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RESUMO

As acdes do responsavel pela seguranca de voo, em lancamentos de foguetes, sao
fundamentais para minimizar riscos relacionados a vida, ao meio ambiente e a
bens materiais. Nesse contexto esta incluida a atividade de célculo da posicdo do
langador, para compensacdo da influéncia do vento na trajetéria de foguetes néo-
controlados. Atualmente, a execucdo dessa tarefa e a realimentacdo das
informacdes referentes ao posicionamento do lancador ndo séo realizadas de
forma automatica. Esse € um dos motivos pelos quais é necessario realizar o
ajuste final do langador, aproximadamente cinco a sete minutos antes do
lancamento. No intervalo de tempo até o langamento, o0 vento pode mudar de
velocidade e direcdo, promovendo situacdo com potencial suficiente para causar
desvio na trajetdria do foguete, com consequiente aumento da dispersdo do seu
ponto de impacto. O objetivo desse trabalho é propor uma arquitetura de sistema
para automatizar o ajuste da posicdo em azimute e elevacdo de lancadores de
foguetes de sondagem ndo-controlados. Os ensaios realizados com o prototipo de
lancador mostraram que a proposta deste trabalho é capaz de realizar
automaticamente o posicionamento de lancadores durante campanhas de
lancamento, para compensar a influéncia do vento na trajetoria do foguete, com o

objetivo de diminuir a dispersdo de impacto de foguetes ndo-controlados.

PALAVRAS-CHAVE: Foguetes de sondagem, Lancador, Ventos,
Disperséo, Trajetoria e Automatizacéo.
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ABSTRACT

The actions taken by the person responsible for flight safety in rocket launch are
fundamental to minimize risks related to life, environment and material assets.
This context includes the calculation of the launcher’s position to compensate for
wind influence on the unguided rocket trajectory. Currently, the accomplishment
of such task and the feedback of data regarding launcher’s positioning are not
performed automatically. This is one of the reasons why it is necessary to make
the final adjustment of the launcher approximately five to seven minutes before
such launch. Within the time interval until the launch, wind speed and direction
may change and give rise to a situation with enough potential to cause a deviation
in the rocket’s trajectory with the consequential increase in the dispersion of its
point of impact. The purpose of this work is to propose a system architecture able
to automate the adjustment of the position in azimuth and the elevation of
unguided sounding rocket launchers. The tests made on the prototype launcher
showed that the proposal of this work can automatically make the positioning of
the launchers during launch campaigns to compensate for wind influence on the

rocket’s trajectory in order to reduce dispersion of impact of unguided rockets.

KEYWORDS: Sounding Rockets, Launcher, Winds, Dispersion,

Trajectory and Automation.



LISTA DE FIGURAS

Figura 1l -

Figura 2 -

Figura 3 -

Figura 4 -

Figura 5 -

Figura 6 -

Figura 7 -

Figura 8 -

Figura 9 -

Figura 10 -
Figura 11 -
Figura 12 -
Figura 13 -
Figura 14 -
Figura 15 -
Figura 16 -
Figura 17 -
Figura 18 -
Figura 19 -
Figura 20 -
Figura 21 -
Figura 22 -
Figura 23 -
Figura 24 -
Figura 25 -
Figura 26 -
Figura 27 -
Figura 28 -
Figura 29 -
Figura 30 -
Figura 31 -
Figura 32 -
Figura 33 -
Figura 34 -
Figura 35 -
Figura 36 -
Figura 37 -
Figura 38 -
Figura 39 -
Figura 40 -
Figura 41 -
Figura 42 -
Figura 43 -
Figura 44 -

