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Resumo

Em decorréncia da crescente retomada de atividades no ambito aeroespacial, tem sido
cada vez mais comum a operacao de foguetes de pequeno porte por parte de uma parcela
mais informal da sociedade, como hobistas, pequenas empresas e até mesmo instituicdes
estudantis. Como a regulamentacao para esse tipo de operacao nao é totalmente consoli-
dada em nosso pais, ela € muitas vezes realizada de maneira clandestina e em perimetros
urbanos, oferecendo riscos a seguranca tanto aos agentes operadores quanto aos civis fre-
quentando a regido ao entorno, logo, urge a necessidade de um sistema capaz de fornecer,
confiavelmente, previsdes tanto acerca da trajetéria desempenhada por veiculos dessa ca-
tegoria quanto dos possiveis locais de queda. Ao longo deste documento serao retratados
os resultados obtidos, a metodologia utilizada e a fundamentacéao tedrica na qual se pau-
tou a modelagem matematico-computacional das equacdes diferenciais que descrevem a
dindmica de voo de um veiculo langador de pequeno porte operado em regime subsdnico
munido com seis graus de liberdade. Além disso, também sera discorrido sobre o método
numeérico passo-adaptativo utilizado e suas vantagens sobre demais integradores numéri-
cos da familia Runge-kutta. Visando tornar o modelo desenvolvido ainda mais fidedigno,
foram incorporados calibragdes experimentais a respeito da performance do sistema de
propulsao e das condi¢des climaticas enfrentadas durante voo, principalmente no que con-
cerne a direcao e velocidade de rajadas de vento, as quais desempenham papel importante
na perturbacao da trajetéria nominal. Por fim, todos os dados coletados e infraestruturas uti-
lizadas para teste do foguete tomado como objeto de estudo s&o provenientes dos esforgos
desempenhados pela equipe de foguetemodelismo Topus Projetos Aeroespaciais, a quem
todo conhecimento construido possa ser utilizado para alcangar resultados ainda maiores,

se consagrando cada vez mais no cenario aeroespacial brasileiro.

Palavras-chave: Dindmica de voo. Trajetéria. Simulacdo numérica. Calibracdo experimen-

tal.
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1 Introducao

Desde os primérdios da humanidade, o ser humano sempre foi fascinado pelo cosmos,
tendo as primeiras atividades de cunho espacial voltadas a observagdo e explicagao de
fendmenos que envolviam o movimento de corpos celestes, mas que seriam efetivamente
esclarecidos somente anos depois com a manipulagédo de equagdes provenientes do surgi-
mento da algebra diferencial e integral, revelando nomes como Kepler, Newton e Galileu.

Com o passar do tempo e propiciada pelo desenvolvimento tecnolégico em decor-
réncia de revolugdes industriais, sendo principalmente intensificada pela corrida espacial
realizada durante a guerra fria, a evolucao e refino de tecnologias espaciais foi motivada
por interesses cujo carater variam desde atividades econbémicas que mirdo a exploragcéo
comercial da baixa 6rbita terrestre até manutencao de soberania e interesses governamen-
tais.

Dentre os principais ativos pelo qual a busca por dominio tecnol6gico se destacou na
ultima década, destaca-se a capacidade plena de operar veiculos langadores capazes de
posicionar cargas pagas em Orbita da maneira mais segura possivel. Contudo, inspirados
pelos feitos realizados por empresas como SpaceX e incentivados por grandes eventos re-
alizados mundo afora (como é o caso da Spaceport America Cup e da Latin America Space
Challenge), a operacao de foguetes de pequeno porte protagonizada por pequenas empre-
sas, organizagdes estudantis e demais hobistas tém se tornado cada vez mais frequente,
sendo essa muitas vezes realizada de maneira clandestina e em locais inadequados em
virtude da auséncia de normas que regulamentem atividades dessa natureza.

Com isso, motivado pela falta de ferramentas que possam fornecer previsoes fide-
dignas acerca da trajetéria performada por foguetes de sondagem durante voo, bem como
elencar possiveis locais de queda para 0s mesmos, o presente trabalho objetiva a aplicacao
de métodos computacionais para solucionar numericamente as equacgodes diferenciais que
modelam a dinamica de voo de um veiculo langador de pequeno porte munido com seis
graus de liberdade, tornando a operagdo mais segura ndo somente para equipe técnica
envolvida, mas principalmente para as diversas esferas da sociedade alocadas ao entorno

da regido de operacao de veiculos dessa natureza.



