcdes externas e internas e da
repercussao na precisdo dos parametros finais de entrega da carga
atil/paga;

v' definicdo dos recursos necessarios de rastreio e de recuperagéo;

v/ participacdo nos estudos dos enlaces de telemetria e telecomando; e

v/ andlise da trajetoria real.

Para o caso dos estudos de definicdo da trajetéria nominal e de sensibilidade com
foguetes controlados deveriam entdo ser incluidas todas as caracteristicas do sistema de
controle a ser implantado o que ndo convem ao foco deste trabalho devido sua restricdo para
estes tipos de sistemas.

O calculo da trajetéria de um foguete é desenvolvido considerando o equilibrio de
forcas e momentos ao qual o mesmo é submetido, tais como: movimentos do corpo como
precessao e outros fatores externos como a perturbacéo devida ao vento (PALMERIO, 2017).

Ja na fase de voo, o veiculo pode também sofrer perturbacdes do vento, como a
ocorréncia de “derrapagem” através dos esfor¢cos normais gerados, consequéncia do
indesejado angulo de ataque que torna o voo instavel. Outro fenbmeno é a instabilidade
giroscopica, quando o veiculo passa a girar em torno do seu proprio eixo de precessao,
podendo assim aparecer as situacdes de precessao, instabilidade e desvio se o veiculo estiver
em fase propulsada. Neste caso, 0 empuxo ndo fica mais tangente a trajetoria e a soma desses
fatores implica um maior arrasto do veiculo, perda de energia, desempenho, precisdo e
consequentemente da dispersdo do ponto de impacto, como é o caso de veiculos nao
controlados (PALMERIO, 2017).
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Neste cenério, na fase de projeto deve-se encontrar um modelo que simule de
modo adequado o sistema fisico real para reconstituir sua rotina funcional para analise de
comportamento (SHIGLEY, 2005).

Para diferentes enfoques em funcdo da dindmica a ser representada varios
modelos podem ser empregados para comparar os resultados. E mesmo utilizando técnicas de
modelagens matematicas ficam-se sujeitos as limitagdes na previsdo de respostas dos
fendmenos fisicos. Erros (mesmo que minimos) na etapa de formulacdo dos modelos ao final
da simulagdo produzem resultados incoerentes com a real solugdo dos problemas. Esse erro
entdo gera como consequéncia imediata a tomada de decisdo, ou mesmo, sequéncia de
decisdes equivocadas dependendo da natureza do problema analisado. Para Ogata (2004) a
ordem do erro esta intimamente ligada as suposicdes e simplificacdes efetuadas pelo
projetista, relacionando-se diretamente com o que ele entende do problema, o quanto da
situacdo se decide incluir e o que necessita obter da solucao.

Visando exemplificar as configuracdes dos foguetes bem como 0s eventos aos
guais 0s mesmos sdo expostos em suas trajetorias de voo utiliza-se aqui o projeto brasileiro do
VLS-1 (Veiculo Lancador de Satélites-1) que teve inicio em 1984. Trata-se de um veiculo da
classe dos pequenos langcadores, descartavel e com quatro estagios propulsores na decolagem.
Sua propulsdo € a base de propelente solido tendo seus motores capacidade de colocar em
Orbita circular equatorial satélites de 115 Kg a uma altitude de 750 km (SALGADO, 2008).

O IAE é responsavel pelo Programa de Veiculos Lancadores nacionais e possui
trés subprogramas principais: (1) Foguetes de Sondagem; (2) Lancadores para Micro e
Pequenos Satélites (subprograma ao qual o VLS-1 integra); e, (3) Lancadores de Satélites de
Médio Porte.

A figura abaixo (Figura 1) demonstra quais sdo as fases de voo cumpridas pelo
referido veiculo e exp6e algumas de suas configuracfes. Dela obtém-se uma nocao detalhada
dos principais eventos que serdo expostos tanto o VLS-1 quanto todos os demais veiculos de
missOes similares e serve como uma boa base para compreenséao do resultado grafico final do
simulador proposto. Pela abrangéncia dos eventos que ocorrem para este veiculo deu-se
preferéncia a explanacdo dele no topico que segue em relacdo ao VSB-30 que sera simulado

no capitulo 5 deste trabalho.
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Figura 1 - Perfil da misséo do VLS-1
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De acordo com Salgado (2008) o VLS-1 é constituido de sete subsistemas
principais: primeiro estagio, segundo estagio, terceiro estagio, quarto estagio, coifa ejetavel,
redes elétricas e redes pirotécnicas. O 1° estagio possui quatro propulsores que sdo acionados
simultaneamente para iniciar a decolagem do veiculo. Os mesmos sdo fixados simetricamente
ao propulsor central do segundo estagio (ver Figura 2). Proximo a cinco segundos apos a
gueima dos propulsores as cargas pirotécnicas cortam simultaneamente toda a ligacdo fisica
dos quatro motores ao segundo estagio.

Para permitir controle do veiculo as tubeiras do primeiro, segundo e terceiro
estagios sdo movimentadas. Outros subsistemas compdem cada propulsor do primeiro estagio
sendo: subsistema de ignicdo, destruicdo, fixacdo e separacdo de estagios, rede elétrica e
sistema de atuacdo da tubeira movel (SALGADO, 2008).
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Figura 2 - Indicacdo dos quatro estagios do VLS-1
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Fonte: AEB (2012)

E integrado ao 2° estagio propulsor e os subsistemas idénticos ao do primeiro
estadgio, a excecdo de sua tubeira movel, mais longa adaptada ao voo em altitudes mais
elevadas.

O terceiro estdgio possui o propulsor também equipado com tubeira movel.
Outros subsistemas que estdo no terceiro estagio sdo a baia de controle de rolamento e a baia
de equipamentos. O primeiro possibilita um controle no eixo de rolamento do veiculo durante
0 voo do segundo e terceiro estagios.

O quarto estagio possui tubeira fixa e um cone de acoplamento para fixacdo do
satélite. E neste estagio que vdo os equipamentos para telemetria, localizacdo e fungbes de
terminagéo de voo, “beacon” e antenas de telecomando e telemetria Banda-S.

Recoberta por uma protecdo térmica de cortica para a manutengdo das suas

propriedades mecanicas a coifa possui uma forma aerodinamica favoravel ao voo, e realiza a
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protecdo do satélite desde a fase de preparacdo do langamento até o final da travessia da

atmosfera.

2.3.1 Missdo do veiculo

Como mencionado este item trata especificamente sobre como calcular a missao
de um veiculo aeroespacial. Obviamente, a escolha de colocar ou ndo uma carga em Orbita
como missao de propulsdo de um foguete implica em definir se ele devera atingir requisitos
de velocidade ou de altitude. E como consequéncia esse requisito provoca a escolha do tipo de

propelente que seré utilizado.
2.3.1.1 Requisito de altitude

Para que o cumprimento desta missdo seja possivel, um determinado satelite deve
obter uma dada velocidade horizontal que impeca que ele perca altitude e retorne ao solo.

Em caso de queda acompanhada de falha no sistema de recuperagdo ou nao
insercdo deste ao sistema a variagcdo da velocidade do corpo poderia ser deduzida seguindo a
analise do diagrama da Figura 3 e o equacionamento do modelo é apresentado nas Equacgdes 1
e2:

Figura 3 - Diagrama simplificado para queda de um corpo

Fonte: Oliveira (2016)
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dv . ~ . - > 7z ~
onde d—: representa a variagdo de velocidade no tempo decorrido, g € a aceleracdo da

gravidade, m é a massa do corpo em queda e y € o coeficiente de resisténcia do ar. Na
Equacdo 1 é feita a consideracdo de que a resisténcia do ar € diretamente proporcional a
velocidade pela complexidade da modelagem da forca de resisténcia desse elemento.

Pela andlise de quedas no sentido contrario ao movimento a equagdo para a
velocidade referida pode ser deduzida a partir da 22 Lei de Newton para massa constante (Eq.
3), com a Lei da Gravitagdo Universal (Eq. 4).

F =mi (3)
5 —GMm —um
Ferm= = 4)

Neste caso, F € a forca gravitacional, m € a massa do satélite, R é o raio da Orbita
em relacdo ao centro da Terra, G € a constante da gravitacdo universal, M € a massa da Terra e
U € a constante gravitacional da Terra. A partir das Equacgdes 3 e 4 pode-se deduzir a equagéo

do vetor aceleragédo do satélite (Eq. 5), conhecida por equacdo do movimento de dois corpos:

U

R+ (;E’) =0 5)

Para um corpo orbitando a Terra a Equacdo 5 gera uma equacao polar de uma
conica, na qual o modulo do vetor posigdo é dado em funcdo da localizacdo do vetor na Grbita

expressa na Equacéao 6:

_ GM(l_exz)
“ 1+4e,*coso

(6)

onde 6,, é o semieixo maior da Orbita, e, a excentricidade, e o é 0 angulo polar.
Para um satélite com Orbitas circulares, sabe-se que a excentricidade é nula e o
semieixo maior € igual a o raio. Desses fatos pode-se deduzir a Equacéo 7 para a velocidade

de um corpo permanecer em Orbita.

R 1
V.= |-t=631,3481— 7

onde V. é a velocidade do corpo em uma Orbita circular e r é o raio da érbita.
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Utilizando-se desses raciocinios, pode-se também deduzir as equagdes para a

velocidade do corpo dentre as possiveis Orbitas: elipticas, parabodlicas ou hiperbdlicas.

2.3.1.2 Requisito de velocidade

Quando o requisito é de velocidade a missdo descrita pelo veiculo € de viajar pelo
espaco, saindo entdo do campo gravitacional da Terra. Para isto 0 mesmo deve atingir a
velocidade de escape necessaria que € definida neste caso considerando uma trajetéria de
escape parabdlica (possui a menor energia necessaria para escapar da gravidade terrestre)
generalizando a distancia do corpo a Terra pelo raio da drbita em que ele ird escapar. Dessa
forma tém-se a velocidade de escape dada pela Equacéo 8:

N ’ZM
Vese = Tt (8)

onde V,,. € a velocidade de escape. Aplicados os valores da constante gravitacional da Terra,

Us, na Equacéo 8, obtém-se a Equacao 9:

Vose = 892,8611% 9)

Para o evento caracterizado pela ndo necessidade de se cumprir a velocidade de

escape da gravidade terrestre nem de velocidade circular orbital, mas somente um requisito de

altitude, que pode ser atingido a baixas velocidades, deve-se entdo calcular o apogeu de um

veiculo partindo da equacdo do impulso especifico e uma vez conhecido o angulo de

lancamento, §;, pode-se deduzir a aceleracdo final do veiculo como é mostrado nas Equactes
10a13:

5 ILw
F==2"L (10)
tp
[Fsen(5))]
(ag)y = g|———— (11)
o)y W,
. _ﬁ'cos(é‘l)_
(ap)y = g|——— (12)
° [ Wp ]

a0 = (@)’ + (@)’ (13)
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onde I € o impulso especifico, um pardmetro de eficiéncia do propelente utilizado, w,, € a
vazédo em peso do propelente, t,, € o tempo de queima do propelente, e a, € a aceleracdo no
inicio da queima do propelente, em sua resultante e componentes.

Dessa forma, pode-se calcular a velocidade vertical do veiculo apds a queima do
propelente, como mostrado na Equacdo 14, e usa-la para calcular a altitude atingida no

apogeu do veiculo, quando ele atinge o estado de velocidade nula, como mostra a Equacéo 15:

(Vp’)y =x=xIn <$—;’> sen(8) — gt, (14)
(up)yz 1
_ 5

onde x é a velocidade efetiva de exaustdo, m, € a massa inicial do veiculo, e m é a massa
apos a queima do propelente. Pode-se entdo calcular o ganho obtido pela inércia do voo do

foguete (fase de voo ndo propulsada) pelas Equacbes 16 e 17:

(=)
In({— >, 2
y, = xt, |1 — __ sen(d;) — ki (16)
p 14 (ﬂ_ ) 2
mg
Ay =y, — ¥ 17)

Humble et al. (1995 Apud Ribeiro, 2013), realizam comparacGes entre alguns
parametros dos diferentes tipos de propelentes e suas aplicacbes definindo-os como de suma

importancia na defini¢cdo do motor a ser utilizado a cada missao. Esses parametros sdo:

v" Impulso especifico alcancado por cada tipo de propelente, parametro que
fornece uma estimativa da massa de propelente necessaria,

tempo de funcionamento de cada tipo de motor,

fator de empacotamento de cada propelente,

densidade dos gases de exaustao,

<N X X

capacidade de modulacdo do empuxo e de parada e reinicio do funcionamento.

Dessa forma evidencia-se mais uma vez que para cada tipo de missdo havera um

tipo de propelente que mais se adequa as necessidades impostas.



2.3.1.3 Balancgo de Energia

O balango energético de um foguete é obtido pela consideracdo de todas as
parcelas de energia a serem disponibilizadas pelo foguete e as parcelas de energia a serem
perdidas durante o voo. Se expressa, na grande maioria dos casos, 0 balanco energético em
termos da velocidade final a ser alcangada.

Kaplan (1995, Apud PALMERIO, 2017) apresenta o balanco energético tipico de

um veiculo biestagio, como se segue abaixo:

Tabela 1 - Balanco energético tipico para um veiculo biestagio
Primeiro estagio
Incremento de  Ganho devidoa Perdade  Perda devida Perda Incremento

velocidade rotacdo da Terra empuxona  aoarrasto  gravitacional de vel. do

ideal atmosfera estagio
3230 m/s + 350 m/s -100 m/s -50 m/s -1070 m/s  +2360 m/s
Segundo estagio
Incremento de  Perda gravitacional  Perda por Perdas devidas a Incremento de
velocidade total manobras  janela de lancamento velocidade do
estagio
6400 m/s -460 m/s -200 m/s -300 m/s 5440 m/s

Fonte: Adaptado de Palmerio (2017)

Palmerio (2017) aponta que o incremento total de velocidade de 7800 m/s é a
velocidade necessaria para injecdo em uma érbita circular baixa. Dos valores apresentados, na
Tabela 1 pode-se concluir que:

v A perda de empuxo relativa ao voo atmosférico representa 3% da energia total

do primeiro estagio. Ndo ha consequéncias ao segundo estagio porque voa no
VACUO;

v’ a perda devida ao arrasto é de 1,5% da energia total do primeiro estagio;

v no segundo estagio, a perda gravitacional corresponde a 7,2% da energia do

segundo estagio;

v em termos da energia perdida em relagdo a energia total disponivel, a maior

perda é ainda a gravitacional, representando 16% da energia total do veiculo.
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Realizada toda esta abordagem sobre os tipos de simulagdo, enfatizada a
simulagdo computacional e por ultimo debatido sobre Problemas de Valor Inicial resolvidos
por qualquer plataforma de voo de foguetes, expde-se abaixo a respeito das ferramentas de
simulacgdo ja existentes e sua disponibilidade e utilizacdo no Instituto de Aeronautica e Espaco
(IAE), 6rgdo de pesquisa brasileiro responsavel pelo projeto e desenvolvimento de veiculos

langadores.

2.4 Simuladores Modernos

2.4.1 ROSI (Rocket Simulation)

No IAE, atualmente o ROSI € a ferramenta de simulacdo de trajetoria utilizada
nas missdes de lancamento dos foguetes de sondagem brasileiros (VS-30, VSB-30 e 0 VS-
40). Quanto a utilizagdo com veiculos guiados, o ROSI ja foi utilizado para simular a
trajetéria do Sonda IV. Trata-se de um simulador ndo comercial desenvolvido em linguagem
de programacdo FORTRAM desenvolvida no que € o atual Centro Aeroespacial Alemao
(DLR- Deutsches Zentrum fir Luft- und Raumfahrt), na Alemanha, na década de 1970
(SILVEIRA, 2014).

O ROSI conta com modelos dinamicos para simulacdo do voo de um foguete ndo
flexivel comum, com 1 grau (utilizado para simular o movimento do veiculo no trilho de
lancamento), 3 graus (utilizado para simular o voo balistico do foguete no vacuo ou simular,
de maneira simplificada, a reentrada atmosférica) ou 6 graus (simula 0 voo no espaco

tridimensional) de liberdade. O IAE possui 0s codigos fonte deste simulador.