Angulos de elevacio e azimute do 1angador ............c..cccoevvevevenneneae. 17
AnemoOmetro instalado em tOrre........ccooeveieiiienc 19
Torre COM anemMOMELIOS .......ocvvieieieieie e, 19
Baldo de sondagem atmoSTriCa..........ccovvvierieiieiiice e 20
CASAIMALA ...ttt sre e nee 20
Sala de seguranga de VOO ...........ccovvirieiciieiee s 21
Arquitetura atual do SIStEMA..........ccccvviiiiiie e 22
Diagrama de blocos da atual seqiiéncia de atividades ...................... 23
Painel de comando do 1angador...........ccccceevieiii i 24
Interface do software GUARA............cc.ooeveureereeeeeeeeee e 25
Foguete de sondagem VS-30 ......ccccvevieiieiiieiic e 33
Desempenho do FOQUELE.........coveiiieeeeece e, 34
Projecao da trajetOria.........ccccveieeiieieeiieiie e 35
Grafico da area de dispersdo do ponto de impacto ..............cc....... 36
Arquitetura basicade Um C.L.P ..o 38
Diagrama em blocos de funcionamento de um C.L.P.................. 38
Sinais gerados por um encoder incremental .............ccccceeviiennnn 39
Arquitetura proposta para 0 SIStEMA.........cccererererenenieseeeeienes 47
Arquitetura do sistema de controle proposto ..........cccccevvevveeienne. 48
Diagrama de operag0es PropoSto .........cceverererierereneeeseeeeneens 49
Interface proposta para o software GUARA ...........cccccccevevrnnnnn. 50
Madulo de controle QUtOMALICO ........ccceveveirereieee e 51
Modulo de controle Semi-automAtiCo ........ccevvevevvenvieninieiene 52
Madulo de controle manual (Centro de Controle) ...........cccceeeee. 52
Maodulo de controle manual (Casamata) ..........ccceeeeveveeviesieesnenne. 53
Visor principal da LH.M local ... 54
Visor de instrucdo da I.LH.M local ...........cccoooveviiiiiiiiieeee 54
Desenho mecanico do Prototipo........cccoevererenenneneneese e 55
Prototipo do Langador...........ccvevveieiieie e 56
Configuragdo do cabo serial............cccooeiiiiiiiiniicee, 57
Fluxograma de inicio do processo de ajuste do langador............. 59
Fluxograma final do processo de ajuste do langador .................... 60
ConveNncao trigONOMELIICA ......cveiveeieeiesieeie e e 62
Convengdo MeteorolOgiCa. ... ..couvuerveiriirieieiriesee e 62
Vento DAlISTICO ....ocveieiiiie s 66
Gréfico das Variagdes Frontal e Lateral ..........ccccoocvvervieiiinnnns 70
Componentes da area de diSPErsao .........cccocvevevvereeieesieeresieenneas 71
Tempo Versus ARTTUAE .........ooviiiiieicee e 72
Mapa com a area de diSPEISA0 .......ccccvverurereerieereeie e e e eee e e 73
Passo para Selecdo de ArquiVo .........ccevvereiieneniie e 74
Escolha do Arquivo de Dados..........ccceeveieveene s 75
Identificagdo dO VEICUIO ......coeviiiiiicecece e 75
Identificacdo doS ESTAQIOS......c.coveeeieeriiiie e 76
Pardmetros de Erros 1° EStAgio .......ccvvevverierierenesieseeeeeseeeeeens 76



Figura 45 -
Figura 46 -
Figura 47 -
Figura 48 -
Figura 49 -
Figura 50 -
Figura 51 -
Figura 52 -
Figura 53 -
Figura 54 -
Figura 55 -
Figura 56 -
Figura 57 -
Figura 58 -
Figura 59 -
Figura 60 -
Figura 61 -
Figura 62 -
Figura 63 -
Figura 64 -
Figura 65 -
Figura 66 -
Figura 67 -
Figura 68 -
Figura 69 -
Figura 70 -
Figura 71 -
Figura 72 -
Figura 73 -
Figura 74 -
Figura 75 -
Figura 76 -
Figura 77 -
Figura 78 -
Figura 79 -
Figura 80 -
Figura 81 -
Figura 82 -
Figura 83 -
Figura 84 -
Figura 85 -
Figura 86 -
Figura 87 -
Figura 88 -
Figura 89 -
Figura 90 -