2 Fundamentacao teodrica

2.1 Definicao e caracterizacao de um foguete de sondagem

Um foguete de sondagem consiste em um modelo construido em pequena escala, porém
razoavelmente similar, dos veiculos lancadores desenvolvidos por renomadas companhias
e agéncias governamentais internacionais, como por exemplo os foguetes Falcon-9 e New
Shepard, desenvolvidos, respectivamente, pela SpaceX e Blue Origin para atuar em mis-
sbes que variam desde o posicionamento estratégico de satélites na orbita terrestre até
o transporte comercial de pessoas. A figura abaixo evidencia uma arquitetura tipica de

foguetes de sondagem.
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Figura 1: Diagrama explicativo seccionando os principais mecanismos embarcados em um foguete
experimental. Fonte: TOPUS Projetos Aeroespaciais.

Como a capacidade de carga e performance do sistema de propulsdo de veiculos
dessa categoria sdo bem reduzidas, sua arquitetura é projetada de modo a atender da
melhor maneira as demandas da missao para a qual foi construido, estando estas muitas
vezes pautadas em interesses estudantis e educacionais. Comumente, os subsistemas de
um foguete de sondagem séo embarcados seguindo a divisdo exposta pela figura[i; Lower
Section, Middle Section e Upper Section; cada uma destas contendo componentes im-

prescindiveis para garantir a operagao plena do veiculo.



» Lower Section: O interior desta secao é contemplada exclusivamente pelo motor, o
qual é responsavel por resistir as reacdes quimicas provocadas pela combustdo do
propelente utilizado, direcionando a expansao dos gases gerados e propulsionando o
foguete até o apogeu desejado. Por outro lado, no exterior desta secao sao encon-
tradas as aletas e a boattail, estruturas aerodindmicas alocadas estrategicamente
sobre a fuselagem de forma tanto a garantir a estabilidade do foguete durante voo
posicionando o centro de pressao atras do centro de gravidade quanto a otimizar os

efeitos da for¢a de arrasto incidente sobre a fuselagem;

» Middle Section: A secao intermediaria contém os mecanismos de recuperacao uti-
lizados para promover o retorno seguro do foguete até o solo. Neste caso e, geral-
mente, sdo empregados de um a dois paraquedas, sendo estes acionados em mo-
mentos distintos durante a fase de queda livre, a qual consiste em todo intervalo de
tempo em que o foguete esta caindo apds atingir o apogeu. Além disso, esta secao
também incorpora toda instrumentagao eletrénica utilizada para a captacdo de da-
dos como altitude em relacéo ao solo, geolocalizacéo, velocidade e orientagao, sendo

utilizados, a posteriori, para analises de performance;

» Upper Section: Por fim, a se¢do superior € destinada a acomodar o payload (ou
"carga paga") da missdo. No caso de foguetes em grande escala, estes possuem
como payloads satélites com as mais variadas finalidades, mas quando a escala des-
ses veiculos lancadores € reduzida, o volume interno destinado a acomodacao da
carga paga é prejudicado, restringindo-se muitas vezes a um espaco util interno utili-
zado somente para atender exigéncias de competicbes amadoras. Frequentemente o
payload € acomodado no interior da coifa, outra estrutura aerodinamica que merece
atencao quando projetada uma vez que é responsavel por aguentar grande parte do

carregamento aerodinamico durante voo.

Para a execucao deste trabalho, foi tomado como objeto de estudo o foguete Teseu
desenvolvido pela organizagdo estudantil TOPUS Projetos Aeroespaciais, equipe de fo-
guetemodelismo vinculada a Escola de Engenharia de Sao Carlos a qual o autor desta

monografia teve a oportunidade de contribuir ativamente durante os Ultimos seis anos.