2.4.2 STVLS (Programa de Calculo de Trajetorias do VLS)

Genuinamente brasileiro e também desenvolvido em linguagem FORTRAN,
segundo Silva (1990) ele foi concebido no Instituto de Aerondutica e Espaco na década de
1990 e como o proprio nome sugere especificamente para a simulacdo de trajetéria do
Veiculo Lancador de Satélites (VLS-1). Dessa forma o STVLS dispde de um modelo
dindmico com seis graus de liberdade que ¢ utilizado desde a ignicéo do foguete até o instante
de injecdo da carga Util em 6rbita (SILVEIRA, 2014).

Programado para ter como saida a variagdo temporal de diversos parametros de

voo inclui também a exposicéo das condi¢es do veiculo no instante de inser¢do da carga Util
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em Orbita. O STVLS possui ainda rotinas para célculo dos pontos de impacto das partes

alijadas do foguete: motores do primeiro, segundo e terceiro estagios e coifa.

2.4.3 Rocket Trajectory Simulator (RTS)

Este é o mais recente simulador desenvolvido no Brasil como ferramenta
computacional para simulacdo de voo de veiculos langadores. Gerado como um produto de
pesquisa de mestrado ele permite, por meio da determinacdo de diversos parametros de voo
como a posi¢éo, velocidade e a aceleracdo do veiculo, a realizacdo de analises relacionadas a
dindmica de diversos tipos e missdes de foguetes desde veiculos ndo controlados aos
controlados, em seis graus de liberdade.

Implementado com técnicas de programacdo modular, sua flexibilidade foi
garantida por meio de uma biblioteca de modelos dindmicos, dos subsistemas do veiculo e
ambientais, cuja combinacdo pode dar origem a modelos de voo de diferentes veiculos
lancadores. Este é hoje o mais amplo em suas capacidades de simulacdo dentre as plataformas
de voo brasileiras.

Todos os seus cddigos encontram-se a disposicdo do IAE. Trata-se de um
software desenvolvido como rotinas da plataforma prioritaria MATLAB® e foi escolhido
como a maior referéncia de simulador para o desenvolvimento deste trabalho, respeitando-se
0s requisitos estabelecidos nesta jornada, para o qual se optou por seguir na utilizacdo e testes
da grande maioria dos diversos modelos matematicos de dinamica de voo que estdo sendo
adotados e avaliados desde o STVLS ao RTS.

2.5 Centros de Langamento

A discussdo seguida neste item se faz necessaria como uma contextualizacdo das
etapas que percorrem o antes, durante e depois do cumprimento da simulacdo e estudos da
dindmica de voo de foguetes no Brasil, por onde os dados gerados pelo simulador sdo
destinados e como sdo considerados nas etapas de concep¢do, projeto, preparacdo e
lancamento.

A AEB (2017) destaca que veiculos lancadores sdo maquinas grandes e
extremamente complexas e, para sua devida operagdo, sdo necessarias varias instalagdes e
atividades especializadas que se realizam pelos centros de langamento. Também chamados

centros espaciais, esses sao locais de onde partem os foguetes com ou sem carga Util. Nesses
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centros sdo realizados desde o langamento em si até operacdes de solo como montagem e
finalizacdo da construgdo dos veiculos langadores.

E comum que os centros de lancamento sejam um complexo de varias instalacdes
que se subdividem, por exemplo, em um prédio destinado a integracdo, onde o lancador e a
carga Util sdo montados; um centro de controle e operagdes, onde o langcamento é
supervisionado e controlado sendo, portanto neste setor que os dados de voo gerados pelo
simulador sdo tratados para a efetivacdo do lancamento; e por ultimo o sitio de lancamento,
onde o veiculo lancador é abastecido e ignitado.

O Brasil possui dois centros de lancamento mostrados na Figura 4: o Centro de
Langamento de Alcantara (CLA) no estado do Maranhdo e o Centro de Lancamento da
Barreira do Inferno (CLBI) localizado no Rio Grande do Norte. Por causa da proximidade
com Natal o CLBI ndo realiza lancamentos de veiculos grandes, apenas de foguetes de
sondagem (AEB, 2017).

Figura 4 - Centros de Lancamento Brasileiros: (a) Centro de Lancamento de Alcantara (CLA)

e (b) Centro de Langamento da Barreira do Inferno (CLBI).

Fonte: AEB (2017)

2.5.1 Centro de Lancamento da Barreira do Inferno (CLBI)

O Centro de Langamento da Barreira do Inferno (CLBI), criado em 12 de outubro
de 1965, é direcionado a execucdo e prestagdo de apoio as atividades de langcamento e rastreio
de tecnologias aeroespaciais e de coleta e processamento de dados de suas cargas Uteis, bem
como executar os testes, experimentos, pesquisa basica ou aplicada e outras atividades de
desenvolvimento tecnoldgico de interesse da Aeronautica, relacionados com a Politica da
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Aerondutica para Pesquisa e Desenvolvimento e com a Politica Nacional de Desenvolvimento
das Atividades Espaciais (PNDAE) (AEB, 2017).

2.5.2 Centro de Lancamento de Alcantara (CLA)

Centro brasileiro criado no inicio da década de 80, na cidade de Alcéantara no
estado do Maranhdo, é um dos trés segmentos da Missdo Espacial Completa Brasileira
(MECB) e tem por missdo executar as atividades de langcamento e rastreio de engenhos
aeroespaciais e de coleta e processamento de dados de suas cargas Uteis, bem como a
execugdo de testes e experimentos de interesse do Comando da Aerondutica, relacionados
com a Politica Nacional de Desenvolvimento das Atividades Espaciais (PNDAE).

A sua posicdo geografica, estrategicamente privilegiada, a uma posicdo de 2°18’
ao sul da linha do Equador (ver Figura 5) reflete aléem das condigdes de seguranca de voo,
economias consideraveis de combustivel de foguetes, possibilitando reducdo do custeio de
seguros cobrados pelos langcamentos e configuragdes que elevam a um diferencial muito

competitivo o CLA em escala global.

Figura 5 - Proximidade do Centro de Langamento de Alcantara (CLA) com a Linha do
Equador
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Fonte: Google Maps (2018)

O estado atual das instalacGes e sistemas operacionais do CLA atendem, de forma
irrestrita, lancamentos de sondagem e investigacdo cientificas, contemplando, inclusive, 0s

satelizadores orbitais (AEB, 2017). A referida economia de propelente citada acima faz com
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que considerando dois veiculos de uma mesma classe, tem-se no langamento realizado no
CLA como resultado um acréscimo na capacidade de satelizacdo que pode atingir um patamar
entre 13 e 31% superior a do segundo veiculo, se lancado de outros centros localizados em
latitudes mais elevadas.

Dadas as diferencas de desenvolvimento e planejamento entre 0 CLA e o CLBI é
do primeiro que o Brasil planeja lancar o Veiculo Lancador de Microssatélites (VLM). O
CLA conta com uma Torre Movel de Integracdo (TMI) mostrada na Figura 6 que combina o
prédio de integracdo e o sitio de lancamento ao mesmo tempo. E nela que as diferentes partes
do foguete sdo montadas umas sobre as outras para posteriormente serem langadas. Esta torre
possui a capacidade de mover-se para tras e assim se distanciar do foguete, fato que lhe
conferi um grau de seguranca elevado.

Figura 6 - Sitio de lancamento do CLA com a TMI recuada e o VLS

i

g

Fonte: AEB (2017)

Abaixo segue um resumo de como ocorrem as etapas de preparacao, lancamento e

pos langamento no CLA.
2.5.2.1 Fases do VLS-1 no Centro de Langamento
Dada a complexidade dos eventos envolvidos desde a preparacéo do foguete ao

seu lancamento na plataforma ou trilho de langamento seguido do recebimento dos dados de
telemetria para avaliacdo do voo, aborda-se neste topico um resumo das atividades que séo
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essenciais para o sucesso da missdo de um veiculo de acordo com o protocolo utilizado no
CLA. Essa abordagem é essencial para a perfeita compreensdo da importancia dos dados
gerados na fase de estudos e simulacéo de voo de foguetes.

2.5.2.1.1 Fase de pré-langamento

A Figura 7 exibe o VLS-1 V02 montado na plataforma de lancamento do CLA,
com sua torre mével de integracdo ja afastada e expondo o veiculo na mesa de lancamento,
para os testes finais.

Segundo Salgado (2008) as principais atividades durante a fase de pré-lancamento
ocorridas no CLA envolvem: a) integracdo e testes do veiculo na plataforma de langamento;
b) montagem do satélite; c) alinhamento do veiculo; d) carregamento e pressurizacdo dos
tanques e garrafas de gas; e €) testes e ativacdo de todos os subsistemas e armacdo dos
componentes pirotécnicos de voo.

Figura 7 - VLS-1 V02 montado na mesa de langamento do CLA
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Fonte: AEB (1999, Apud SALGADO, 2008)
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2.5.2.1.2 Fase de lancamento

Esta fase inicia pelo acionamento simultaneo dos quatro propulsores do primeiro
estagio. Antes do fim da queima do primeiro estagio ocorre a ignicdo do segundo estagio e
segundos depois, a separacdo do primeiro estagio. O terceiro estagio é acionado 1 s apds o fim
da queima do segundo estagio e da separacdo deste. No seu inicio ocorre a abertura e
separacgdo da coifa ejetavel de protecdo do satélite.

Apds o fim da queima, o motor do terceiro estagio e a baia de controle de
rolamento sdo separados do veiculo. Comeca entdo o trabalho do computador de bordo em
calcular a orientacdo e o instante de ignicdo do quarto estagio. Segue-se uma manobra que
visa posicionar o conjunto quarto estagio/satélite na atitude desejada (SALGADO, 2008).

Apobs o veiculo ser orientado ele passa a ser rotacionado de 2 a 3 rotacdes por
segundo pelo sistema impulsor de rolamento, composto de quatro micropropulsores a
propelente sélido denominados de Propulsor Impulsor de Rolamento (PIR).

A estabilizacdo € feita e entdo ocorre a separacdo da baia de equipamentos. Na
sequéncia cumpre-se a ignicdo do quarto estagio, objetivando a insercdo de velocidade
necessaria para o satélite alcancar a Orbita desejada. Ao fim de sua queima da-se a separacdo
do satélite do quarto estagio e a consequente injecdo do satélite em Orbita. A Figura 8 ilustra a
decolagem do VLS-1 V02 no CLA em dezembro de 1999.

Figura 8 - Inicio da decolagem do VLS-1 V02
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Fonte: AEB (1999, Apud SALGADO, 2008)
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2.5.2.1.3 Fase de p6s-lancamento

As Ultimas atividades destacadas aqui ap6s o lancamento sdo o recebimento de
dados de telemetria para avaliacdo do voo e as atividades da operacdo de retorno de
equipamentos e equipes para o IAE. A avaliagdo do langamento ocorre pelo tratamento dos
dados obtidos na telemetria desde a decolagem do veiculo até a injecdo do satélite em Orbita
bem como alijamento de seus componentes. E nesta fase que ha o confronto dos valores de
simulacdo com os reais obtidos e confirmagdo do cumprimento ou ndo do éxito da misséo
proposta.

Abaixo se apresenta a explanacdo de como o simulador através dos modelos
formulados por equacGes diferenciais e de posse dos valores das condicOes iniciais de
lancamento & capaz de gerar 0s resultados numéricos para diversos parametros a serem

analisados em confronto com os dados da telemetria.

2.6 Rotinas de Integracdo Numérica

Grande parte dos problemas de engenharia apresentam elevados graus de
complexidade que dificultam ou até mesmo inviabilizam suas solugdes por meio de metodos
analiticos (formula algebrica fechada). Uma técnica comum utilizada para solucionar esses
tipos de problemas consiste na sua simplificagdo até o ponto em que a solucdo analitica se
torna aplicavel. Essa pratica, porém, consiste na adocao de altos fatores de seguranca devido
as diversas incertezas consideradas ou resultam em solugdes muito propicias a portarem erros.
Com a acdo combinada dos méetodos numéricos e o advento da computacdo foi possivel o
desenvolvimento de métodos numéricos versateis capazes de solucionar tais problemas
(CHAPRA, 2013).

A capacidade dos métodos numéricos de resolverem um niimero muito grande de
equacOes decorrentes de problemas reais transcritos em modelos matematicos, solucionar
problemas de ndo linearidade e geometrias complexas (cenarios muito presentes dentro das
mais diversas engenharias nos quais os procedimentos analiticos de calculo ndo ofertam
respostas mesmo que se prove que haja solucdes possiveis) exemplifica muito bem a distin¢éo
de atuacdo e qudo vasto é o universo de aplicacBes existentes para 0s métodos numéricos
(AMARAL, 2012).

Vérios matematicos renomados (para os quais existem métodos que levam os seus

nomes) como Newton, Laplace, Euler, Gauss, etc. se empenharam no desenvolvimento desse
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ramo do conhecimento que de fato teve real intensificacdo de utilizacdo apo6s a evolugédo
necessaria da computacdo. A capacidade de execuc¢do de rotinas de calculos muito extensas e
cansativas para seres humanos trabalharem manualmente atrelado as possibilidades criadas
em resultados graficos exuberantes e animacgdes com alta riqueza de fidelidade tornaram os
computadores elementos de altissima requisi¢cdo dentro dos estudos e aplica¢cdes dos métodos
numericos desenvolvidos em algoritmos computacionais.

O matematico suico Leonhard Euler, pai da Matemética Discreta, foi o
responsavel pela notacdo de funcdo como se conhece atualmente. A mesma notacdo é
utilizada pelas funcdes da programacao estruturada e pelos métodos de programacao orientada
a objetos empregados em Java por exemplo.

Os algoritmos de Euler (primeira ordem) e de Runge-Kutta (segunda e quarta
ordens) séo utilizados para resolver numericamente uma equagdo diferencial de primeira
ordem, conhecendo-se, sua condi¢do inicial que € uma premissa dos Problemas de Valor
Inicial formulados nas Equagdes 18 e 19 (AMARAL, 2012).

y' =fyx) (18)

y(x0) = ¥o (19)

O que difere os trés algoritmos é a atividade lteragir: no de Método de Euler

utiliza-se as Equacdes 20 e 21, no de Runge-Kutta de segunda ordem utiliza-se o sistema de

equacdes composto pelas Equacdes 22 a 24 e no de Runge-Kutta de quarta ordem utiliza-se o

sistema composto pelas Equacgdes 25 a 29.

ki = f(xuy) (20)
Yit1 = Vi + hy x k; (21)
ki = fCx,y0) (22)
hy

k :f(xi+7'}’i+hk*k1/2) (23)
Yitr = Vi +hy x k; (24)
ki = f(xi,p0) (25)

hy kq
ko = f (#5001 + b (20

h k
ks = f(xl- +7k:37i + hy 72> (27)
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ky = f(x; + hie, yi + hiks) (28)

ki +k,

Yi+1 = Vit + (kz +k3)/3 (29)

Os mesmos algoritmos sdo utilizados para resolver uma equacgéo diferencial de
ordem superior e também um sistema de equacdes diferenciais e, para tanto, sdo feitas
algumas modificacdes algébricas na equacdo ou no sistema que estdo descritas (AMARAL,
2012).

Tais algoritmos possuem as seguintes ordens de erro: O(h?) para o de Euler,
O(h?®) para o de Runge-Kutta de segunda ordem e O(h®) para o de Runge-Kutta de quarta
ordem.

Dentre os trés algoritmos, o de Euler € o menos utilizado e o de Runge-Kutta de
quarta ordem o mais utilizado (como € sugerido pela propria precisdo do método) na
resolucdo numérica de equacOes diferenciais na engenharia e foi baseado nele que se
implementou a rotina computacional que resolve os problemas de valor inicial do presente
simulador de voo de foguetes foco deste trabalho adotando um incremento (h;) de 10~ como
critério norteador exigido para precisdo de funcionamento do algoritmo.

Para 0 desenvolvimento ndo sé desta rotina, mas também de todo a plataforma foi
necessaria a utilizacdo de uma linguagem de programacdo que agregasse 0S recursos
essenciais para o cumprimento dos requisitos de compilacdo do software independente e da
portabilidade em relacdo aos sistemas operacionais exigidos. Para esta finalidade elegeu-se a
linguagem de programacdo Java apresentada no topico seguinte. O devido dominio dos
conceitos apresentados nos tdpicos abaixo € de suma importancia no desenvolvimento deste

simulador.