Pardmetros de Erros 2° EStAgio ........cccvvvrverierienieneneneseseeeens 77
Tela Inicial de Resultados............cooveerieiieiiiin e 77
Tela AREINALIVA.........coieeiie e 78
Foguetes de sondagem brasileiros..........cccoovveveeiiieiieiie e 79
VSB-30.. ittt 80
Desempenho do VSB-30 com desvios em azimute ..................... 81
Trajetdrias do VSB-30 com desvios em azimute..........c..ccceeneene. 81
Desempenho do VSB-30 com desvios em elevagéo.................... 81
Trajetorias do VSB-30 com desvios em elevagao............c.cc....... 81
W S=30 ittt 82
Desempenho do VS-30 com desvios em azimute...........c.ceen..... 83
Trajetorias do VS-30 com desvios em azimute .........ccccceeevveueennen. 83
Desempenho do VS-30 com desvios em elevagéo...........c.cc.e.eee 83
Trajetorias do VS-30 com desvios em elevacao ............cccveeneeee. 83
WS40 .o 84
Desempenho do VS-40 com desvios em azimute........................ 85
Trajetdrias do VS-40 com desvios em azimute .........cccceeveveeennn, 85
Desempenho do VS-40 com desvios em elevagao...........ccccuenee. 85
Trajetorias do VS-40 com desvios em elevagao ...........cccceeeeneene. 85
Bancada de simulac@es do prototipo.........ccccceeveveeveiiieseesesiee. 86
C.L.P MArCA ALOS ...ttt 87
LH.M Marca AlOS........c.ooieiiiieiieeiee et 88
Encoder marca HONNEr .........cooiieiiiice e 88
Motoredutor marca MOLION...........ccooviirinieeree s 89
Diagrama de lgaga0.........ccovreiiriiieieieie s 89
VSB-30 ajuste do azimute para ventos de 2002.............c.ccceeueenee. 92
VSB-30 ajuste da elevagao para ventos de 2002 ...........ccccceeeenee. 92
VSB-30 ajuste do azimute para ventos de 2004.............cccccveeenee. 92
VSB-30 ajuste da elevagdo para ventos de 2004 ...........cccccveeenee. 92
VSB-30 ajuste do azimute para ventos de 2006.............c...ccceene.. 93
VSB-30 ajuste da elevacao para ventos de 2006 ...........c..ccceeenee. 93
VS-30 ajuste do azimute para ventos de 2002 ...........ccccceevvveneenee. 93
VS-30 ajuste da elevacdo para ventos de 2002...........ccccevvereenne 93
VS-30 ajuste do azimute para ventos de 2004 ...........cccccevvennee. 94
VS-30 ajuste da elevacdo para ventos de 2004 ...........cccceevereenne. 94
VS-30 ajuste do azimute para ventos de 2006 ............ccccevvvennenee. 94
VS-30 ajuste da elevacdo para ventos de 2006 ...........ccccceeveeenne. 94
VS-40 ajuste do azimute para ventos de 2002 ...........ccccceevvvennne. 95
VS-40 ajuste da elevacdo para ventos de 2002...........cccceeeeneenne. 95
VS-40 ajuste do azimute para ventos de 2004 ............cccccevveeenne. 95
VS-40 ajuste da elevacdo para ventos de 2004 ...........ccoevvveneenne 95
VS-40 ajuste do azimute para ventos de 2006 ............ccccerveenenne. 96
VS-40 ajuste da elevacdo para ventos de 2006 ...........ccccevveeenne 96
Seqiiéncia de eventos para o ajuste do langador ...........c.c.ccceuenen. 99
Dispersdo do VSB-30 (ventos de 2002)........ccccevveeereeieenennnenn 101