2.2 Modelagem matematica da dinamica de voo

Por natureza, como um foguete experimental possui seis graus de liberdade, a modelagem
do comportamento dinamico foi descrita pela utilizagcdo em conjunto das formas diferenciais
da Segunda Lei de Newton e das Equacoes de Euler para rotagdo de corpos rigidos,”
responsaveis por descrever, respectivamente, o deslocamento do foguete ao longo do es-
paco tridimensional virtual e as posi¢cées angulares performadas durante voo, sendo estas

nomeadas na literatura como Angulos de Euler.
o(t) = iZF- (1) Té(t) + w(t) x Tw(t) =) T; (2
m ="’
J

Em [1] o vetor de aceleragéo a(t) = ©(t), definido como a taxa de variagdo temporal
da velocidade em R?, é descrito pelo produto entre a somatéria de forgcas atuantes sobre o
centro de massa do foguete, denotadas por F';, e o inverso da massa do mesmo. Enquanto
isso, em|[2], o vetor aceleragdo angular w(t), expresso por definicdo como a derivada tempo-
ral do vetor velocidade angular e também em R3, se encontra como fungéo do proéprio vetor
velocidade angular w(t), da matriz momento de inércia I e da somatdria de forgas exercidas

sobre o centro de pressao do foguete responsaveis por exercer torque sobre 0 mesmo.

2.2.1 Dinamica translacional

No que concerne a dindmica translacional, as for¢cas consideradas capazes de atuar dire-
tamente no centro de gravidade do foguete de sondagem tomado como objeto de estudo,
influenciando diretamente na distancia percorrida ao longo das trés dimensodes espaciais,
sdo as forgas de arrasto, empuxo e peso.?

A forca de arrasto A(¢) € dada como fungéo da densidade do fluido p no qual o veiculo
langador esta imerso, da area de referéncia S,.;, do vetor velocidade de deslocamento do
centro de gravidade V' e do coeficiente de arrasto C,;, sendo matematicamente represen-

tada da seguinte forma:

A(t) =~ 50S,es Calo (1) o 1) 3)

Em teoria, o coeficiente de arrasto € determinado, de maneira precisa, quando tomado



como funcao de diversos parametros, como por exemplo os angulos de ataque e deriva,
numero de mach, geometria e até mesmo, uma vez o foguete munido de um sistema ativo
para controle de trajetéria, do angulo formado entre as superficies defletoras e o plano axial.
Contudo, considerando a geometria simples e quase simétrica do foguete em questao, bem
como o0s baixos numeros de mach (razdo entre o médulo da velocidade de deslocamento do
centro de massa pela velocidade de propagagédo do som na regido de lancamento) durante
Voo, 0 coeficiente de arrasto sera tomado como constante, assumindo, entretanto, médulos
distintos durante as fases de ascensao e de queda livre visto que a disposicao fisica das
secoes do veiculo lancador (vide figura [1) sdo discrepantes quando comparadas antes e
depois da ativagao do sistema de recuperacgao.

Enquanto isso, a forca de empuxo é realizada pelo motor durante a expansao dos ga-
ses produzidos no processo de combustdo do propelente utilizado. Por mais que existam
estudos acerca de como a estequiometria e a geometria do combustivel (no caso de moto-
res de propulséo hibrida e sélida)? possam interferir diretamente na performance do sistema
de propulsao, levando a expressdes analiticas que relacionam a magnitude da forca de em-
puxo com propriedades termodinamicas dos gases produzidos no processo de combustao,
implementou-se na modelagem em questado uma abordagem mais simples: levantamento
experimental da curva de empuxo desempenhada pelos motores candidatos a serem em-

barcados no foguete tomado como objeto de estudo.
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Figura 2: A esquerda, bancada de testes utilizada para captacéo da curva de empuxo (& direita).
Fonte: TOPUS Projetos Aeroespaciais.