2.7 Linguagem de programacéao Java

O interesse em Java para esta aplicacdo reside principalmente na neutralidade
dessa linguagem em relacdo a plataforma. Outras linguagens, como C/C++ ou Pascal, exigem
a recompilacdo do codigo fonte toda vez que se precisa migrar de plataforma. No caso de
Java, 0 mesmo cddigo ja& compilado pode executar em mais de uma plataforma sem a
necessidade de alteracdes do codigo fonte e recompilacéo.

A linguagem Java consegue esse feito utilizando uma maquina virtual

independente da plataforma, a qual permite que um programa desenvolvido, por exemplo, em
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um computador Samsung com sistema operacional Microsoft Windows 10 possa ser
executado sem modificagbes em uma maquina Lenovo que utiliza o sistema operacional
Linux.

De acordo com Silva (2007) a linguagem Java tem como caracteristicas:

v O paradigma de orientacdo a objetos,

v Ser distribuida. Java foi uma linguagem projetada desde o
inicio para computacdo distribuida em uma rede heterogénea de
computadores.

v Ser ao mesmo tempo compilada e interpretada. Os programas
fonte em Java (extensdo .java) sdo compilados para um formato binario de
cddigo conhecido como bytecode (extensdo .class) que é independente de
plataforma. O bytecode sera entdo executado em outra maquina de forma
interpretada.

v Ser uma linguagem neutra em relacdo a arquitetura, o que
garante portabilidade entre plataformas,

4 Ser multitarefa. Java suporta o conceito de threads permitindo
a execucdo simultanea de diversos segmentos de cédigo,

4 Ser dindmica. A ligacdo (linking) do programa com as
bibliotecas de terceiros sdo executadas dinamicamente, ao contrério de
outras linguagens gue precisam ser ligadas estaticamente,

v Ser segura. Devido a caracteristica distribuida de Java, ela foi
pensada para incorporar diversos recursos de seguranga, raramente
encontrada em outras linguagens. Podem se especificar quais permissfes de
acesso 0 programa em Java terd em relacdo a rede ou disco rigido,

4 Ser simples quando comparada a C++. A linguagem Java
apesar de ser derivada da linguagem C++, evitou caracteristicas
problematicas dessa linguagem que causavam confusdo e falta de
legibilidade como, por exemplo, heranca multipla,

4 Ser compacta. A maioria das maquinas virtuais e programas
em Java ocupam pouco espaco de memoria. 1sso permite que Java possa
funcionar em maquinas com poucos recursos como celulares e palmtops,

4 Ter alto desempenho. O emprego de compiladores just in time
(JIT), permite a compilacdo de partes criticas do codigo (hotspots) e alcangar

velocidades de execucdo proximas a linguagens compiladas como C.
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O desenvolvimento de aplicacdes em Java € realizado através da manipulacéo de

classes. Uma aplicacdo Java possui a seguinte estrutura:

class NomeDaClasse {
/I Atributos
/I Métodos
public static void main ( String[] args ) {
//corpo do programa

¥

2.7.1 Biblioteca JFreeChart

O segundo Gilbert (2018) JFreeChart é uma biblioteca de graficos Java
totalmente gratuita que facilita aos desenvolvedores exibirem graficos de qualidade
profissional em seus aplicativos. Pela sua propria definicdo o extenso conjunto de recursos do
JFreeChart inclui:

v" Uma API (Application Programming Interface, do portugués “Interface de
Programacéo de Aplicativos™) consistente e bem documentada, suportando
uma ampla variedade de tipos de graficos;

v"um design flexivel que é facil de estender e direciona os aplicativos do
lado do servidor e do lado do cliente;

v/ suporte para muitos tipos de saida, incluindo componentes Swing e
JavaFX, arquivos de imagem (incluindo PNG e JPEG) e formatos de

arquivos graficos vetoriais (incluindo PDF, EPS e SVG);

Foi desenvolvida para ser utilizada em aplicacdes desktop, applets, servlets e JSP.
O JFreeChart é open source e free software (biblioteca de codigo aberto e livre). Nasceu no
inicio dos anos 2000 e é distribuido sob os termos da GNU Lesser General Public Licence
(LGPL), que permite o seu uso em aplicativos proprietarios. Os tipos de graficos por ela
suportados sdo: a) graficos de pizza (2D e 3D); b) gréaficos de barras (horizontais e verticais,
regulares e empilhados); c) graficos de linhas; d) graficos de dispersdo e) graficos de séries
temporais, f) graficos high-low-open-close; g) graficos candlestick; h) graficos de Gantt; e
muito mais (Gilbert, 2018).
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Além do fato de ser livre, possui a vantagem de ser bastante robusta e flexivel.
Consegue dar saida em JPG, PNG, SVG, EPS e até mesmo exibir em componentes Swing.
Possui como classe principal a org.jfree.chart.JFreeChart, ela representa um grafico e pode
assumir vérios formatos (torta, barra, pontos, linhas etc.).

A implementagéo direta com essa classe pode ser considerada um tanto quanto
complexa pela definicdo dos seus préprios criadores e dessa forma opta-se por desenvolver
através de uma segunda classe que porta uma série de métodos estaticos que facilitam o
trabalho de criacdo dos graficos: a org.jfree.chart.ChartFactory.

Exemplo de uso desse método para salvar em um arquivo PNG:

OutputStream arquivo = new FileOutputStream("grafico.png™);
ChartUtilities.writeChartAsPNG(arquivo, grafico, 550, 400);

fos.close();

Para o desenvolvimento do simulador proposto em linguagem Java, no entanto se
faz necessario um ambiente de programacdo chamado IDE (Ambiente de Desenvolvimento
Integrado) que agrega tanto um editor de texto quanto o compilador da linguagem e recursos
de otimizacdo de desenvolvimento. O IDE selecionado para este propdsito foi NetBeans IDE

comentado abaixo.

2.7.2 Ambiente de Desenvolvimento Integrado NetBeans

De acordo com a definicdo do proprio site oficial do NetBeans IDE (2018) ele
permite o desenvolvimento rapido e facil de aplicacbes desktop Java, moveis e Web e também
aplicacées HTML5 com HTML, JavaScript e CSS. Trata-se de uma plataforma gratuita e de
cddigo-fonte aberto, com uma grande comunidade de usuarios e desenvolvedores em todo o
mundo.

Caracteristicas que fazem o IDE tdo famoso e utilizado incluem o fato dele
trabalhar com recuo de linhas automatico, associar palavras e colchetes e realcar cédigos-
fonte por sintdtica e semanticamente. Também fornece modelos de cddigo, dicas de
codificacdo e ferramentas de refatoracéo.

Além do editor suportar varias linguagens, como Java, C/C++, XML, HTML,

PHP, Groovy, JavaScript e JSP ele € extensivel o que significa que ele aceita adi¢do a suporte
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para outras linguagens. A Figura 10 mostra facilidades (auto completar e descricdo de
funcbes) de programacgéo ofertadas pelo NetBeans na construcdo de uma das classes do
projeto deste simulador.

Figura 9 — Desenvolvimento de uma classe do simulador no NetBeans

(@ setModalExclusionType (ModalExclusionType met) void

@ JanelaPrincipal.java X @DadosdeVoo.java xlg] Gera - @; Gerad
7 — @ setName (String string) void [— —
Cédigo-Fonte Projeto Historico | © setOpacity (float £) void
79 L () setPreferredSize (Dimension dmnsn) void
80 @SuppressWarnings ("unchecksd"| () setResizable (boolean bln) void
81 Generated Code f{)setRoocPane(JRootPane jrp) void
160 {b setRootPaneCheckingEnabled (boolean bkln) void
161 (Q setShape (Shape shape) void
162 T args = 111 () setSize (Dimension n) void
163 @ setSize(int i, int il) void
164| [ public static void main(String () setState(int i) void
165 et the 0 @ setTitle(String string) void
166| [+ Look and feel setting cd () setTransferHandler (TransferHandler th) void
187 @ setType (Type type) void
188 =at ispl the| ) setUndecorated (boolean bln) void
Qi g public void run{) { Membros da Instincia; Pressione 'Crl+SPACE' Novamente paaTodososlnémf
& new TabeladeDados () .set’
192) - } ol d8l
1931 B java.awt.Window A
194| - }
195 public void setVisible (boolean bln)
196
197 private javax.swing.JPanel jP{Shows or hides this component depending on the value of
198 private javax.swing.JPanel jP{parameter b.
199 private -iavax.swina.JScrollPa

Fonte: Autores (2018)

Dentro deste contexto, mais uma ferramenta sera de grande necessidade para o
desenvolvimento da aplicacdo proposta neste trabalho uma vez que o simulador precisa
guardar os dados gerados com a simulacdo para futuro acesso, fato que em linguagens de
programacdo € conceituado como persisténcia de dados e € o assunto do préximo topico. O

suporte a banco de dados serd implementado pelo software MySQL WorkBench.

2.7.3 Persisténcia de Dados em Java por banco de dados

JDBC significa Java Database Connectivity (conectividade com bancos de dados
em Java). E uma API para a Linguagem Java que define como um cliente pode acessar um
banco de dados para realizar sobre ele funcdes como insercdo, delecdo e atualizacdo de
valores.

A API do Java, o JDBC, permite compartilhar uma Unica linguagem entre as
diversas aplicacBes. Além disso, prové um conjunto de interfaces com o objetivo de criar um
ponto em comum entre as aplicacbes e 0s mecanismos de acesso a um banco de dados
(CLARO e SOBRAL, 2008).
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Lancada em 19 de fevereiro de 1997, como parte do Java Development Kit 1.1
esta API e focada em bancos de dados relacionais. Segundo Claro e Sobral (2008) uma API
ao nivel do SQL, caso do JDBC, permite construir sentencas SQL e colocé-las dentro das
chamadas da API Java. Assim, JDBC permite uma transmutacao transparente entre 0 mundo
do Banco de Dados e as aplicagdes JAVA. Os resultados das bases de dados séo retornados
através de variaveis do Java e problemas com acessos sdo recebidos pelas excecBes, que
contém uma classe especial chamada de SQLException.

O banco de dados foi construido em linguagem SQL (Structure Query Language
— Linguagem de Consulta Estruturada) que é atualmente a linguagem mais popular para
realizar acesso e gerenciamento do conteddo armazenado em banco de dados. O sistema
gerenciador utilizado para implementacdo e comunicagdo do banco foi o0 MySQL Workbench
da companhia Oracle Corporation, selecionado principalmente por possuir uma versao
gratuita (MySQL Community Edition - Edicdo da Comunidade ) de alta performance e
amplamente popular entre desenvolvedores de softwares. Para tanto, ele conta tanto com o
servidor quanto com uma interface grafica cliente.

No MySQL Workbench, pode-se executar varias atividades em uma interface
altamente intuitiva como: a) modelar, criar e manter a base de dados através do seu ambiente
integrado; b) consultas SQL, e ¢) administrar o sistema.

A JDBC se encontra nos pacotes java.sql, onde esta a javax.sql. Entre as classes e
interfaces mais importantes podem-se citar:

1 - classe DriverManager: gerencia o0 acesso a multiplos bancos de dados;

2 - interface Driver, que representa um driver JDBC,;

3 - interface Connection, que representa uma conexao com o banco de dados;

4 - interfaces Statement, PreparedStatement e CallableStatement que permitem a
execucdo de comandos SQL e stored procedures;

5 - interface ResultSet que representa os dados obtidos do banco;

6 - classe Types que define os tipos de dados JDBC,;

7 - interface DatabaseMetaData que obtém informacGes sobre as capacidades do
banco que sdo disponibilizadas pelo driver em uso.

Uma sessao tipica de acesso a um banco de dados segue o padrdo abaixo:

/[ estabelecimento da conex&o
Connection con = DriverManager.getConnection(

url, // caminho de acesso ao SGBD
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userid, // login

password // senha );

/l uso da conexao para atividades de insert, select, update, etc.

/I encerramento da conexao

con.close();

O objeto Statement é utilizado para a execu¢do de comandos SQL através do
driver da base de dados suportando os métodos que causam alteracdo na base de dados e
operacdes de consulta. Os comandos SQL séo passados ao objeto Statement como strings.

String createString = "create table Dados (" +"Nome_ID INTEGER,"
+"Nome_nome VARCHAR(30),"

")

try {
Statement stmt = con.createStatement();

stmt.executeUpdate(createString);
stmt.close();
} catch(SQLExceptionex) { ... }
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3 MODELOS MATEMATICOS PARA SIMULACAO DE VOO DE FOGUETES

A dindmica de voo trata de todos 0os movimentos que o veiculo cumpre, desde o
momento de sua ignicdo, até seu retorno a Terra, quando a missdo inclui a reentrada. Em
esséncia, 0 objetivo das atividades em dinamica de voo de foguetes consiste em projetar e
executar o movimento do CG (centro de gravidade) desde a decolagem até a separacdo da
carga Util/paga. O sistema de controle de atitude é utilizado quando se deseja precisdo na
evolucdo da trajetdria ou quando manobras sdo necessarias. O projeto da trajetOria requer
apenas a determinacdo do movimento do CG do foguete. Na prética, efeitos externos e
internos atuam sobre o foguete influindo em sua trajetéria, o que obriga a simulacdo do
movimento do corpo do foguete, considerado rigido, tanto na fase de projeto quanto na fase
de reconstituicdo da trajetoria real executada.

O desenvolvimento deste capitulo apresenta os diversos modelos dindmicos
implementados no simulador sendo estes a compilacdo dos modelos encontrados e retirados
principalmente dos documentos e materiais didaticos do INPE (Instituto Nacional de
Pesquisas Espaciais), IAE (Instituto de Aeronautica e Espaco) e bem como da literatura de
Silveira (2014), onde se vale ressaltar que este Ultimo propde modelos fruto de intensas
pesquisas bibliograficas e da analise de cddigos e manuais de diversas ferramentas de
simulacdo e por isso sdo altamente refinados e adequados a utilizacdo nesta obra.

Para a abordagem dos referidos modelos é necessario previamente a explanacao
sobre a definicdo dos modelos relacionados ao ambiente, que portam influéncia direta sobre
os esforcos que atuam no veiculo durante o voo, bem como o sistema de referéncia sob o qual
estdo apoiados os desenvolvimentos dos modelos dindmicos e por fim os modelos dos

subsistemas dos foguetes.

3.1 Modelos do ambiente

O ponto de partida da modelagem do ambiente se da pelas defini¢cbes necessarias
a respeito de como considera-se a Terra em funcdo de um sistema referencial e tambem
quanto a sua geometria e distribuicdo de massa.

A atitude ou orientacdo de um corpo no espago é definida por um conjunto de
parametros que permitem, de forma univoca, correlacionar num instante de tempo qualquer
um sistema de coordenadas fixo ao corpo a outro sistema supostamente fixado a uma base

(Carrara, 2012). Em geral assume-se que este Ultimo seja inercial ou quase inercial, o que



55

significa que seu movimento, em relacdo a um sistema verdadeiramente inercial, seja
desprezivel quando comparado com o movimento proprio do corpo. Na contrapartida, a
compreensdo do que se chama de sistema inercial requer que se fagam concessdes ao rigor
matematico. De fato, considera-se que um sistema inercial seja aquele que nao apresente
movimento de rotag&o.

Carrara (2012) demonstra que é possivel adotar que o0 momento angular de um
corpo ndo sujeito a torques e em movimento de rotacdo tende a permanecer imével
inercialmente do que se retira a possibilidade de se estabelecer entdo direcBes inerciais
baseadas em eixos de rotacdo. Porém, na pratica é muito dificil encontrar corpos efetivamente
livres de torques.

Através desse principio realiza-se a adocao do eixo de rotacéo da Terra como uma
das direcdes inerciais (mostrado na Figura 11) mesmo sabendo que ele efetua um movimento
conico ao redor de um eixo perpendicular a orbita da Terra ao redor do Sol em um periodo de
cerca de 20 mil anos. Entretanto, este se move lentamente o suficiente para ser utilizado como
fins de referéncia de movimentos com a durac¢do do voo de um foguete. Sendo este segundo
refem de movimentos em funcdo de outras estrelas e do restante da galdxia e 0 mesmo

raciocinio se repete sucessivamente aos demais astros que se considera na sequéncia.

Figura 10 - Direcdo inercial de referéncia

Equinécio
21109 outonal

| Solsticio de
verao
. 21106
- >

SOL

2112
Solsticio de
inverno ! \

Equinécio
vernal

21/03

Fonte: Palmerio (2017)
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Entretanto, atribui-se aos quasares distantes a melhor aproximacgdo de um sistema
inercial real, pois, embora quase nada possa ser confirmado ainda a respeito dos seus
movimentos angulares transversais sabe-se que estes sdo muito pequenos a ponto de poderem
ser desprezados.