Dispersao do VSB-30 (ventos de 2004)........cccccevveveervereseennnnn, 102



Figura 91 -

Disperséo do VSB-30 (ventos de 2006)..........cccceverererenienieennns 102

Figura92 -  Dispersdo do VS-30 (ventos de 2002) ........ccccceevvevveenieesiesneenn. 103
Figura93 -  Dispersdo do VS-30 (ventos de 2004) ........cccovvrerenennninnneenn 103
Figura94 -  Dispersdo do VS-30 (ventos de 2006) .........ccccevvevveeiieesieinnnn, 104
Figura95-  Dispersdo do VS-40 (ventos de 2002) ........ccccocvrervrernneneneenn 104
Figura96 -  Dispersdo do VS-40 (ventos de 2004) .......ccccccvevveiiveeiieeiieineenn, 105
Figura97 -  Disperséo do VS-40 (ventos de 2006) .........ccocerererennnenenennn 105
LISTA DE TABELAS
TABELA 1 Vento de altitude para 0 CLA ... 62
TABELA 2 Resultados das trajetorias para 0 VSB-30.........ccccccevveiirieennenn, 80
TABELA 3 Resultados das trajetdrias para 0 VS-30.......c.cocevvrennienenieenn, 82
TABELA 4 Resultados das trajetorias para 0 VS-40.........ccccceevevveieieennnn, 84
TABELA S5 FuncOes das saidas do C.L.P ... 90
TABELA 6 Resultados da comparacéo de ajuste para o VSB-30.............. 100
TABELA 7 Resultados da comparagéo de ajuste para 0 VS-30................. 100
TABELA 8 Resultados da comparacéo de ajuste para o0 VS-40................. 100
TABELA 9 Tabela de VENTOS. ......cccveiiiieieee e 131



AEB
AIAA
ASE
CARAT
CLA
C.L.P
CLBI
CTA
DLR
ESA
IAE
.H.M
M.M.1
NASA
P.L.C
ROSI
SVO
TDA
U.CP
VLS

LISTA DE SIGLAS E ABREVIATURAS

Agéncia Espacial Brasileira

American Institute of Aeronautics and Astronautics
Diviséo de Sistemas Espaciais

Configurable Airspace Research and Analysis Tool
Centro de Lancamento de Alcantara

Controlador Logico Programével

Centro de Lancamento da Barreira do Inferno
Centro Técnico Aeroespacial

Deutsches Zentrum fur Luft und Raumfahrt
European Space Agency

Instituto de Aerondutica e Espaco

Interface Homem Maquina

Man Machine Interface

National Aeronautics and Space Administration
Programmable Logic Controller

Rocket Simulation

Seguranca de V60

Trajectory Dispersion Analysis

Unidade Central de Processamento

Veiculo Lancador de Satélites



SGA
SBA
SBAr
tte

vb
vbe

Vb|:

LISTA DE SIMBOLOS

Deslocamento

Deslocamento em fungdo do vento de cauda
Deslocamento em funcdo do vento frontal

Deslocamento em funcéo do vento lateral

Angulo de elevagdo do langador

Angulo nominal de elevacéo

Angulo de elevacéo corrigido para compensacdo dos ventos
Funcao pesagem do vento

Nivel limite das camadas de altitude

Distancia de impacto nominal sem influéncia dos ventos
Distéancia total de impacto do foguete

Distancia de impacto com a influéncia dos ventos até uma
determinada camada de altitude

Distancia de impacto com a influéncia dos ventos até 20.000 metros
Distancia de deslocamento do foguete

Sentido Leste-Oeste

Camadas de altitude

Sentido Norte-Sul

Sondagem de Grandes Altitudes

Sondagem de Baixas Altitudes

Sondagem de Baixas Altitudes reduzida

Efeito da inclinacdo do lancador

Vento balistico

Vento balistico de cauda

Vento balistico frontal



AW

AW

AW

Vento balistico lateral

Vento unitario de cauda

Vento unitario frontal

Velocidade do vento unitério

Vento unitério lateral

Angulo de azimute do langador

Angulo de azimute corrigido para compensagao dos ventos
Angulo nominal de azimute sem a influéncia dos ventos

Angulo da direcio do vento balistico

Azimute de impacto sofrendo a influéncia dos ventos até 20.000 m
Azimute de impacto sofrendo a influéncia de um vento constante
Azimute para vento unitario de cauda