Finalmente, a forca peso P foi implementada como funcdo da massa m do corpo

no qual ela esta atuando e do vetor aceleracdo da gravidade g, sendo matematicamente



expressa pela equacao abaixo:

P =mg (4)

Existem diversos modelos que considerem alteracées no calculo do médulo do vetor g
em decorréncia de distorcdes acarretadas por aproximacdes geométricas da superficie ter-
restre e da distancia entre esta e o corpo tomado como objeto de analise, como é o caso do
modelo WGS-84 2 Contudo, o médulo do campo gravitacional da Terra foi assumido neste
trabalho como constante igual a 9,78m/s? em virtude do baixo erro relativo tanto para varia-
coes de 90° de latitude quanto para altitudes de operacao até 10km, altitudes caracteristicas
para a operagao de foguetes de sondagem.
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Figura 3: a-) e ¢c-) Comportamento grafico esbogado pela equagéoem funcao, respectivamente,
da latitude e altitude enquanto mantendo altitude e latitude constante. b-) e d-) Erros relativos das

curvas a-) e -c) com relacao ao valor de referéncia de 9,78m/s? adotado como referéncia. Fonte:
Elaborado pelo autor.

A figura [3| promove uma visualizacdo grafica dos efeitos da correcdo do mddulo da
aceleracéao gravitacional do planeta em fung¢do da coordenada latitude \ e da altura h com
a qual o objeto analisado se encontra da superficie terrestre considerando a modelagem

proposta pelo modelo WGS-84, cuja representagdo matematica é expressa pela equacao
5l



g(A h) = g(X\) — [3.0877 x 107% — 0.0044 x 10~°sin*(\)] h + 0.072 x 10~ "*R? (5)
Sendo g(\) expresso por:

g(A) = go [1 + 0.0053024 sin*(A) — 0.0000058 sin*(2)] (6)

Na qual gy indica a aceleracao gravitacional na linha do Equador.

2.2.2 Dinamica rotacional

No que diz respeito a dinamica rotacional enfrentada por um foguete de sondagem, a unica
forca considerada como realmente relevante pelo modelo desenvolvido com capacidade de
influenciar significativamente na orientagcao do veiculo durante voo é a forga de sustenta-
¢a0,% cuja representacdo matematica se encontra em fungio dos mesmos parametros que
a forca de arrasto, variando o coeficiente aerodinamico de C, para C;.

Assim como o coeficiente de arrasto, o coeficiente de sustentacao também pode ser
representado como funcao de diversos parametros, contudo, este trabalho explora a se-
guinte aproximacgdo: o coeficiente de sustentagédo serd expresso como fungéo linear ou do
angulo de ataque « ou do angulo de deriva g assumido pelo foguete tomado como objeto
de estudo durante voo, sendo o coeficiente angular dessa fungdo chamado de C'.

Esta simplificacdo € pautada nos mesmos fatos que permitem aproximar a natureza
do médulo do coeficiente de arrasto para constante. A figura[d|auxilia na visualizagio dessa

dependéncia praticamente linear do coeficiente de sustentacdo com o angulo de ataque.
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Figura 4: Coeficientes de sustentagédo extraidos com o auxilio da ferramenta Missile Datcom para
os angulo de ataque compreendidos pelo intervalo [-452, 45°]. Fonte: Elaborado pelo autor.

Durante voo, o coeficiente de sustentacdo geral de um foguete de sondagem pode ser
determinado como uma média ponderada dos coeficientes de sustentagdo de cada compo-
nente posicionado sobre a fuselagem sujeito aos efeitos da for¢a de sustentacdo, tomando
como "peso"a posicdo do centro de presséo intrinseco a cada uma dessas componentes.
No caso do foguete tomado como objeto de estudo deste trabalho, as Unicas estruturas
passiveis de exercer sustentagéo sdo a coifa, as aletas e o boattail, cujos respectivos C'®
podem ser determinados se apoiando nas equagoes de Barrowman,* sendo representados,

respectivamente, pelas equacgdes abaixo.

o o R an (8)* N dR?
Céoifa = 2; Célletas = (1 + ) (d) 3 C(tl)oattail = —2 (1 - _>

/ ! 2
St i 1 1 ( RzJLrlgT ) i a

Nas quais os parametros a direita de duas das equagdes acima estdo vinculadas a

propriedades geométricas do foguete em questéo, sendo estas ilustradas pela figura [5|
Exceto pela variavel n, a qual nao é indicada abaixo mas que representa a quantidade de

aletas que o foguete possui.
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Figura 5: Diagrama explicativo utilizado para identificar os parametros geométricos tomados como
argumentos das equagdes retratadas porm Fonte: Elaborado pelo autor.