Dessa forma entdo se adotou a consideracdo de que o sistema geocéntrico celeste
é inercial, uma vez que seus eixos coincidem com o eixo de rotacdo da Terra e com a direcdo
da intersecdo do plano do equador com o plano da ecliptica (projecéo sobre a esfera celeste da
trajetoria aparente do Sol observada a partir da Terra).

Outra consideracgdo ainda importante a ser feita sobre a Terra é quanto ao seu tipo
de modelo de geometria da superficie e distribuicdo de massa a ser adotado neste trabalho.
Existem 3 modelos que descrevem as caracteristicas da Terra (geometria da sua superficie e a
aceleracdo gravitacional) que interferem no movimento dos foguetes. Esses modelos séo:

a) Modelo da Terra plana: o planeta é considerado como uma superficie plana e
inercial na qual a aceleracdo gravitacional pode ser considerada constante ou variavel com a
altitude tendo direcdo normal a superficie e apontando para baixo.

b) Modelo da Terra esférica com distribuicdo de massa homogénea: o planeta
é considerado uma esfera com o vetor aceleracdo gravitacional apontando para o centro da
Terra.

c) Modelo da Terra esférica com distribuicdo de massa axissimétrica: o
planeta é considerado um esferoide oblato gerado com a rotacdo de uma elipse em torno de
Seu semieixo menor e nesse caso a aceleracdo gravitacional ndo aponta para o centro da Terra
e na verdade é composto de uma componente radial e outra tangencial.

Um modelo de excelente precisdo (ndo adotado nesse trabalho em funcdo da sua
complexidade de implementacdo ao Simulador) considera o Sistema Geodésico Mundial 1984
(WGS845) uma vez que a Terra ndo apresenta geometria esférica perfeita e pode-se
aproximar a um modelo de um elipsoide.

Neste modelo, o geoide pode ser aproximado por um elipsoide de revolucdo em
torno de seu eixo menor, o qual coincide com o eixo de rotacdo da Terra. Adota-se um
elipsoide padrdo com semieixo maior de 6.378,137 km e semieixo menor de 6.356,752 km
(BRASILEIRO, 2007). A vertical local no elipsoide ndo passa pelo centro de massa da Terra
e forma com o plano do equador um angulo chamado latitude geodésica ou latitude
geografica, L. (BATE, MUELLER e WHITE, 1971).

A mais importante fonte perturbadora das érbitas de objetos como satélites, por

exemplo, é a forca devido ao campo gravitacional da Terra. O fato da distribuicdo de massa
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ndo ser perfeitamente simétrica, propicia componentes de forga normal ao raio vetor que une
o satélite ao centro da Terra. Por estas componentes, a Orbita real desvia da Orbita kepleriana.
A perturbagéo, devido ao efeito do campo gravitacional da Terra, decresce com o0 aumento da
distdncia entre o satélite e a Terra (variacbes seculares ou perturbacGes seculares)
(CORNELISSE, 1979, Apud BRASILEIRO, 2007).

Por questbes de simplificacfes dos modelos matematicos aqui utilizados se fez a
adocdo do modelo da Terra com superficie plana onde se pode escrever a aceleracdo da
gravidade e do vetor aceleracdo gravitacional respectivamente pelas Equagoes 30 e 31:

g=50 (ro + h) (30)
0

(41" = o (31)
9

onde g = 9,806 m/s? (aceleracéo ao nivel do mar) e r, = 6378,14km (raio medio terrestre).

O segundo ponto de partida que se deve descrever aqui esta associado a presenca
do vento e sua capacidade de modificar a velocidade dos foguetes em relacdo ao ar
atmosférico provocando diretamente esforgcos aerodindmicos aos mesmos.

Segundo o IAE (2017) um modelo bastante simples de vento consiste em
considerar conhecida a velocidade do vento em relacdo a superficie da Terra em funcdo da
altitude. Assim, as componentes da velocidade do vento podem ser obtidas diretamente por
meio de interpolacéo e foi essa técnica que se adotou no desenvolvimento do simulador.

O terceiro e ultimo modelo a se definir relacionado ao ambiente ¢ o modelo da
atmosfera utilizado para determinar as propriedades atmosféricas no ponto onde o veiculo se
encontra. Foi implementado no simulador o modelo atmosférico U.S. Standard Atmosphere
1976. Segundo Silveira (2014) este considera o ar um gas ideal e em altitudes menores que 86
km o ar é adotado como homogéneo e considerado estar em equilibrio hidrostatico, possuindo
uma massa molar constante. Assim a atmosfera é dividida em camadas onde em cada uma
delas a temperatura varia linearmente em funcdo da altitude geopotencial, como dado pela
Equacdo 32:

Tatm = Tarmp + Lp(hgp — hgpp) (32)
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onde Typmp € @ temperatura atmosferica na base da camada considerada, L, € a taxa de
variagdo da temperatura em relagdo a altitude geopotencial na camada considerada, hy, € a
altitude geopotencial do veiculo e hg,, € a altitude geopotencial da base da camada. A

relacdo entre a altitude geopotencial e a altitude geométrica é definida pela Equacéo 33:
Toh
hgp = °
ro+h

(33)

onde h é a altitude geométrica do veiculo. A pressdo atmosférica é expressa pelas seguintes

relagbes (Equagdes 34 e 35) de acordo com o valor de L:

(goMatm)
Tatm,b \\RatmLp

Patm = Datm,p (m) sel, #0 (34)
—goMatm(hgp—hgp p)
Patm = patm,be( RatmTaem,b ) selL,=0 (35)

Para R,;,, = 287,0531 J/KgK (constante particular do ar atmosférico), Ty:m= 273 K
(temperatura atmosférica adotada) e M, € 0 valor da massa molar do ar atmosférico.

Acima de 86 km ocorre a difusdo e o transporte vertical de espécies individuais
dos gases constituintes do ar o que faz a hipotese de equilibrio ndo ser mais valida e o0 modelo
torna-se mais complexo. Para este caso, deu-se preferéncia por adotar uma tabela com os
valores da temperatura, pressao, densidade atmosférica e massa molar do ar, em funcédo da
altitude geometrica.

Nessa sequéncia, a densidade atmosfeérica e a velocidade do som sdo dadas

respectivamente pelas Equacdes 36 e 37:

ParmMatm
p = Zn 4 (36)
atm RatmTatm
R,..T
Vi = YRgtmatm 37)

Matm

onde y é a razdo entre os calores especificos do ar a pressdo constante e avolume constante.



59

3.2 Modelos dinamicos e cinematicos

O conjunto de equacGes que serdo listadas abaixo compde o modelo dinamico
para movimentos de foguetes com avaliagdo das derivadas no sistema de referéncia do corpo
(fato que permite que as equagOes sejam decompostas em componentes ao longo dos eixos
desse sistema) e também partindo da adog¢do da velocidade relativa (em relacéo a superficie
da Terra, ver Figura 12) em substituicdo da velocidade inercial. Nesse modelo s&o
quantificadas 12 variaveis de estado.

Figura 11 - Relagéo entre velocidade inercial e velocidade relativa

Z=2°
b
JrQ

Fonte: IAE (2017)

A Equacédo 38 trata do movimento translacional do veiculo e a Equacdo 39 do

movimento rotacional expressas por:

57:6 ) = tl‘;;“ — Qx (QxRy.) — (W + Q)xV,p (38)
Sw . - .
I'E = Miotar — WX (I ’ W) (39)
B

Nestas expressdes considera-se (0 como sendo a rotacdo da Terra, w a rotagdo do

foguete, V,.; a velocidade em relacdo a superficie do planeta e F;,;,; @ Soma das forgas

aerodinamica, gravitacional e de empuxo que agem sobre o foguete.
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A posicéo linear (ﬁgc), e definida pelo modulo do raio geocéntrico (R,), pela
longitude (1) e pela latitude geocéntrica (4,.) sendo as relagdes de variaghes desses

parametros mostradas respectivamente pelas Equacdes 40 a 42:

Rgc = _Vrllez (40)
= 1 /A4 41
u= R_gcCOSA_gC rely ( )
1 |4
Agc = R Vel (42)
gc

As relagdes para o célculo da atitude local sdo dadas pelas Equagdes 43 a 45:

0= W Somg T eong “)
Y = qiseng + ricosp (44)
¢ = p—q; tanyp - cosp + r; - tany - sing (45)

onde p;,q; er; sdo as componentes da velocidade angular local do veiculo e ¢, 6,y séo
respectivamente os angulos de guinada, arfagem e rolamento que descrevem a atitude do
foguete.

A deducdo destes modelos bem como explanacbes sobre as consideracGes
matematicas necessarias para as suas obtencdes sdo apresentadas com maiores detalhes na
obra de Silveira (2014).

3.2.1 Modelo para movimento do foguete a partir do trilho de langamento
Para foguetes lancados a partir de trilhos, como os foguetes de sondagem

brasileiros, durante os instantes iniciais do voo o foguete permanece fisicamente conectado ao

trilho, de forma que seu movimento pode acontecer apenas ao longo do trilho.
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Nesse caso, a Unica componente ndo nula da forca sobre o foguete atua ao longo
do eixo Xz, de forma que as equagdes dindmicas do movimento translacional séo

apresentadas respectivamente pelas EquacOes 46 e 47:

sV, F, & = S\
relx| _ total 5 (@ ngC) — W+ Q)xVy (46)
St M
B
OVrel,, Viet,| 0 (47)
5t ot
B B

Além disso, a velocidade angular do foguete se mantém constante e igual a
velocidade angular da Terra, de modo que a equacdo da dindmica rotacional é definida pela

Equacdo 48:

Sw
S5t

As equacOes cinematicas sdo as mesmas ja apresentadas para 6 GDL.

3.2.2 Modelo para movimento do foguete a partir da rampa de langamento

Esse modelo é utilizado para simular o lancamento de veiculos a partir de rampa
de lancamento. Ele simula o comportamento do veiculo durante o intervalo de tempo entre a
ignicdo do (s) motor(es) do primeiro estagio (inicio da simulagdo) e 0 momento em que 0
veiculo perde o contato com a rampa. Esse intervalo pode ser devido ao fato de a forca de
empuxo ndo ser suficiente para vencer o peso do veiculo ou ao fato de o veiculo estar
mecanicamente preso a rampa. Nesse caso, a velocidade relativa € igual a zero e a velocidade
angular é constante e igual a velocidade angular da Terra, resultando nas seguintes equac6es

dinamicas (Equacdes 49 e 50):
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SV,

5 1 =0 (49)
t B

owl _ 0 50
6t . - ( )

As equacles cinematicas sdo as mesmas ja apresentadas para 6 GDL.

3.3 Modelos dos subsistemas de um foguete

Apos a determinacdo das equagGes do movimento, 0 proximo passo é modelar os
esforcos que atuam sobre o foguete. Uma vez que esta sendo utilizado o sistema do corpo para
escrever as equacfes do movimento, precisam-se conhecer os esforcos ao longo dos eixos
desse sistema (IAE, 2017).

Vérios podem ser os subsistemas que integram um foguete, fato que auxilia na
quantificacdo dos esforgos que atuam no mesmo e dessa forma, neste trabalho, contou-se com
0S seguintes subsistemas:

1 — Subsistema estrutural: subsistema encarregado de portar informacdes a
respeito da massa do foguete que é dividida em massa estrutural e massa de propelente. Como
durante as varias fases de voo esse veiculo perde massa pela possivel separacdo de seus
estagios e também pela queima do combustivel os modelos adotados sdo capazes de simular a
forma como ocorre essa variagdo de massa, momentos e produtos de inércia e também da
posicao do seu centro de massa.

Neste simulador, calcularam-se todas essas variac@es atravées de interpolacbes de
valores previamente tabelados para cada veiculo.

2 — Subsistema propulsivo: modelos que preveem o comportamento dos
conjuntos propulsores do foguete através da determinacgédo das forcas e momentos gerados por
esses conjuntos ao longo da missdo do veiculo. Diversos sdo os tipos de conjuntos
propulsores empregados em veiculos langadores compreendendo conjuntos com diferentes
nameros de motores, a propelente sélido ou liquido, motores com empuxo vetorizado ou néo,
etc. (1AE, 2017).

Para a determinacdo dos seus valores foi adotada aqui a estratégia comum a
foguetes a propelentes sdlidos que é a aplicacdo da curva de empuxo previamente conhecida

para esses tipos de foguetes. Na sequéncia, para um dado instante de tempo do voo sera
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possivel por interpolacdo descobrir qual o valor desse empuxo associado. Mesmo no caso de
outros tipos de propelentes € comum ser conhecida o valor dessa forga reatora para uma
determinada pressdo atmosférica de referéncia

A expressdo de correcdo do empuxo pela pressdo atmosférica local é dada pela
Equacdo 51:

Teor = Tref + (pref — Patm)Ae (51)

adotando que p,..r seja a pressdo de referéncia e A, a area de saida da tubeira do foguete.

Se esse empuxo ocorre em uma tubeira fixa entdo seu vetor associado é expresso

como (Equagdo 52):

[Fr]% = | o (52)

A partir desse parametro e do vetor posicdo de aplicacdo do empuxo em relagéo
ao centro de massa do foguete (r,) pode-se calcular os dois momentos ao qual estdo sujeitos
os foguetes: 0 momento propulsivo (Eq. 53) e 0 momento de Coriolis (Eg. 54). Este ultimo
momento a ser calculado é funcdo tanto da vazdo massica (m) quanto da variagdo do

momento de inércia (I) do foguete que sdo fatores obtidos na fase de projeto de qualquer tipo

de foguete.
MT = [ﬁT] X T'e (53)
-, di
MC=—E5+ mr, X (& X 77) (54)

O parametro r, € calculado por (Eg. 55):

Te = Tr/m — Temyn (55)

3 — Subsistema aerodinamico: modelos que determinam forcas e momentos

aerodinamicos que atuam nos foguetes em suas trajetérias. Como parametros de entrada
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desses modelos sdo utilizadas tabelas de coeficientes especificos para cada veiculo que

relacionam os esforgos aerodinamicos ao seu regime de voo.
Como os esforcos aerodindmicos séo dependentes da velocidade do foguete (V,..;)

em relacdo a velocidade do vento (W) pode-se escrever a Equacdo 56 da seguinte forma:

I7>atm = —>rel -W (56)

Esse parametro nos auxilia para o calculo das fun¢des do Numero de Mach (Eq.
57), angulo de ataque (Eg. 58), angulo de derrapagem (Eq. 59) e presséo dinamica (Eg. 60) de

um foguete.
|4
Mach = Vatm (57)
som
V.
a = tan™! ( atm’z) (58)
Vatmlx
[ Vams
B = tan™ o (59)
\\/Vzatm» xVZatm,z/
2

Em mecénica dos fluidos o NUumero de Mach tem sua importancia por ser
utilizado como um parametro para determinar tipos de regimes de voo de um veiculo, como
s&o mostrados abaixo:

v" Regime subsonico: estado de voo onde o veiculo se desloca com
velocidade abaixo da velocidade do som. Quantidade significativa dos
avides civis voam neste regime.

v" Regime transbnico: neste regime o veiculo se desloca com velocidade
proxima a velocidade do som (Mach 0,9 e 1,1). Como este regime é
turbulento, o ideal é ultrapassa-lo rapidamente para se evitar danos aos
equipamentos embarcados (PALMERIO, 2017).
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v Regime supersonico: regime de voo compreendido entre Mach 1,1 e Mach
1,5. A maioria dos lancadores de foguetes trabalha nessa regido.

v Regime hipersonico: regime para o qual o nimero de Mach ultrapassa o
valor 5 (Mach >5) e é atingido por corpos durante a reentrada na atmosfera
terrestre.