Azimute para vento unitario frontal

Azimute para vento unitario lateral

Diferenga do angulo de correcdo do azimute

Diferenca entre os angulos de azimute do vento balistico e nominal
Peso do vento

Deslocamento efetivo de impacto do foguete com influéncia do
vento

Deslocamento efetivo de impacto do foguete com influéncia do
vento de cauda

Deslocamento efetivo de impacto do foguete com influéncia do
vento frontal

Deslocamento efetivo de impacto do foguete com influéncia do
vento lateral



SUMARIO
LISTA DE FIGURAS
LISTA DE TABELAS
LISTA DE ABREVIATURAS E SIGLAS
LISTA DE SIMBOLOS

CAPITULO 1-  INTRODUGAO ......cccooiisireieierseeee s 17
1.1 APRESENTAGAO ..ot 17
1.2 JUSTIFICATIVA ..ot 26
1.3 OBUIETIVOS ...ttt s e e 30
1.4 METODOLOGIA ..ottt e 30
15 ESTRUTURA DO TRABALHO. ... 31

CAPITULO2- CONCEITOS BASICOS.......cccovviiiinineieieiessesisee e, 33
2.1 FOGUETES DE SONDAGEM .....cooiiiee e 33
2.2  TRAJETORIA PREVISTA PARA FOGUETES DE SONDAGEM ... 34
2.3 DISPERSAO DA TRAJETORIA ... 35
24 SEGURANGCA DE VOO .....ooooieeieeeeeeeees e, 36
25  CONTROLADORES LOGICOS PROGRAMAVEIS.........cccovivnnne, 37
2.6  INTERFACE HOMEM-MAQUINA .......cccoooivieererirereeeseeeessenisnennan, 39
2.7  ENCODERS.......c.ooi ettt e 39

CAPITULO3- PESQUISA BIBLIOGRAFICA......c.coooceveeeerrersreseeenrns 40
3.1 CENTROS DE LANCAMENTO DE FOGUETES ..., 40
3.2  MEIOS DE AJUSTE DO LANGADOR ......ccooceivririnieinieniee e, 41
3.3  OBTENGCAO DA DISPERSAO DA TRAJETORIA ........ccooeveereran 44
34 RESPONSABILIDADES DA SEGURANCA DE VOO ..o, 45

CAPITULO4- DESENVOLVIMENTO DO TRABALHO..........cc.......... 47
4.1 ARQUITETURA PROPOSTA ...ttt 47
4.2  PROTOTIPO DO LANCADOR......ccoooieeeeeeereieeesseeesseeess s, 55
4.3 INTEGRAC}AO SOFTWARE E HARDWARE........cccccoeiieiieeciee, 57
4.4  FUNCIONAMNETO DO SISTEMA ..ot 58
4.5 CALCULO DO AJUSTE DO LANCADOR.......cocoiieiiiieecieeis 61

45.1 Pesagem dO VENTO.......cc.ocveiieecieie e 61
45.2 Célculo do Vento Balistico @ UNitario .........cccccovcevvieieninneeiennen, 62
45.3 Compensacao A0 VENLO.......ccecveiierieeie e 67
454 Célculo do Angulo de Azimute do Langador.............cc.cc.ceecuennee 67
45.5 Calculo do Angulo de Elevacio do Langador .............ccccccuevvenne. 68
4.6 SOFTWARE PARA CALCULO DE DISPERSAO ......ccecvvvireinnnn. 69
4.6.1 DeSCrica0 d0 Programa .........cccueeuveeereerieeieseesieseeseesen e seasseens 69
4.6.2 Calculo das Trajetdrias Perturbadas...........c.ccoevveveiieieeieeieenenn, 69

4.6.3 Calculo da Area de DISPErsan..........ccovvveveeevieeeiresseeressesssenens 71



4.6.4 Determinacdo dos Envelopes de Dispersdo de Trajetoria............. 72

4.6.5 Criacgdo do Relatdrio de Dispersdo de Trajetoria..........ccocovvruennene 73
4.6.6 Execug@o do Programa TDA ... 73
4.6.7 Passos de Execucdo do Programa TDA .......cccoveiininnieiie e 74