3 Metodologia

Visando tornar mais compreensivel as fases de operacao do foguete de sondagem tomado
como objeto de estudo deste trabalho, 0 modelo em questao enaltece trés principais gatilhos

da operagao de um veiculo langador:

« Lift-off: denotado por ¢wo, representa o exato instante em que o foguete deixa a

plataforma de langamento;

* MECO: do inglés Main Engine Cut-Off e denotado por tmeco, Marca o exato instante
em que todo o combustivel foi consumido, cessando a forga de empuxo exercida pelo

motor;

+ Apogeu: denotado por tapegeu, referencia o exato instante em que o foguete atinge a
maxima altitude, momento no qual ocorre o acionamento do sistema de recuperagao,

viabilizando um retorno suave ao solo.

3.1 Sistema de equacoes diferenciais

Unindo as contribuicées de cada uma das forgas abordadas na secao anterior, a equacao

diferencial responsavel por descrever a dindmica translacional da problematica modelada é
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representada pela expresséo (8}

6) = =g + s (~5PSurlolOlote)) + B ®)

Na qual o vetor E(t) representa a contribui¢cdo da forca de empuxo exercida pelo motor

durante voo, sendo este definido pela expressao abaixo:

E(t)[cos(0) cos(1)), cos(#) sin(v)), sin(0)]T, ¢ < tmeco
E(t) = (9)

0, t > tmeco
Em[9] E(t) indica a forga de empuxo registrada em um determinado instante de tempo
do intervalo discretizado pelo setup experimental da figura |2 e 72(t) representa a taxa com
a qual o combustivel € consumido ao longo do tempo. ¢ e 6 representam dois dos trés
angulos de Euler.
Por outro lado, a equacéo diferencial responsavel por descrever a dindmica rotacional

é representada pela expresséo [10}

[v(t) — wPCP Bl + |v(t) — w| wy(t (Z l2C’l‘">

jeT

]Iw(t) +UJ(t) X (]Iw(t)) = _%psref |’U(t) . w|201aal + ”U( 'lU| W& ZZQCZQ> + M(t)
JjeJ

(10)

Na qual o vetor M (t) representa o efeito de amortecimento provocado pela eje¢cao dos
gases produzidos durante combustdo no movimento oscilatério performado pelo foguete,
estando em funcdo da taxa com a qual o combustivel é consumido ao longo do tempo
m(t), do médulo da distancia entre as posi¢gées axiais do centro de gravidade geral do
foguete e da tubeira r e das taxas de variacao dos angulos de guinada e arfagem, denotados

respectivamente por w,, € wy. Sua representagdo matematica é dado por:

n(t) = =" . 07 (1)

Em[10, ¢ e C!*°, com J = {coifa, aletas, boattail}, indicam, respectivamente, o
J
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coeficiente angular das aproximacoes lineares para o coeficiente de sustentacao do foguete
como um todo e de cada aeroestrutura suscetivel aos efeitos da forca de sustentagdo. As
variaveis [; indicam a distancia entre o centro de gravidade do foguete e a posi¢do do centro
de pressao de cada aeroestrutura a qual Cjﬁ“ se refere, bem como [ indica o moédulo da
distancia entre o centro de gravidade e o centro de pressao geral do foguete. O vetor w se
refere ao vetor velocidade (em R?) com a qual as rajadas de vento (quando consideradas)
estdo incidindo sobre o veiculo langador. wy(t) e wy(t) indicam, respectivamente, a primeira
e segunda componente do vetor w(t).

Vale ressaltar que a expresséoé valida somente para o intervalo tj.orr <t < tapogeus
visto que para o foguete estar efetivamente sujeito as forcas capazes de influenciar em sua
orientacao, € necessario que ele ja tenha deixado o solo e que o sistema de recuperacao
nao tenha sido acionado.

Por fim, os dados armazenados na curva de empuxo que caracteriza a performance
do sistema de propulsado também foram utilizados para contemplar as equacoes diferenciais
responsaveis por expressar a variagdo de massa e da posi¢cdo do centro de gravidade ao
longo do eixo axial do foguete durante o consumo de combustivel (para todo ¢ < tmeco),

dadas respectivamente por[12/e[13]:

i) = 2D by (12) Yoty = 2Wag 1)

Nas quais I representa o impulso gerado pelo motor, Ay a variagao total da posigéo
do centro de gravidade ao longo do eixo axial do foguete durante o consumo do combustivel
e Momb @ massa deste. Com isso, as equagdes (8}, [10} [12]e[13|consolidam as oito equagdes

solucionadas numericamente pelo simulador de voo desenvolvido.