Os éangulos de ataque e de derrapagem sdo necessarios para o calculo das
componentes (Equagdes 62 a 64) do vetor forca aerodindmica expresso na Equacéo 61:

[P
Fal® = |5 (61)

FAZ
Fpy = _CApdinSref (62)
FAy = _CyBﬁpdinSref (63)
Fy, = _CNaapdinSref (64)

onde: C4 € o coeficiente de forca axial, S,.r € a area aerodinamica de referéncia do veiculo,

C

yp € a derivada do coeficiente de forga lateral em relagdo ao dngulo de derrapagem B, € Cy,

¢ a derivada do coeficiente de forca normal em relagao ao angulo de ataque a.
Uma vez definida a forca aerodindmica faz-se necessario a quantificacdo do vetor

momento aerodindmico dado na Equacéo 65:

[M4]® = My, (65)

Para calcular os valores das componentes desse momento torna-se necessario a
apresentacdo das componentes adimensionais da velocidade do foguete expressas nas

Equac0es 66 a 68:

_ Lref
~Pay,
atm

(66)
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q= (67)
T W
Lref
F=rorel (68)
ZVatm

L,.r € 0 comprimento aerodinamico de referéncia do foguete.

Para completar a definicdo das componentes do momento aerodindmico deve-se
adotar que C;5 € Cp,, a0 0s coeficientes de momento de rolamento devido as empenas, & € o
valor da incidéncia das empenas e que Cp, € C,. S0 os coeficientes de amortecimento

devido ao movimento angular do foguete. Assim, as expressdes das componentes descritas

nas Equacdes 69 a 71:

MAx = (6166 - Clpﬁ)pdinsrefl'ref - YCmFAz + ZcmFAy (69)
Xep — X B
MAy = l_CNa <%> a— Cmq Ql pdinSrefLref (70)
ref

Xep — X _
MAZ = lcyﬁ (CpTefcm> .B - Cnrrl pdinSrefLref (71)
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4 METODOLOGIA DE DESENVOLVIMENTO DO SIMULADOR

Para que um software realize simulagdo da trajet6ria de um foguete 0 mesmo deve
ser capaz de resolver problemas matematicos denominados de Problema de Valor Inicial
(PVI), onde para um dado sistema de equag0es diferenciais que descrevam esse fendmeno e
conhecido suas condicdes iniciais de estado pode-se entdo obter a solugdo do sistema ao longo
do tempo como ja foi detalhado no item 2.3 e 2.6.

Ao simulador desenvolvido foi conferido o nome de AMELIA em sua verséo
inicial chamada de 2018a e 0 mesmo conta com 0s seguintes elementos 16gicos para seu
funcionamento: a) Modelos matematicos, b) interface para entradas de parametros do foguete,
c) interface para entrada de condicdes iniciais; d) banco de dados para armazenar os dados de
entrada e saida do programa; e) rotina numeérica de integracdo das equacdes diferenciais e f)
interface de saida dos graficos.

A criacdo do simulador proposto necessitou de 4 grandes fases de
desenvolvimentos sendo esta sistematizacdo necessaria para organizacdo e tentativa de
simplificacdo desse processo. Para tanto as etapas foram:

1. Organizacdo e conexdo dos modelos do simulador: nesta fase os modelos
matematicos mostrados nos capitulos 2 e 3 foram organizados, reescritos em notacdo matricial
e vinculados para criacdo de todas as rotinas de calculos. A ideia central desta etapa foi
preparar a solugdo matematica desses modelos.

2. Divisdo das rotinas e bibliotecas necessarias para criacdo das
funcionalidades: Nesta etapa nasceram o0s cddigos do programa destinados a tarefas
especificas do simulador. A acdo central nesta fase foi a separacdo das partes do programa em
estruturas simples e 0 mais reduzidas possiveis para que, dessa forma, se tentasse facilitar se
desenvolvimento. Foram tanto implementadas rotinas computacionais que contemplassem
funcbes para solugdes matematicas das equacbes quanto arquivos de entradas de dados
necessarios a solucao dos PVIs.

3. Prototipacdo do simulador no software MATLAB®: Nesta 3% fase o
simulador foi previamente prototipado neste ambiente para teste das estruturas criadas nas
etapas anteriores. A escolha do MATLAB® para isso se deu principalmente pela facilidade de
programacdo na sua linguagem (linguagem de alto nivel computacional) e comodidade da
plataforma para se trabalhar com matrizes. Uma vez que os modelos dinamicos utilizados
para a simulacdo sdo modelos vetoriais, a utilizagdo de matrizes facilita a sua implementacéo

em linguagem computacional. Outra grande vantagem séo as fung¢Ges nativas do MATLAB®
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para solucdo de equagdes diferenciais como a fungdo ode45 que j& dispde em uma sintaxe
simples as solucBes desses problemas mateméticos mais complexos em torno dos PVIs e
dessa forma diminuem o tempo de programacéo e facilitam o desenvolvimento do mesmo.

4. Desenvolvimento do Simulador em linguagem Java: Uma vez que todas as
etapas anteriores foram cumpridas com éxito a ultima fase do desenvolvimento do simulador
consistiu em reescrever todo o programa em linguagem Java com a finalidade principal de
desenvolver um software com alto potencial de compatibilidade entre sistemas operacionais
(Windows, Linux e Mac, como discutido nos capitulos 1 e 2) bem como obter independéncia
de programas prioritarios adicionais para seu funcionamento.

O resumo da estrutura das etapas de desenvolvimento do simulador proposto é
apresentado na Figura 13.

Figura 12 — Fluxograma de desenvolvimento do Simulador AMELIA

Organizagdo e conexdao dos modelos do

/ﬂi> simulador
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O

Prototipag¢ao do simulador no software
MATLAB®

Protétipo
funcionando
corretamente?

Desenvolvimento do Simulador em
linguagem Java

Fonte: Autores (2018)
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A énfase deste capitulo é apresentar como foi desenvolvida a etapa 4 responsavel
pela implementacdo do software na linguagem de programagdo Java sendo, portanto,

responsavel pelo produto final deste trabalho.

4.1 Armazenamento, acesso e delecdo de dados

Motivado pela necessidade de conceder a aplicagdo produto deste trabalho uma
capacidade de organizar e salvar dados de forma permanente para acesso rapido do mesmo e
também pela habilidade de compartilhar principalmente os seus resultados com outros
softwares foi desenvolvido no software AMELIA as op¢Oes de persisténcia de dados através
de dois mecanismos que atendem sequencialmente estes requisitos impostos: a persisténcia

por banco de dados e também a serializacdo abordadas detalhadamente nos topicos a seguir.

4.1.1 Implementacdo da persisténcia de dados por banco de dados

De posse dos modelos e da arquitetura desenvolvida na etapa 2 e testada na
anterior, deu-se inicio a esta atividade pelo desenvolvimento do banco de dados que foi
responsavel por armazenar tanto os parametros das fases de voo dos foguetes como os valores
referentes as condicbes de lancamento numa primeira tabela e ap0s processamento da
simulacdo os resultados salvos numa segunda tabela do mesmo banco de dados. Para tanto,
foi utilizado o ambiente MySQL WorkBench, ja apresentado no item 2.7.8.

O banco de dados criado foi nomeado de tabeladedados e as tabelas adicionadas
receberam 0s nomes de tablel e table2 na ordem das necessidades esclarecidas acima. Na
tablel o item “fase” recebeu a funcdo de chave primaria (elemento para referenciar o
relacionamento entre entidades ou tabelas da base de dados) e na table2 o item “idtable2”.
Ambos os itens também foram desenvolvidas para possuirem auto incrementacdo, assim
facilitando a numeracdo dos mesmos ja que serd por acréscimo de uma unidade a cada nova
linha e evitando passagem de valor por insert.

A chave primaria € essencial para o funcionamento correto da base de dados,
representando um registro Gnico que propicia buscas e garante que cada valor dentro da tabela
sera diferente do outro. Todo registro na tabela deve possuir somente uma chave primaria e
elas ndo podem assumir valor nulo.

A modelagem do banco e suas tabelas podem ser vistas na Figura 14.
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Figura 13 — Modelagem do banco de dados no software MySQL WorkBench
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Fonte: Autores (2018)

Para acesso aos dados do banco foi utilizada a Java DataBase Connectivity API
(Application Programming Interface) ou JDBC API. Ela possibilita ao programa as
funcionalidades definidas pelo padrdo SQL Call Level Interface ou SQLCLI e sua principal
caracteristica para este software é a portabilidade da aplicacdo cliente, inerente a linguagem
Java.

Para 0 acesso aos dados a primeira atividade foi estabelecer uma conexdo da
aplicacdo com o banco de dados e para este proposito foi criada uma classe Java
(conexao.java) especifica para esta funcdo. Duas acdes ocorreram entdo sequencialmente:
primeiro carregar o driver JDBC para o banco de dados na JVM da aplicacdo. Assim que
carregado, o driver se registra para o DriverManager e se torna disponivel para a aplicacdo. O
segundo passo foi a utilizacdo da classe DriverManager para abrir uma conexao com o banco
de dados. A interface Connection designa um objeto, no caso con, para receber a conexao

estabelecida.
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Para a utilizacdo dos recursos necessarios a construgdo da classe conexao uma

série de classes foram importadas a ela:

v java.sgl.Connection;
java.sql.DriverManager;
java.sgl.PreparedStatement;
java.sgl.ResultSet;
java.sql.SQLEXxception;
java.util.logging.Level;

AN N N N NN

java.util.logging.Logger.

S&o mostrados na Figura 15 os detalhes dessa conexao.

Figura 14 - Formato da conexdo da aplicacdo com o banco de dados

pubklic class conexao {

private static final String DRIVER = "com.mysgl.jdbc.Dri

private static final String [
private static final String L

private static final String PASS
public static Connection getConnection() {

try {
Class.forName (DRIVER) ;

} catch (ClassNotFoundException | SQLException ex) {

public static void closeConnection(Connection con) {

try {
if (con!=null) {
con,close():

return DriverManager.getConnection(URL, USER, PASS);

throw new RuntimeException("Erro na conexio: , ©X);

Fonte: Autores (2018)

A captura de exce¢des com SQLException foi feita por ser uma obrigacdo em Java
para a utilizacdo do JDBC. Depois de ser acessado é sempre importante liberar os recursos

alocados pelo banco de dados e desta forma foi criado a funcédo closeConnection que encerra a

comunicacdo com o banco de forma direta.

Depois de obtida a conexao, pdde-se enviar consultas ao banco de dados por meio

de comandos SQL. No caso das instrucdes que atualizam a base por meio de insert, delete ou

update, 0s passos rigorosamente cumpridos foram:
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1 - Carregar o driver;

2 - Desenvolver a conexao (DriverManager.getConnection);

3 - Preparar a consulta SQL;

4 - Executar a consulta (executeUpdate).

Para isto foram criadas duas classes Java a itens.java e a itensDAO.java, sendo a

primeira responsavel por conter os métodos get e set e dessa forma se apresenta equivalente

ao modelo de entidade do banco de dados e a segunda classe é responsavel pelo acesso aos

dados do banco propriamente separando assim suas funcionalidades da classe logica

(primeira). Esta acdo é recomendada como boa pratica de programacdo por facilitar

futuramente a manutencdo do programa em caso de necessidade.

A Figura 16 exibe parte do codigo da classe itens.java expondo o funcionamento

da estrutura dos métodos get e set enquanto a Figura 17 exibe parte da classe itensDAO.java.
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Figura 15 - Estrutura da classe itens.java

public class itens {

public int getFase () {
return fase;
}

fase

pubklic void setFase (int fase) {
this.fase = fase;

}

pukblic double getTempoInicial () {
return tempcocInicial;

}

Fonte: Autores (2018)
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Figura 16 - Parte da implementacgéo da classe itensDAO.java

aw

26 public class itensDAO {

27

28| [ public void create(itens item) {

29

30 Connection con = conexao.getConnection():

31 PreparedStatement stmt = null;

32

33 try {

34 stmt = con.prepareStatement ("INSERT INTC tablel (tempoInicial, tempoFinal, passoImpressao, tI
35 + "delta2,posEmpuxo, Ixxp, tabCA, tabCN b ;- 1 ;- t ( T
36 + "tabMomentoControle, tabVento )VALUES (?
37 stmt.setDouble (1, item.getTempolnicial()):

38 stmt.setDouble (2, item.getTempoFinal()):

39 stmt.setDouble (3, item.getPassolmpressao()):

40 stmt.setDouble (4, item.gettInterpolacao()):

41 stmt.setDouble (5, item.getDinamica()):

42 stmt.setDouble (6, item.getSref()):

43 stmt.setDouble (7, item.getLlref()):

44 stmt.setDouble (8, item.getle()):

45 stmt.setDouble (3, item.getpRef()):

46 stmt.setDouble (10, item.getDeltal()):

47 stmt.setDouble (11, item.getDelta2()):

43 stmt.setDouble (12, item.getPosEmpuxo());

49 stmt.setDouble (13, item.getIxxp()):

50 stmt.setDouble (14, item.getTabCA()):

Fonte: Autores (2018)

4.1.2 Implementacédo da persisténcia de dados por arquivos (Serializagao)

A persisténcia por serializagdo foi realizada através das bibliotecas para
manipulacdo de arquivos de texto. O padrédo de salvamento de dados em arquivos no formato
txt foi dado preferéncia pela propria simplicidade da natureza dos dados a salvar serem apenas
matrizes do tipo double obtidos ap6s processamento da simulacdo e também pela facilidade
de comunicacdo deste formato com outros softwares para o caso de reutilizacdo. Um
percentual muito significativo de programas consegue manipular este formato de arquivo.

Duas formas de salvar arquivos de texto foram implementadas no software
AMELIA: a primeira salva o arquivo no diretdrio atual de trabalho do programa e a segunda o
usuario pode especificar uma pasta diferente para 0 mesmo proposito. No primeiro caso, a
interface com o usuario consiste apenas na chamada de uma JOptionPane.showlnputDialog
que solicita a0 mesmo que digite um nome ao arquivo e pede confirmacdo para 0 nome ou
cancelamento da acao.

A chamada da classe JOptionPane nos proporciona uma série de métodos
estaticos que ao serem invocados exibem caixas de dialogos muito simples e objetivas ao
proposito sugeridos pelos seus nomes. A solicitacdo de uma caixa desse tipo no software

AMELIA é visualizada no cddigo abaixo:
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String nome = JOptionPane.showlnputDialog("Por favor inserir novo nome para o

arquivo .txt \nseguido da extensdo do mesmo (Ex: Nome.txt):");

O segundo caso consiste na chamada da classe JFileChooser que por sua
implementacdo nos permite direcionar o diretério para salvamento do arquivo. Neste caso,
utilizou-se uma variavel do tipo JFileChooser para instanciar a classe como é mostrado
abaixo:

JFileChooser salvar = new JFileChooser();

Em ambos os casos uma matriz de dados primeiramente recebe os dados advindos
do componente JTable (nomeado de jtabela2) da classe TabeladeResultados (criada com o
propésito de exibir todos os dados gerados na simulacdo) e entdo esses dados serdo
serializados em bytes para o arquivo de salvamento. O método propriamente dito para salvar
os dados em arquivos de texto é realizado pela chamada das classes FileWriter e
BufferedWriter. A classe FileWriter serve para escrever diretamente no arquivo, enquanto a
classe BufferedWriter possui alguns métodos que sdo independentes do sistema operacional,
como quebra de linhas.

A rotina de salvamento, fechamento dos buffers e notificacdo do sistema de que o

arquivo ndo esta mais sendo utilizado é visualizada na Figura 18.

Figura 17 — Rotina de salvamento da matriz de dados em arquivo .txt

BufferedWriter outputWriter = null;
outputWriter = new BufferedWriter (new FileWriter(salvar.getSelectedFile()+".txt"));
for (int i = 0; i < Mat.length; i++) {
outputWriter.write (Arrays.toString(Mat[i])+""):
outputWriter.newLine();
}
outputWriter.flush();
outputWriter.close():

Fonte: Autores (2018)

Assim como foi implementada a funcionalidade de salvamento em arquivo de
texto dos dados de simulacdo como ja é esperado também foi programada a funcdo de
abertura de arquivo para recuperacao de simulagdes anteriores. Nesse caso foram utilizadas as
classes FileReader e BufferedReader que servem para ler arquivos em formato de texto. A
I6gica de implementacdo neste caso segue a seguinte sequéncia:

1 - leitura do arquivo txt;
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2 - extracdo dos dados para a matriz de dados;

3 —transferéncia dos valores da matriz para o banco de dados;

4 — exibicdo dos dados do banco na jtabela2.

A interface com o usuério neste caso também é realizada pela chamada da classe
JFileChooser com possibilidade de abertura de arquivos limitadas ao formato “.txt” como ¢é

mostrado na Figura 19.