4.7  INFLUENCIA DO AJUSTE DO LANCADOR NA TRAJETORIA .. 79
4.7.1 Foguete de Sondagem VSB-30 ........cccceviiiiiiiiic i 80
4.7.2 Foguete de Sondagem VS-30........cccoivriiieneneneneneseseeeeens 82
4.7.3 Foguete de Sondagem VS-40........ccccoivveiiiiiieiiie e 84
CAPITULO5- ENSAIOS PRATICOS ....c.cooeviiiieiseseesesese e 86
5.1  BANCADA DE SIMULACOES DO PROTOTIPO........ccccovvvrerrnnnn. 86
5.2  PRINCIPAIS COMPONENTES DO PROTOTIPO........ccoovvvrvrnene. 87
5.3  DIAGRAMA DE LIGACAO DO PROTOTIPO.....c.covceererresreereen, 89
54  RESULTADOS DA SIMULACAO ... ot 91
54.1 SimulacGes de Ajuste para 0 VSB-30.......ccccccevveviiieieenie e, 92
54.2 Simulagdes de Ajuste para 0 VS-30......ccccoervreienineniniseeeee, 93
5.4.3 SimulacGes de Ajuste para 0 VS-40........ccccceevvevveieiieieeie e, 95
CAPITULO6- PROPOSTA DE AJUSTE DO LANCADOR.................... 97
6.1 DESCRICAO DA PROPOSTA DE AJUSTE ..o, 97
6.2 COMPARAGCAO ENTRE O SISTEMA ATUAL E PROPOSTO...... 100
CAPITULO7- COMENTARIOS E CONCLUSOES.......ccccovvminiieinnns 107
7.1  TRABALHOS FUTUROS ......ocoieieee e 109
REFERENCIAS BIBLIOGRAFICAS .......cocoiveeeeeeeeeeeee e eseses s 110
BIBLIOGRAFIAS CONSULTADAS ..ottt 116
APENDICE 1 - DESENHOS MECANICOS DO PROTOTIPO.................. 119
APENDICE 2 - PROGRAMAGAO LADDER DO CLP.....c.cccovvirrrrerane. 124
APENDICE 3 - CALCULO DE AJUSTE DO LANCADOR.........cc.ceeven... 130
APENDICE 4 - RELATORIO TDA ......oooiiiistceeeeereeeeees e, 136
APENDICE 5 - SONDAGENS DE VENTOS......cooiisreieeeeeeeieeesenienenen, 139

APENDICE 6 - POSICIONAMENTO DO LANCADOR.........c.ccccocurunnes 142



17

CAPITULO1- INTRODUCAO

Este capitulo € composto pela apresentacéo, justificativa, objetivos, metodologia
e estrutura do trabalho. Na apresentacdo do problema, é descrita a atual forma de
operacgé@o do sistema de ajuste de lancadores de foguetes nos centros de langamento.
Na justificativa estdo mencionados o0s principais aspectos que motivaram a escolha do
tema abordado nesta tese. Nos objetivos do trabalho sdo apresentadas as propostas
para melhorar o atual processo do citado sistema, com vista a minimizacdo de erro e
participacdo humana. Na metodologia sdo apresentadas as tarefas para a realizagéo dos

objetivos. Na estrutura do trabalho é descrito o conteudo de cada capitulo.

1.1 APRESENTACAO

Foguetes de sondagem néo-controlados séo langados a partir de rampa inclinada
ou trilho de lancamento, o qual é denominado de lancador. Esse langador pode se
mover em dois graus de liberdade, por meio de motoredutores, estabelecendo o ajuste

dos angulos de azimute e elevacdo, conforme vistas apresentadas na figura 1.

Trilho de
/ langamento
Angulo de '
elevacao E ]
Vista Lateral 4
Base do
lancador
S
Angulo de B
azimute o
Vista Superior 4

Figura 1 - Angulos de elevago e azimute do lancador
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O angulo de azimute de lancamento define a direcdo da trajetoria. O angulo de
elevacdo de langamento define principalmente os parametros de apogeu da trajetéria e
a distancia de impacto do foguete. Um foguete ndo-controlado ao ser perturbado pelo
vento desvia de sua trajetoria prevista (GRINER, 1967). Para minimizar essa
perturbacdo, é necessario ajustar os angulos de azimute e elevacgdo, para compensar 0
efeito causado pelos ventos. Os foguetes controlados ndo necessitam de tal ajuste, pois
0 sistema de controle desses foguetes tendem a corrigir as perturbagdes ocorrentes
durante o voo.