3.2 Solucao numérica

A solucao numérica do problema de valor inicial em questao foi obtida através da implemen-
tacdo do método numérico de Fehlberg, o qual consiste em um método passo-adaptativo
de tempo através da combinagéo de dois métodos Runge-Kutta® (um de quarta e outro de
quinta ordem) cujo valor das variaveis abordadas na subsec¢ao anterior sdo determinadas,

para um instante ¢,,,1, da seguinte maneira:
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R R—1
Un+1:U”+thiK" onde Ki:f<U”+hZainj, tn+h0¢> (14)
j=1

i=1

E seus coeficientes a;;, b; € ¢; S&o expressos matricialmente como:

Co 21 0

cs | a1 aszx 0

CrR | ar1 arz -+ argp-1 0

by by -+ br_1  bg

Tabela 1: Representagdo matricial dos coeficientes a;;, b; € ¢; dos métodos da familia
Runge-Kutta.

A atualizacdo do passo de tempo h é realizado através da expressao na qual p
representa a menor ordem do método de runge-kutta empregado (no caso em questao, este
parametro assume valor igual a quatro), ¢ indica o erro de truncamento calculado em um
determinado passo de tempo e expresso matematicamente pela norma do vetor diferenca
entre os resultados calculados por cada um dos métodos de Runge-Kutta implementados,
101 € 0 erro de truncamento maximo tolerado, h,, € 0 passo de tempo utilizado no momento
e n € um fator de seguranca utilizado para evitar oscilagdes instaveis que levem o passo de

tempo a reduzir desenfreadamente.

1

hoir = 1By X (f§ﬂ>5?f (15)

4 Resultados

Visando aproximar os resultados obtidos no que diz respeito ao deslocamento realizado
pelo foguete durante a trajetéria, bem como evitar chamadas de API a cada passo de
tempo simulado (0 que acarretaria um tempo de processamento muito grande), a mode-
lagem em questdo considera o carregamento prévio de uma malha geoclimatica pautada

nas informagbes disponibilizadas pelas plataformas OpenWeatherMap® e Google Maps,”
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dispondo assim informagdes quase que instantaneas acerca da velocidade e direcao do
vento, temperatura, umidade relativa e até mesmo visualizacao utilizando imagens coleta-
das via satélite da regido ao entorno das coordenadas de langamento. A figura [g| ilustra

como essa discretizacao espacial é realizada.
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-22.005
-22.007

-22.008

Latitude [?]

-22.009

Velocidade do vento [m/s]

-22.01

-22.011
Google \
4796 -47.959 -47.958 -47.957 -47.956 -47.954 -47.953
Longitude [°]

Figura 6: Discretizacdo espacial do ambiente de simulagdo através de uma malha geoclimatica
previamente carregada. Fonte: Elaborado pelo autor.

Na qual o ponto em vermelho indica a coordenada de langamento. Os resultados
expostos pela subsegdes abaixo, bem como pela figura [ sdo referentes as condigoes
climéticas do dia 4 de Novembro de 2025 as 10:38:25. De forma a facilitar o entendimento e
auxiliar na validagéo dos fen6menos fisicos simulados, as figuras abaixo contam com linhas
verticais tracejadas das cores verde, azul e magenta, representando, respectivamente, os

gatilhos lift-off, MECO e apogeu.

4.1 Posicoes e velocidades translacionais

Analisando as cuvas de velocidade por meio da figura[7] é possivel observar que fenémenos
fisicos como a influéncia dos efeitos gravitacionais do planeta e velocidade terminal foram
contemplados com sucesso, bem como a influéncia das rajadas de vento na dispersao da

trajetéria ao longo do plano XY.
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Figura 7: Representagado grafica das posi¢des (curvas em preto) e velocidades (curvas em verme-
Iho) ao longo dos trés eixos espaciais que modelam o ambiente de simulacdo. Fonte: Elaborado

pelo autor.