Figura 18 — Interface de abertura de arquivos

@& Abrir X
Pesquisarem: |[& Teste q | @ | )| @ "l—é—][ 8l |
(@ Recent (A .
ﬁ Teste 1 ﬁ Desktop
ﬁ Teste 2 (& Este Computador
L Teste 1.6t |l Area de Trabalho
L Teste 2.6t M Documentos
L= Downloads
L /IMmagens
= Musicas v
Nome do Arquivo:
Arquivos do Tipo: | Arquivos TXT —VJ

Abrir J[icancelar |

Fonte: Autores (2018)
A sequéncia de eventos para salvamento (sentido da esquerda para a direita) e
abertura (sentido da direita para a esquerda) de arquivos de texto podem ser visualizadas na

Figura 20.

Figura 19 - Sequéncia de eventos para salvamento e abertura de arquivos

Salvando em arquivo de texto

—

Bancode Tabela Matriz Arquivos
dados (JTable) de dados txt

N T

Abrindo arquivo de texto

Fonte: Autores (2018)

Motivado pela preocupacdo da importacdo de uma grande quantidade de dados

advindos do arquivo de texto dos resultados criou-se uma interface de acompanhamento do
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referido processo que expde sequencialmente as agdes realizadas para este fim e as iteracoes
atuais e totais para encerramento da atividade atual (ver Figura 21) e, o principal, ela evita que
0 usuério tente realizar alguma acdo no programa que o force desnecessariamente por estar

sobrecarregado.

Figura 20 — Interface de acompanhamento do processo de importacdo de dados

| &/ Carregando - X

Aguarde, carregando...

I

Status

Status 1: Carregando matriz de dados...

Status 2: Carregando dados para o banco do Programa...

Situacdo: 333 iteracdes

Total: 757 iteragdes

Fonte: Autores (2018)

4.2. Estrutura da entrada de dados

A entrada dos dados para processamento durante a simulacdo no software
AMELIA consiste no preenchimento dos dados referentes as fases de voo do foguete tais

como sdo apresentadas na Tabela 2. Esses parametros devem ser fornecidos para todas as

fases.
Tabela 2 — Parametros das fases de voo do foguete
Variavel Descrigdo Unidade
tempolnicial Tempo inicial da fase S
tempoFinal Tempo final da fase S
passolmpressao Passo de impressao dos resultados da fase -
Opcao de interpolagdo: 0 - tempo de voo; 1 - tempo

tinterpolacao da fase -

Opcao de dindmica: 0 - movimento no trilho/rampa; 1

inami 8 =
dinamica - movimento em 6 GDL
Sref Area aerodinamica de referéncia m2
Lref Comprimento aerodinamico de referéncia m

Ae Area de saida da tubeira m2
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pRef Presséo de referéncia para corre¢cdo do empuxo Pa
deltal Incidéncia do 1° conjunto de empenas graus
delta2 Incidéncia do 2° conjunto de empenas graus
0SEMDUXO Distancia entre o nariz do foguete e o ponto de m
b P aplicacdo do empuxo
IXXP i\c/)?é;agao da inercia em X (para atuagédo do sistema Kgme/s
tabCA Coeficiente de forca axial -
tabCNa Derivada do coeficiente de forca normal 1/rad
tabCmq Coeficiente de amortecimento em arfagem/guinada 1/rad
Coeficiente de momento de rolamento em relagéo a
SR incidéncia das empenas (1° conjunto) Wiee
tabClol Coeficiente de amortecimento em rolamento devido i
P as empenas (1° conjunto)
Coeficiente de momento de rolamento em relagéo a
gl incidéncia das empenas (2° conjunto) WieEe
tabClp2 Coeficiente de amortecimento em rolamento devido i
P as empenas (2° conjunto)
tabXcp Posicéo do centro de pressdo em relagcéo ao nariz do m
foguete
tabPosCM Posicdo do centro de massa em relagdo ao nariz do m
foguete (xcm, ycm, zcm)
tabEmpuxo Empuxo nominal N
tabMassa Massa kg
tabMomlnercia Momentos de inércia (Ix, ly, 12) K.gm?2
tabProdlInercia Produtos de inércia (Ixy, Ixz, lyz) K.gm?2
tabMomentoControle | Momento de controle (Mx, My, Mz) Nm
tabVento Intensidade do vento (Wx, Wy, Wz) m/s

Fonte: Adaptado de IAE (2017)

Para a aquisicdo destes dados desenvolveu-se uma interface bastante intuitiva com
0 auxilio do recurso de JTabbedPane. Ele funciona como um container de painéis capaz de
modularizar um formulario em diversas secdes e desta forma reduz-se a quantidade de
interfaces a serem criadas para o proposito de preenchimento dos parametros ou no minimo
evita-se também um superdimensionamento da tela de recebimento de dados.

Os campos para preenchimentos dos valores referentes as fases ficam disponiveis
cada uma em sua aba filha do JTabbedPane especifica. O resultado da criacdo da tela de
dados das fases € visto na Figura 22. Percebe-se que os textos da interface foram

implementados sobre jLabels e a entrada de dados pelos campos jTextFields.



Figura 21 — Interface de obtencéo dos dados das fases
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L L LT = L

| Salvardados | | Anterior | | Préximo |

Fonte: Autores (2018)
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Foi entdo criada a interface e funcionalidades relacionadas ao preenchimento de

Figura 23 mostra a interface desta sessdo de preenchimento de dados.

Figura 22 — Preenchimento das condi¢des de langcamento

&8 AMELIA 2018a — X
Modelo da Terra Modelo Atmosférico
Gravidade (m/s?) Tatm (K) R (Cte. Uni. dos Gases) [imolK] MO (Massa molar média) [Kg/mol] gamma (Razio entre cal. esp.)

Raio médio da Terra (m) Ratm tho0 (Dens. em h=0){kg/m?] densAtm

grav_L
BAI velsam Tipo de Lancamento

| Trilho de langamento M|

| Salvar

Fonte: Autores (2018)

dados relativos dindmica de voo para 6 GDL (graus de liberdade) e por fim uma interface para
recebimento dos parametros relativos as condi¢cdes de lancamento. Nesta ultima tela é
selecionado, por exemplo, qual o0 modo de langamento sera utilizado para simulacdo sendo as

opcdes a partir de trilho ou de rampa de langamento implementados em uma jComboBox. A
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A sequéncia de procedimentos de entradas dos dados para alimentar a simulacéo
do AMELIA é resumida na Figura 24:

Figura 23 — Sequéncia de entrada de dados do software AMELIA

Prenchimento
de dados das
fases de voo do
foguete

Escolha sobre o nimero de
graus de liberdade da
Simulagdo (Modelo

Dinamico)

Preenchimento das
condigdes de
langamento

”

Tabela
de dados

das Fases

Fonte: Autores (2018)

O método readJTable foi criado, como o proprio nome sugere, para fornecer a
leitura do estado atual da tabela JTable e por tanto deve sempre ser chamado apo6s cada
alteracdo feita no banco de dados seja por insercdo ou delecdo de valores. Este método foi
implementado baseado em percorrer a lista de dados por um laco for contendo o objeto do
tipo itens para ser setado a cada iteracdo. Os dados sdo extraidos direto do banco de dados
pelos métodos gets. A estrutura do método de leitura dos valores da tabela é exibida na Figura
25. A disposicdo dos objetos em linha é recomendada como uma boa pratica de programacao

por facilitar atividades de manutencdo quando necessarias.
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Figura 24 — Implementacéo do método readJTable

33| =& public void readJdTable () {

34 DefaultTableModel modelo = (DefaultTableModel) jtabkelal.getModel():
35 itensDAO idao = new itensDAO():
36 modelo.setNumRows (0) ;

L7 for (itens p:idao.read()){
38

39 modelo.addRow (new Cbject[]{
40 p.getFase (),

41 p.getTempoInicial(),
42 p.getTempoFinal (),

43 p.getPassoImpressao(),
44 p.gettInterpolacao(),
45 p.getDinamica(),

46 p.getSref (),

47 p.getLxef (),

48 p.getie(),

49 p.getpRef (),

50 p.getDeltal(),

51 p.getDelta2(),

52 p.getPosEmpuxo (),

53 p.getIxxp(),

54 p.getTabCaA(),

55 p.getTabCNa (),

56 p.getTabCmg (),

57 p.getTabCldl (),

58 p.getTabClpl (),

59 p.getTabCld2 (),

60 p.getTabClp2 (),

6l p.getTabXcp(),

62 p.getTabPosCM(),

63 p.getTabEmpuxo (),

64 p.getTabMassa(),

&5 p.getTabMomInercia (),
66 p.getTabProdInercia(),
67 p.getTabMomentoControle (),
68 p.getTabVento(),

&9

70 }):

71

72

F3 - P}

Fonte: Autores (2018)

4.3 Interface gréfica

Para o desenvolvimento da interface do software AMELIA e todas as suas
funcionalidades foi utilizado o Ambiente de Desenvolvimento Integrado NetBeans
(apresentado no item 2.7.7). A API (Application Programming Interface ou, em portugués,
Interface de Programacdo de Aplicativos) de interface grafica utilizada foi o Swing que conta
com o recurso look-and-feel Gnico em todas as plataformas onde funciona (Windows, Linux,
Mac), fato que garante a aplicacdo ter exatamente a mesma interface em qualquer sistema
operacional. O design de todos os JFrames exceto as interfaces de acompanhamento sdo
construidas com a aparéncia Nimbus. A aplicacdo deste foi garantida pelo simples trecho de
cddigo mostrado na Figura 26. Para as interfaces de acompanhamento de processos fez-se

preferéncia visual ao estilo Windows.
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Figura 25 - Aplicacdo do design Nimbus

try {
for (javax.swing.UIManager.LookAndFeelInfo info : javax.swing.UIManager.getInstalledLookAndFeels()) {

if ("Nimbus".equals(info.getName())) {
javax.swing.UIManager.setLookAndFeel (info.getClassName());

break;

}
} catch (ClassNotFoundException ex) {
java.util.logging.Logger.getLogger (TabeladeResultados.class.getName ()).log(java.util.logging.Level.SEVERE, null, ex);

} catch (InstantiationException ex) {
java.util.logging.Logger.getLogger (TabeladeResultados.class.getName () ) .log(java.util.logging.Level.SEVERE, null, ex);

} catch (IllegalAccessException ex) {
java.util.logging.Logger.getLogger (TabeladeResultados.class.getName () ) .log(java.util.logging.Level.SEVERE, null, ex);

} catch (javax.swing.UnsupportedLookAndFeelException ex) {
java.util.logging.Logger.getLogger (TabeladeResultados.class.getName () ) .log(java.util.logging.Level.SEVERE, null, ex);

Fonte: Autores (2018)

Toda a interface do AMELIA foi desenvolvida com a forte preocupacdo de
conciliar os recursos necessarios a simulacdo de trajetoria de foguetes em sua configuracao
mais ampla (contando com 6 graus de liberdade) e ao mesmo tempo garantir uma relagdo do
usuario ao software de maxima intuitividade. Soma-se a este processo uma intensa busca pela

melhor estética do mesmo. O resultado final da interface principal pode ser visto na Figura 27.

Figura 26 — Interface Principal do AMELIA

jf AMELIA 20182

Arquivo Editar Exibir Executar Ferramentas Ajuda

Painel Geral
L Nova Simulag3o J | Dados do Foguete Dados das fases Resultados
Executar
U —_— Diretrio de trabaiho
Salvar Como... | | Condiges de Lancamento | Abrir Simulagdo i
Pasta de Trabalho Janela de Graficos
¥ (§@ CWsers\Carlos Ronyhe.
null
= Dt
» ([ Teste 1 \\“ V.,
N

Teste 104

= = | UNIVERSIDADE
- | ESTADUAL DO
« [ MARANHAO

PECS

Centro de Ciéncias Tecnoldgicas - CCT
Pés-Graduagdo em Engenharia da Computagdo e
Sistemas — PECS

AMELIA 20183

[l —— —C

Fonte: Autores (2018)
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As subdivisdes da interface principal visualizadas na Figura 28 foram feitas para
facilitar a compreenséo de como estdo organizados todos os elementos visuais do programa

bem como as suas distribui¢cdes I6gicas na janela.

Figura 27 — Subdivisdes ldgicas da Interface Principal

Painel de funcbes
e Painel de acesso rapido . S o x

e resultados

Arquivo Editar Exdbwr Ececutar Ferramentas A-_‘;nl

Nowa Samdacio Dados do Foguete D333 das fasen Resutados
- - e = - .

Sahar Uooss) Dnbmsis D etieio de Fasamo

Saivar Come. Condiches de Lancamentn A Simetacho CUsesCanes RomhetsnOscuments Toste =

Pasta de Trababo Janela 6o Gedtcos Endemwde trabalho

5, | UNIVERSIDADE
2 - | ESTADUAL DO
MARANHAO

“
LTTRTRSY

Centro de CGiéncias Tecnoldgicas - CCT
Pés-Graduagio em Engenharia da Computagio e
Sisternas ~ PECS

AMEUA 20182

Diretério de trabalho lanela de grificos

Fonte: Autores (2018)

Os elementos visuais encontrados na tela principal séo:

1 — Painel de funcdes (verde): contém todas as funcionalidades do programa em
uma estrutura de menus e subitens;

2 — Painel de acesso rapido (vermelho): dispde de botdes com a maior parte das
funcionalidades do software alocadas a facil acesso;

3 — Diretério de trabalho (azul escuro): apresenta qual a pasta atual estd sendo
usada para entrada ou saida de arquivos;

4 — Endereco de trabalho (marrom): Exibe qual o caminho do diretério de
trabalho. Contém um botdo para suprir a necessidade de se trocar a pasta atual por um
resultado de busca gerado pela interface da classe JFileChooser ou por digitacdo da String
referente ao caminho.

5 — Botbes de entrada (laranja): botBes responsaveis por fazerem chamada das

interfaces de entradas de valores como dados do foguete ou condig¢des de langamento;
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6 — Tabelas de dados e resultados (azul ciano): tabelas que contém os dados
referentes as fases de voo do foguete e valores gerados pos simulagdo numérica;

7 — Interface de graficos (amarelo): painel responséavel por receber os graficos
gerados apds simulacdo. Neste componente sdo evocados 6 graficos a partir dos resultados
obtidos.

4.4 Saidas do Software AMELIA

Implementado como uma componente auxiliar da Interface Principal a tela de
resultados nasci de uma JinternalFrame filha da JDesktopPane. O JDesktopPane € um painel
da area de trabalho da aplicacdo (como o proprio nome ja sugere) que é utilizado para que as
janelas filhas sejam abertas apenas dentro da interface principal do sistema, ndo permitindo
que as mesmas transladem para fora desta. 1sso é o chamado Menu MDI.

A tabela de resultados (criada em uma JTable, ver Figura 29) contém os valores
setados do banco de dados que foram inseridos pelo retorno da classe IntegracaoNumerica.
Esta classe foi construida para receber o conjunto de equacdes diferenciais, composto pelas
equacOes dindmicas do movimento e pelas equacdes diferenciais auxiliares implementadas
pelos modelos utilizados na simulacdo (ja apresentados no capitulo 3) e foi concebida
utilizando-se a rotina baseada em uma férmula explicita de Runge-Kutta de quarta ordem. O
processo de integracdo é realizado de modo que, a cada fase da trajetoria, sejam utilizados os

modelos para aquela fase contidos na tabela de fases da classe TabeladeDados.

Figura 28 — Interface de resultados ativa

@ AMELIA 20182 - X
Resultados da simulagao

linha Titulo 2 Titulo 3 Titulo 4 Titulo 5 Titulo 6 Titulo 7 Titulo 8 Titulo 9 Tiulo 10 | Tiulo 11 | Titwlo 12 | Titulo 13 | Titulo 14 | Titulo 15 | Titulo 16 | Titulo 17 | Titulo 18 | Titulo 19
139308 0.0 0.0 00 0.0 510 1134464 1.4660766 0.0 00 00 0.0 0.0 0.0 00 0.0 0.0 0.0 510
130309  0.01 001 -214780.. -4.60598.. -50.9995.. 1134464 1.4660766 0.0 0.09752.. 0.0 0.0 0.0 00 00 0.00430... -0.00923.. 0.09698.. 50.99951
139310 0.02 002 -8.55156 1.83388 50.9980.. 1134464 14660766 0.0 0.18456.. 00 00 00 00 00 0.00815. 0.01748.. 0.183855, 50.99807|
139311 003 003 ~1.75060.. -377349.. -50.9960.. 1134464 14660766 0.0 0.21529.. 00 00 00 00 00 -0.00051.. -0.02039.. 021411 5099603
139312 0.04 0.04 267231, -573078.. -50.9939.. 1134464 1.4660766 0.0 -0.18829.. 0.0 0.0 00 00 00 -0.00831.. -0.01783.. 0.18726.. 50.99398
139313 0.05 005 -333816.. -7.15870.. -50.9924.. 1134464 14660766 0.0 -0.10353.. 00 00 00 00 00 -0.00457.. -0.00980.. 0.10296. 5099248
139314 0.06 006 -350197.. -7.51000.. -50.9921.. 1134464 14660766 0.0 0.03900. 00 0.0 0.0 00 00 0.00172 0.00369 -0.03878... 50.99211
139315 0.07 007 -290755.. -6.23526.. -50.9934.. 1134464 14660766 0.0 0.24010. 00 0.0 00 00 00 0.01060. 0.02274.. -023879.. 5099345
139316 0.08 0.08 -128705.. -276010.. -50.9971.. 1134464 14660766 0.0 050178 00 0.0 0.0 00 00 0.02216. 0.04753 -0.49904... 50.99710
139317 0.09 0.09 157818.. 338443 -51.0035.. 1.134464 1.4660766 0.0 0.80186. 0.0 0.0 0.0 0.0 00 0.0354229 0.07596. -0.79747... 51.00355
139318 01 0.1 5.82030.. 0.00124. -51.0131.. 1134464 14660766 0.0 1120211 00 0.0 0.0 0.0 00 0.04948 0.10612. -1.11407.. 51.01310,
139319 0.1 011 0.00114.. 000246.. -51.0258.. 1134464 1.4660766 0.0 14451537 00 0.0 00 00 00 0.06384.. 013690.. -1437237 51.02586
139320 012 0.12 0.00185. 0.00398 510418.. 1134464 14660766 0.0 17709716 0.0 0.0 00 00 00 0.0782338 0.16777. 176127.. 51.04185
139321 013 013 0.00271 0.00581 -51.0610.. 1134464 14660766 0.0 20068602 0.0 00 00 00 00 0.09263 0.19864 -208537.. 5106108
139322 014 014 0.00371 0.00795. -51.0835. 1134464 14660766 00 24228196 00 0.0 00 00 00 0.1070296 0.22952 240954.. 51.08356
139323 0.15 0.15 0.00485.. 0.01040. -51.10928 1.134464 14660766 0.0 27488497 00 0.0 00 00 00 012143 0.26041 -2.73379.. 51.10028
139324 0.16 0.16 0.00614.. 0.01316.. -51.1382.. 1134464 14660766 0.0 30749505 0.0 0.0 0.0 00 00 01358379 029130.. -305810.. 51.13823
139325 017 0.17 0.00757. 0.01623 -51.1704.. 1134464 14660766 0.0 34011222 00 0.0 0.0 00 00 0.15024. 0.32220. -3.38249.. 51.17044
139326 0.18 018 0.00914. 0.01961 -51.2058.. 1134464 14660766 0.0 37273647 00 0.0 0.0 0.0 00 0.16465. 0.35311 -3.70694.. 51.20588
139327 019 019 0.01086.. 002320 -51.2445. 1134464 14660766 0.0 4053678 0.0 0.0 0.0 00 00 0.17907.. 0.38402.. -4.03147.. 5124458
139328 02 02 0.01272 0.02729. 512865.. 1134464 14660766 0.0 43800622 00 0.0 00 00 00 0.19349. 041494 4.35606.. 5128651
139329 021 021 0.01473.. 0.03159. -513317.. 1134464 1.4660766 0.0 47065173 00 00 00 00 00 0.2079134 0.44587. -468073.. 5133170
139330 022 022 0.01688. 0.03621 -51.3801.. 1134464 14660766 00 50330433 00 0.0 00 00 00 0.2223379 0.47680. -5.00547... 5138013
139331 023 023 0.01918 0.04113.. -51.4318.. 1134464 1.4660766 0.0 53596403 0.0 0.0 0.0 00 00 0.23676. 050774.. -533027.. 5143181
139332 024 024 0.02162.. 0.04636.. -5148674 1134464 14660766 0.0 5.6863082 0.0 0.0 00 0.0 0.0 0.25119.. 053869.. -5655158 5148674
139333 025 025 0.02420.. 0.05190. -515449.. 1134464 1.4660766 0.0 6.0130471 00 00 0.0 00 00 0.26563.. 0.56964.. -5980107 51.54491
139334 026 026 0.02693.. 0.05775. -51.6063.. 1.134464 1.4660766 0.0 6.339857 0.0 0.0 0.0 00 0.0 0.28006. 0.6006061 -6.30512... 51.60634
139335 027 027 0.02080.. 0.06391 -516710.. 1134464 14660766 0.0 6666738 0.0 0.0 00 0.0 00 0.2945074 0.63157. -6.63021... 51.67101
139336 028 028 0.03282 0.07038. 51.7380.. 1134464 14660766 0.0 6.99369 00 00 00 00 00 0.30895. 0.66254. 6.95537.. 5173804
139337 029 029 003508, 007717.. -518101. 1134464 1.4660766 0.0 73207131 0.0 00 00 00 00 0.32339.. 060352.. -7.28060.. 5181012
139338 03 03 0.0392912 0.08426. 518845 1134464 14660766 0.0 76478072 00 00 00 00 00 033784 072451 -7.60591.. 5188455
139339 031 031 0.04274 0.09166. -510622.. 1134464 1.4660766 0.0 79749726 00 00 00 00 00 0.3522995 0.75550. -7.93128.. 5196224
139340 032 032 0.04633.. 0.09937.. -52.0431.. 1134464 14660766 0.0 8302209 0.0 0.0 0.0 00 00 0.36675.. 0.78650.. -8.25672.. 5204318
139341 033 033 0.05007. 0.10739. -5212738 1134464 14660766 0.0 86295167 00 00 0.0 00 00 0.3812144 081751 -8.58224.. 5212738
139342 034 034 0.05396.. 0.11572.. -52.21483 1134464 1.4660766 0.0 89568955 0.0 0.0 0.0 00 0.0 0.39567.. 0.84853.. -8.90782.. 5221483
139343 035 035 005799.. 0.12436.. -52.3055.. 1134464 14660766 0.0 9.2843456 0.0 0.0 0.0 00 0.0 041014.. 0.87955.. -9233485 5230553

< o4 Y|

Fonte: Autores (2018)
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A partir de entdo cada grafico é gerado por uma classe especifica para si onde sdo
configurados os dados e a estética que ele apresentard. As classes geradoras foram chamadas
genericamente de GeradorDeGrafico e tem o acréscimo no nome pela relagcdo de conjuntos
que ele plota (por exemplo: GeradorDeGraficoAltitudeTempo).

A plotagem dos graficos é realizada com a chamada da biblioteca JFreeChart
acessando os dados advindos das linhas e colunas da JTable da interface de resultados. Esse
acesso € garantido com um laco for que varre da primeira a tltima linha de um par de colunas
especificas aos conjuntos que se deseja plotar no grafico. Na sequéncia esses sdo enviados
pela variavel séries (instaciadora da classe XYSeries) ao dataset da classe XYSeriesCollection
sendo, portanto, os graficos gerados como linhas. A Figura 30 mostra como sdo feitas as
criagbes das varidveis instaciadoras das classes da biblioteca JFreeChart e como esse

mecanismo de varredura dos dados trabalha.

Figura 29 — Coleta dos dados para plotagem

37| & public JPanel orientacaoPanel () {

38

39 XYSeriesCollection dataset = new XYSeriesCollection():

40 XYSeries seriesl = new XYSeries("Altitude x Alcance");

41 TabeladeResultados tabela2 = new TabeladeResultados():

42 itens item = new itens();

43 itensDAO idao = new itensDAO():

44

45 for(int linx = 0; linx<tabela2.jtabelaZ.getRowCount(); linx++){

46

47 seriesl.add (Double.parseDouble( (String) tabela2.jtakelaZ.getValueAt (linx,4))/1000 ,
43 Double.parseDouble( (String) tabela2.jtabela2.getValueAt (linx,18))/1000);

49

50 }

51

52 dataset.addSeries(seriesl);

53

54 criaGrafico = ChartFactory.createXYLineChart("Altitude x Alcance",

55 "Alcance [km]", "Altitude [km]", dataset, PlotOrientation.VERTICAL, true, true, false);
56

Fonte: Autores (2018)

Uma segunda interface (além da JinternalFrame) foi construida para exibir os
resultados da simulacdo. Ela contém apenas os maximos valores das colunas de Tempo,
alcance, altitude, velocidade relativa, Numero de Mach e pressdo dinamica. A Interface de
resultados com a sua JinternalFrame ativada mostrando os gréaficos e a interface de dados de

voo chamada s&o exibidas na Figura 31.
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Figura 30 — Interface Principal com a JinternalFrame ativa

fet] AmeLIA 20185 - X
Arquivo Editar Exibir Executar Ferramentas Ajuda
| Nova simulago | | DatosdoFoguete | | Dados das ases | | Resulados J
Executar
| Contigges de Langamento | | Avirsimuagio | [
Pasta de Trabalho Janela de Gréficos
[ —————— #
v ﬁ C:\Users\Carlos Ronyhe
[ nut
> @este Alcance x Tempo
[ Teste 1¢
> (i Teste 2
[F Teste 2. 200 | EERRERIER
= 150 [
£ g 1m0
9 100 v Dados de Voo
$ £ Alcance (km): 196.2992
50 c
Alftude (km): 23044199
0 0
0 5 100 150 200 20 300 350 400 450 TempofoE AT288304
Tempo [s] Vel Rel (ms): 1996.3067
Mach() 67265266
Altitude x Alcance PO Pay 86106150
200 (R EES (UPRS| WU 55 i I W
£ 1o OO O | O O SO 005 SO IO
«
« »

Fonte: Autores (2018)

Uma apresentacdo mais detalhada das imagens das interfaces que compde o
software AMELIA pode ser visualizada no apéndice A deste trabalho.
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5 RESULTADOS E DISCUSSOES

Este capitulo é destinado a apresentar os resultados obtidos com o AMELIA,
simulador de voo de foguetes desenvolvido neste trabalho, quando configurado para atender a
simulacdo de voo de um veiculo suborbital e ndo controlado e que nos permite fazer a
verificagdo dos resultados obtidos por meio de comparagdo com resultados do mesmo veiculo
em outras duas ferramentas de simulagdo discutidas nos itens 2.4.1 e 2.4.3 respectivamente: 0
ROSI e 0 RTS.

Como j& apresentado este software foi desenvolvido contando como um dos
requisitos preferenciais a caracteristica de portabilidade entre sistemas operacionais. A
simulacdo que serd mostrada foi executada em um computador com sistema operacional
Windows 10 PRO, com processador Intel® Core i5, 2.20 GHz, e 8 GB de memdria RAM.
Porém, antes de se iniciar a analise dos resultados de simulagdo apresenta-se a estrutura de

funcionamento do AMELIA explorada para viabilizar estes resultados.

5.1 Mecanismos de funcionamento

Desde sua concepcao a fase final de programacdo o presente simulador contou
como um dos requisitos fundamentais a facilidade de utilizacdo pelo usuério e a distribuicéo
l6gica de seus componentes nas telas. Dessa forma, todas as etapas de funcionamento do
AMELIA contam com interfaces graficas e o usuario somente interage realizando o
preenchimento dos dados com entrada de valores via jTextFields ou através de busca de
arquivos de textos que contenham dados necessarios a simulacdo. O mecanismo de
funcionamento do AMELIA se resume nos seguintes procedimentos listados abaixo e
visualizados na Figura 32:

1 — Entrada dos dados do foguete, modelo dinamico e condi¢bes de langcamento;

2 — Os dados séo salvos no banco de dados na tablel do banco;

3 — A exibicdo dos dados é feita pela comunicacdo do banco com a JTable da
interface de Dados das fases;

4 — A simulacgdo é feita por um botdo de mesmo nome posicionado na Interface
Principal que chama a rotina integradora e exporta os valores de resultados para o banco em
sua jtable2 e que podem ser vistos na JTable contida na Interface de Resultados.

5 — Da Interface de Resultados os dados sdo extraidos para as rotinas que evocam
a biblioteca JFreeChart criando os graficos exibidos na JinternalFrame da Interface Principal

e também para Janela de Dados de Voo.



Figura 31 — Fluxograma de funcionamento do AMELIA
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Fonte: Autores (2018)
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5.2 Simulag&o de veiculo suborbital ndo controlado

Neste item s&o apresentados os resultados da simulagdo para 6 parametros de voo
do VSB-30 (Veiculo de Sondagem Brasileiro-30) com missdo definida em prover uma carga
atil em tempo minimo de micro gravidade. Trata-se de um veiculo lancador suborbital, ndo
controlado, constituido por dois estagios a propulsdo solida. Ele tem a capacidade de
transportar cargas Uteis de até 400 kg para realizacdo de experimentos na faixa de 270 km de
altitude (1AE, 2017). Além dos estagios propulsivos, fazem parte do veiculo um sistema de
amortecimento do movimento de rolamento, conhecido como yo-yo. Este foguete é lancado a
partir de trilho de langamento.

As fases de voo do VSB-30 estédo divididas nas seguintes atividades:

1 — Langamento: realizado a partir de trilhos ganhando movimento restrito ao
caminho disponivel pelo préprio trilho.

2 — Desprendimento do trilho e voo de primeiro estagio: momento em que 0
foguete ganha liberdade de movimento no espaco tridimensional em 6 graus de liberdade.
Nesta fase ainda sdo acionados os motores de inducdo de rolamento que aumentam a
velocidade de rolamento significativamente.

3 — Separacdo do primeiro estagio e voo do segundo estagio: apds a queima do
motor desse estagio sua estrutura é separada do restante do foguete e entdo € iniciada a
ignicdo e queima do motor de segundo estagio. Fase em que a estabilidade aerodinamica é
responsavel pela estabilidade do movimento do veiculo.

4 — Primeira fase balistica: ap6s a queima do motor de segundo estagio o foguete
segue movimento sem propulsdo alguma (voo balistico).

5 — Sistema yo-yo: nesta etapa é acionado o sistema yo-yo com finalidade de
amenizar o rolamento do veiculo adquirido nas fases anteriores.

6 — Segunda fase balistica: ap0s a atuacdo do yo-yo sua estrutura juntamente com
a estrutura do segundo estagio séo alijadas e a partir de entdo a carga Util segue em voo livre
atingindo a altitude maxima (apogeu).

7 — Reentrada: uma vez atingido o apogeu o veiculo realiza reentrada na atmosfera
e segue em direcdo ao local de impacto.

A Tabela 3 apresenta o resumo destas fases e como elas ocorrem em cada um dos

trés simuladores que se comparou.
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Tabela 3 — Modelamento para simula¢do do VSB-30 nos simuladores ROSI, RTS e AMELIA

Fase ROSI RTS AMELIA
Dinamica para Dindmica para Dinémica para
trilhos; Massa trilhos; Massa trilhos; Massa

Langamento variavel, Motor com | variavel; Motor com | variavel; Motor com

tubeira fixa;
Aerodinamica linear.

tubeira fixa;
Aerodinamica linear.

tubeira fixa;
Aerodinamica linear.

Voo do 1° estagio

Dinamica com 6
GDL; Massa
variavel; Motor com
tubeira fixa esist.
Inducéo de
rolamento;
Aerodinamica linear.

Dinamica com 6
GDL; Massa
variavel; Motor com
tubeira fixa esist.
Inducédo de
rolamento;
Aerodinamica linear.

Dinamica com 6
GDL; Massa
variavel; Motor com
tubeira fixa esist.
Inducdo de
rolamento;
Aerodinamica linear.

Voo do 2° estagio

Dinadmica com 6
GDL; Massa
variavel; Motor com
tubeira fixa;
Aerodinamica linear.

Dinédmica com 6
GDL; Massa
variavel; Motor com
tubeira fixa;
Aerodinamica linear.

Dinédmica com 6
GDL; Massa
variavel; Motor com
tubeira fixa;
Aerodinamica linear.

12 fase bhalistica

Dindmica com 6
GDL; Massa
constante; Sem
propulséo;
Aerodinamica linear.