4.2 Angulos de Euler e respectivas taxas de variacio
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Figura 8: Angulos de Euler (curvas em preto) e suas respectivas taxas de variacdo (curvas em
vermelho). Fonte: Elaborado pelo autor.

Observando o lugar geométrico descrito pelos angulos de Euler 6 e 1, é possivel afirmar

que a influéncia das rajadas de vento atenderam satisfatoriamente as expectativas iniciais

ao promover um alinhamento da orientacdo do foguete com sua diregdo de propagagao.

Ademais, analisando a evolug¢ao temporal do angulo ¢, € possivel constatar que realmente

nao houveram contribuigdes significativas capazes de interferir no movimento performado

pelo mesmo, levando-nos a interpretar o resultado observado como meras flutuagdes nu-

meéricas.
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4.3 Consumo de massa e posicao do centro de gravidade

No que diz respeito ao consumo de massa e a posigdo axial do centro de gravidade, €
possivel constatar que elas manifestam o comportamento esperado analisando o fato de
que suas respectivas variagdes ocorrem somente durante o intervalo de tempo compreen-
dido pela queima do combustivel, logo, se parte da massa posicionada na parte traseira do

foguete é consumida, a posicao axial do centro de gravidade tende a se aproximar da coifa.

3.65

0.5425 -

3.55 1

Massa [kg]
w
3

3.45 4

3.40 4
0.5275 A

Posicao axial do centro de gravidade [m]

o 2 i 6 5 R i 6 :

Tempo [s] Tempo [s]
Figura 9: A esquerda, comportamento da massa do foguete durante voo. A direita, representagdo
grafica da posicao do centro de gravidade ao longo do eixo axial do foguete. Fonte: Elaborado pelo
autor.

4.4 Erro de truncamento e variacao do passo de tempo
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Figura 10: Comportamento gréafico descrito pelo erro de truncamento (curva em preto) mediante a
adaptacao do passo de tempo em constante atualizacao (curva em vermelho) método implementado
Fonte: Elaborado pelo autor.
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Por fim, a figura[10|deixa claro que o passo de tempo foi, com sucesso, atualizado durante
a simulagdo de trajetéria. E interessante observar como o algoritmo reage a avarias repen-
tinas no erro de truncamento, reduzindo o passo de tempo e sé retomando seu incremento
apos estabilizacao desse. Ao contrario de integradores numéricos com passo de tempo
fixo, a principal vantagem da implementagdo de um método numérico passo-adaptativo é

conciliar muito bem processamento computacional com precisdo numérica.

5 Conclusoes e proximos passos

Visando corrigir esses pontos de melhoria para um futuro trabalho de pés-graduacéo, o au-
tor deste documento conta com mentoria espacializada de membros da equipe técnica da
empresa Sistemas Integrados de Alto Teor Tecnolégico (SIATT), a qual aconselhou, inici-
almente, eliminar as aproximacoes realizadas para os coeficientes aerodindmicos pela ob-
tencao real destes através de softwares espacializados, como é o caso do Missile Datcom.

Além disso, também é apontado como ponto de melhoria a implementacédo da dina-
mica rotacional utilizando quaternions como sistema de coordenadas para descrever a
orientacdo do foguete, evitando dessa forma descontinuidades matematicas como aque-
las promovidas pelo fenédmeno de gimbal lock, que ocorre quando dois ou mais eixos de
rotacao se alinham.

Finalmente, em uma perspectiva a longo prazo, o autor deste documento pretende se
apoiar nos conhecimentos desenvolvidos neste trabalho para desenvolver, no programa de
pds-graduacao do Instituto Tecnolégico de Aeronautica, em parceria com a propria SIATT,
um modelo mais refinado que permita simular a dindmica orbital de veiculos langadores
com capacidades reais de insercao de satélites na orbita baixa da Terra, contando com a
implementacdo de um sistema de controle ativo de trajetéria por vetorizacdo de empuxo
através do desvio de jato por um atuador posicionado na tubeira do motor do foguete, e que
os resultados a serem futuramente obtidos possam fornecer aos diversos érgaos militares e
cientificos do governo federal perspectivas mais sélidas acerca dos desafios demandados

por operacdes dessa natureza.
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