Dinamica com 6
GDL; Massa
constante; Sem
propulséo;
Aerodinamica linear.

Dindmica com 6
GDL; Massa
constante; Sem
propulséo;
Aerodinamica linear.

Atuacdo do yo-yo

Dindmica com 6
GDL; Massa
constante; Sem
propulséo;
Aerodinamica linear;
Sistema yo-yo

Dinamica com 6
GDL; Massa
constante; Sem
propulséo;
Aerodinamica linear;
Sistema yo-yo

Dindmica com 6
GDL; Massa
constante; Sem
propulséo;
Aerodinamica linear;
Sistema yo-yo

22 fase balistica

Dindmica com 6
GDL; Massa
constante; Sem
propulséo;
Aerodinamica linear.

Dinamica com 6
GDL; Massa
constante; Sem
propulséo;
Aerodinamica linear.

Dindmica com 6
GDL; Massa
constante; Sem
propulsdo;
Aerodinamica linear.

Reentrada da carga
atil

Dinamica com 3
GDL; Massa
constante; Sem
propulsdo; Apenas
forca de arrasto;

Dinamica com 6
GDL; Massa
constante; Sem
propulsdo; Apenas
forca de arrasto;

Dinamica com 6
GDL; Massa
constante; Sem
propulsdo; Apenas
forca de arrasto;

Fonte: Adaptado de Silveira (2014)
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A sequéncia de exibicdo dos resultados foi construida em duas etapas: a primeira
expde os resultados obtidos para cada parametro pelo AMELIA e a segunda é a verificacdo
dos resultados feita pela comparacdo em um grafico que une as trés curvas (do ROSI, RTS e
AMELIA) na mesma plotagem evidenciando as diferencas de precisdo dos softwares como
acao necessaria para o processo de validagdo do AMELIA.

5.2.1 Resultados de alcance

A Figura 33 mostra os resultados do alcance em relacdo ao tempo com o
AMELIA e a Figura 34 expde as comparacgdes obtidas com as trés ferramentas. Torna-se
nitido que para os primeiros instantes do voo, as trés retas sdo praticamente coincidentes,
enquanto a diferenga entre uma com as outras duas aumenta conforme a distancia percorrida
pelo veiculo aumenta. Esse erro nos resultados aparece naturalmente como funcdo das
diferencas entre os modelos implementados no AMELIA e no RTS com relagdo aos do ROSI.

Esses erros somam-se ao longo do processo de integracdo da trajetéria. Embora
nessa escala de representacdo grafica ndo seja visivel ha uma diferenca dos resultados entre o
AMELIA e o RTS a partir da ordem de 10~* (ver Figura 35) resultado da rotina integradora
utilizada no AMELIA. Vale-se relembrar que o RTS utiliza a fungdo padrdo do MATLAB®

ode45 para solucdo das equaces diferenciais.

Figura 32 — Gréafico do Alcance x Tempo para o VSB-30 no simulador AMELIA
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Fonte: Autores (2018)
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Figura 33 — Gréfico de comparagdo do Alcance x Tempo para o VSB-30 nas plataformas
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Fonte: Autores (2018)

Figura 34 — Comparacgéo do Alcance x Tempo para 0 VSB-30 no AMELIA e no RTS
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Fonte: Autores (2018)

Vale-se ressaltar que a terceira reta, do ROSI, ndo consta na Figura 35 em funcéo

da ampliacdo dada na exibicdo adotada ndo permitir que ele apareca.
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5.2.2 Resultados de altitude

Podem-se visualizar os resultados da simulagdo de altitude em fungdo do tempo
realizados pelo AMELIA na Figura 36 e na Figura 37 a comparacdo do mesmo parametro

entre os trés softwares ja mencionados.

Figura 35 — Gréfico da Altitude x Tempo para 0 VSB-30 no simulador AMELIA
Altitude x Tempo
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Fonte: Autores (2018)

Figura 36 — Gréafico de comparacdo Altitude x Tempo para 0 VSB-30 nas plataformas
AMELIA, RTS e ROSI
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Dada a proximidade dos valores entre as trés simulagdes realiza-se uma

comparacdo mais precisa através da analise da Tabela 4 que exp&e os resultados méaximos da
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altitude para cada software. Desta tabela percebe-se que o valor do AMELIA é mais
aproximado ao valor do RTS numa margem de erro em 10~7. A comparagdo dos tempos para
atingir o apogeu também é comparada na Tabela 4.

Tabela 4 — Comparacao dos valores maximos de altitude

SIMULADOR APOGEU UNIDADE TEMPO UNIDADE
AMELIA 230,4419900000000 Km 247 S
RTS 230,4419896966828 Km 247 S
ROSI 232,0061000000000 Km 229 S

Fonte: Autores (2018)

Para encerrar as comparacdes de distancias percorridas em alcance e altitude
plotam-se os graficos nas Figuras 38 e 39 para se evidenciar a propagacdo dos erros obtidos
pelos modelos e rotinas integradoras de cada software. Dentre as diferencas entre as equacoes
do RTS e AMELIA (sdo modelos idénticos) com os do ROSI, pode ser citado o método de
correcdo do valor do empuxo nos modelos propulsivos durante a cauda de empuxo do motor,
que corresponde aos instantes de final de queima. Enquanto o AMELIA e o RTS utilizam a

Equacdo 72 o ROSI utiliza 0 modelo 73 mostrados abaixo.

Teor = Tref + (pref - patm)Ae (72)
Trer

Teor = Trer + Tre'l (pref — Patm)4e (73)
tai

T;qi1 € 0 Valor do empuxo no inicio da cauda de empuxo.

Figura 37 — Gréafico da Altitude x Alcance para o VSB-30 no simulador AMELIA
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Figura 38 — Gréfico de comparagdo do Altitude x Alcance para o VSB-30 nas plataformas
AMELIA, RTS e ROSI
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Fonte: Autores (2018)

5.2.3 Resultados da velocidade relativa

Através da andlise das Figuras 40 e 41 nota-se uma diferenca pequena nos
resultados da velocidade relativa para os trés simuladores que pode ser justificada devido aos
diferentes modelos aerodinamicos utilizados por eles. Para este parametro 0s modelos
adotados pelo AMELIA e 0 RTS sdo 0s mesmos 0 que proporcionam a um erro na ordem de
10~* gerado pela rotina integradora. Enquanto o ROSI por trabalhar com modelos diferentes
apresenta maior contraste em seu valor de velocidade relativa maxima como seguem
apresentados esses dados na Tabela 5. Os tempos para atingir essas velocidades sdo 0s

mesmos entre 0 AMELIA e o RTS, porém diferentes do parametro temporal do ROSI.

Tabela 5 — Comparacdo dos valores maximos de velocidade relativa

SIMULADOR VELOCIDADE UNIDADE TEMPO UNIDADE
AMELIA 1996,306700000000 m/s 247 S
RTS 1996,306733867666 m/s 458 S
ROSI 1992,985000000000 m/s 458 S

Fonte: Autores (2018)



Figura 39 — Gréfico da Velocidade Rel. x Tempo para o VSB-30 no simulador AMELIA
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Figura 40 — Gréfico de comparacdo da Velocidade Relativa x Tempo para 0 VSB-30 nas
plataformas AMELIA, RTS e ROSI
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5.2.4 Resultados da pressao dinamica

Os resultados desse parametro sdo muito proximos nas trés ferramentas ocorrendo
variagbes mais acentuadas a partir dos 450 s para o qual o AMELIA assume seu valor
maximo em 861961,590 Pa, o ROSI em 853937,9 Pa e 0 RTS em 861961,587 (fato que nos
leva ao erro de 1072 em relacdo ao AMELIA). As diferencas encontradas nos valores de
pressao dinamica para a dupla AMELIA e RTS em relagdo ao ROSI ocorrem pelos métodos
de correcdo de empuxo que consequentemente geram valores de velocidade relativa
diferenciados (como ja expostos no item 5.2.2) e que também afetam por consequéncia o
parametro de pressdo dindmica como visto nas Figuras 42 e 43.

Figura 41 — Gréafico da Pressdo Dinamica x Tempo para o0 VSB-30 no simulador AMELIA
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Fonte: Autores (2018)

Figura 42 — Gréafico de comparacdo da Pressdo Dinamica x Tempo para o VSB-30 nas
plataformas AMELIA, RTS e ROSI
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5.2.5 Resultados do NUmero de Mach

As diferencas encontradas dos simuladores para o nimero de Mach vistas nas
Figuras 44 e 45 sdo geradas pelos diferentes modelos atmosféricos empregados em cada
ferramenta: 0 RTS e o AMELIA utilizam a atmosfera padréo U. S. Standard 1976 (comentado
no item 3.1), enquanto o ROSI utiliza a U. S. Standard 1962. O valor relativamente constante
do numero de Mach gerado pelo ROSI no intervalo que compreende instantes ap6s os 100 s
até proximidades dos 400 s ocorre devido a uma simplificagdo no modelo atmosférico dessa

plataforma, que nédo calcula a velocidade do som para altitudes maiores do que 150 km.

Figura 43 — Grafico do Numero de Mach x Tempo para o VSB-30 no simulador AMELIA
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Fonte: Autores (2018)

Figura 44 — Gréafico de comparacdo do Numero de Mach x Tempo para o VSB-30 nas
plataformas AMELIA, RTS e ROSI
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5.2.6 Resultados da velocidade de rolamento

Por ultimo sdo apresentados aqui os resultados para a velocidade angular do VSB-
30 em funcdo do tempo de voo. As trés simulagdes séo relativamente coincidentes com uma
pequena variacdo causada pelo ROSI ndo considerar a variagdo do tensor de inércia do
veiculo no momento aparente de Coriolis fato adotado nos simuladores AMELIA e RTS. O
comportamento desse parametro pode ser visualizado nos graficos das Figuras 46 e 47.

Figura 45 — Gréfico da Velocidade Angular x Tempo para 0 VSB-30 no simulador AMELIA
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Fonte: Autores (2018)

Figura 46 — Gréafico da comparacao da Velocidade Angular x Tempo para o VSB-30 nas
plataformas AMELIA, RTS e ROSI
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6 CONSIDERACOES FINAIS

Este projeto apresenta o desenvolvimento de uma plataforma para simulagéo de
voo de foguetes atendendo o cumprimento de movimentos em 6 GDL (graus de liberdade).
Para esse proposito foi realizada uma ampla pesquisa da literatura e estudo dos softwares ja
validados nesse mercado com o objetivo de elevar ao maximo possivel o nivel de precisdo da
simulagdo computacional proposta e de versatilidade do produto gerado.

A etapa de revisdo da literatura realizada em primeiro momento na pesquisa
permitiu a identificagdo de diversos modelos matematicos adequados para a simulacdo de voo
de foguetes e a adoc¢do de quase todos 0s que vém sendo submetidos a testes desde o STVLS
ao RTS no Brasil, compreendendo modelos dinamicos, modelos dos subsistemas do veiculo e
modelos ambientais.

Na sequéncia, a docdo de uma arquitetura de programacéo flexivel, ao qual foi
possivel implementar por meio da estratégia de programacao modular onde os modelos dos
maddulos do veiculo, ou subsistemas, bem como os modelos dindmicos e ambientais séo
implementados separadamente e encontram-se disponiveis em uma biblioteca possibilitaram
uma maior amplitude de utilizacdo deste software por permitir a combinacdo de diferentes
tipos de veiculos alem da possibilidade de se adicionar em cddigo novos modelos a biblioteca
existente conforme a necessidade do usuério.

Adquirir exceléncia no desenvolvimento de tecnologias aeroespaciais e com
énfase no dominio de simulacdo de voo de foguetes (foco deste trabalho) figura hoje uma
necessidade vital para que se possa ter liberdade e autonomia em relacdo as nacOes
protagonistas desse mercado, principalmente pelo fato do simulador, produto final deste
trabalho, funcionar livre de outros softwares em especial programas prioritarios.

Seguindo a estrutura de desenvolvimento da plataforma proposta e as simulagdes
comparativas ja realizadas (compara¢des com os programas RTS e ROSI) foi alcancado um
simulador com o nivel de precisdo requerido para simulacdes computacionais deste ambito. O
mesmo apresenta considerada flexibilidade quanto a diferentes veiculos e missdes de
foguetes, e a0 mesmo tempo integrou todas as suas funcionalidades a uma interface grafica
intuitiva e que da acesso facil a elas. Além de tudo isso, dada a énfase de criar este livro texto
como uma fonte de referéncia sobre programacdo de um simulador em linguagem de
programacdo Java espera-se que 0 mesmo se torne uma referéncia didatica sobre
desenvolvimento de simuladores de trajetérias de foguetes e um veiculo para difusdo de

conhecimentos pertinentes ao setor aeroespacial.
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Sobre a utilizagdo do simulador AMELIA como fonte priméaria de resultados para
0 Programa Espacial Brasileiro deve ser lembrado que ele foi desenvolvido como fruto de um
trabalho de pesquisa de mestrado e ainda necessita de um maior nimero de utilizagdes e testes
para 0 completo processo de verificacdo e validacdo de suas fungbes, mesmo que até o
presente momento ele tenha obtido uma boa aprovacéo e recomendagdo quando comparado
seus resultados com os de outras duas ferramentas ja utilizadas nesse ambito.

Além disso, este software ndo apresenta um fim em seu estado atual, haja visto,
que ainda existem significativas melhorias que podem ser implementadas a ele uma vez que
no cenario atual o RTS continua como sendo a ferramenta computacional de maior potencial
para a simulacdo do VLM dada sua grande abrangéncia em relacdo tanto ao AMELIA quanto
os demais simuladores disponiveis no IAE. Entretanto, a proposta deste trabalho de
desenvolver uma plataforma de simulacdo baseada principalmente no modelo de software do
RTS, mas com énfase em ser livre de outros softwares para seu funcionamento (como o
MATLAB® no caso do RTS) deve ter seu reconhecimento como um avango muito engajado
em vista da politica de autonomia internacional.

Desta forma, lista-se abaixo uma série de sugestdes para trabalhos futuros que
podem significativamente elevar as possibilidades a serem exploradas quanto a simulagéo de

voo de veiculos lancadores.

6.1 Sugestdes de trabalhos futuros

A simulacéo realizada neste trabalho foi conduzida com um veiculo de propulsao
solida e desta forma facilitada pelas curvas de variacdo de massa e empuxo ja serem dadas
como parametros de entrada para a simulacdo. Como proposta de trabalho futuro pode-se se
explorar a simulacdo de veiculo a propelente liquido e, para tanto, modelos de propriedades
de massa, propulsivos e de controle devem ser programados e incorporados a biblioteca de
modelos.

O atual estado do simulador é carente de uma biblioteca de sensores e atuadores
aléem de modelos de previsdo de perturbacBes na trajetdria e equacbes que considerem
rigorosamente a mudanca na atitude do veiculo em face da separacdo de algum estagio.

A insercdo de modelos para prever com rigorosa precisao o ponto de impacto e
elementos orbitais ja contidos no RTS se faz necessaria em vista de aproximar ainda mais a

amplitude de atuacdo dessas ferramentas.
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Embora o AMELIA tenha capacidade de indicar restricdes da trajetéria como
valores méximos de pressdo dindmica, ha caracteristicas de grande importancia em simulagéo
de voo de veiculos langadores que se fazem necessarias a0 mesmo como a capacidade de
localizagdo de pontos de impacto de estruturas alijadas, estimativa da influéncia da
excentricidade do centro de massa e as assimetrias do veiculo.

Por fim, indica-se a criacdo da versatilidade de ampliacdo do nimero de fases de

voo de foguetes (até o presente momento limitadas a 8 fases no méaximo).
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APENDICE A - INTERFACES DA PLATAFORMA AMELIA

Figura A.1 — Interface Principal do AMELIA
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Figura A.2 — Interface Principal com menu e teclas de atalho exibidos
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Figura A.3 - Entrada de dados das condi¢des lancamento
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Figura A.4 - Entrada de dados do foguete
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Figura A.5 — Abrindo nova simulagéo
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Figura A.6 — Abrindo nova pasta de trabalho
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Figura A.7 — Salvando dados de simulacéo (Botéo Salvar)
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Figura A.8 — Salvando dados de simulacédo (Botdo Salvar como...)
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Figura A.9 — Carregando dados de simulagéo anterior
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Figura A.10 — Deletando dados de simulacéo
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Figura A.11 — Saidas do Software AMELIA
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