No Brasil existem dois centros de lancamentos para foguetes de sondagem nao-
controlados, sdo eles: Centro de Lancamento de Alcantara — CLA, localizado em
Alcéntara no estado do Maranhéo e o Centro de Lancamento da Barreira do Inferno —
CLBI, localizado em Natal no estado do Rio Grande do Norte.

As atividades de langcamento de foguetes requerem conhecimento apropriado das
condicBGes meteoroldgicas, tais como a direcdo e velocidade dos ventos, ocorréncia de
precipitacdo, atividades convectivas proximas com descargas elétricas, nebulosidades,
etc (FISCH, 1999). Nos principais centros de lancamentos de foguetes norte
americanos, existe uma compilacdo completa dos principais elementos climéticos
(JOHNSON, 1993). O vento pode influenciar em até 40% no dimensionamento dos
atuadores aerodindmicos de um foguete (FITZGIBBON; FISH, 1989).

O regime de ventos e a turbuléncia atmosférica na camada limite superficial tém
sido objeto de grande interesse da meteorologia aeroespacial nas UGltimas décadas.
Dessas caracteristicas sdo extraidas informacGes basicas para 0 projeto e
desenvolvimento de foguetes ou em andlises das condigdes ambientais presentes,
quando da ocorréncia de lancamentos fracassados de foguetes, como por exemplo, 0s
trabalhos de Uccellini et al., (1986) e Fichtl et al., (1988), relativos a explosédo do
Onibus espacial Challenger em 1986. Os dados de vento também sdo necessarios para
o0 calculo da trajetoria dos foguetes. Por exemplo, até 1000 m de altitude, 88% da
influéncia na trajetéria sdo devidas ao vento, enquanto que, acima de 5000 m de
altitude, a influéncia do vento na trajetdria € de 3 % (FISH, 1999).

Assim sendo, os angulos de azimute e elevagdo do langador para um determinado

voo estdo relacionados com a trajetéria que se deseja para o foguete. Contudo, a
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presenca de vento pode desviar o foguete da trajetoria prevista. Dessa forma, é
necessario ajustar o posicionamento do lancador momentos antes do langcamento, para
compensar o efeito do vento medido e assim, manter a trajetdria dentro de tolerancias
previstas. As informacgdes dos ventos em diversas camadas de altitude podem ser
captadas por meio de anemémetros ou baldes de sondagem atmosférica.

O anemOmetro é um instrumento meteorologico usado para medir a direcdo e a
velocidade do vento. A figura 2 mostra um tipo de anemdmetro instalado em uma torre
no CLBI. Os anemdmetros sdo geralmente instalados em uma estrutura metéalica,

denominada torre, e distribuidos em determinados niveis de altitude.

A

AnemoOmetro
Figura 2 - AnemoOmetro instalado em torre

No CLA os anemdmetros estdo posicionados em seis niveis na torre,
respectivamente a 48, 52, 58, 71, 85 e 112 metros de altitude medidos em relacdo ao

nivel do mar. A figura 3 ilustra uma torre com anemodmetros dispostos em seis niveis.
%‘ Nivel 6
X' Nivel 5

x Nivel 4

Nivel 3

Anemdmetro

/ Nivel 2

- Nivel 1

' A

Figura 3 - Torre com anemodmetros
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Acima da torre as informagdes dos ventos podem ser captadas por meio de baldes
de sondagem atmosférica. Os balbes de sondagem atmosférica, figura 4, transportam
uma radiossonda, que emite informacOGes de temperatura, presséo, umidade e
posicionamento, que sdo captadas por meio de antenas. Informacdes de direcdo e

velocidade do vento sdo obtidas pelo deslocamento do baléo.

Figura 4 - Baldo de sondagem atmosférica

A casamata é um setor construido com estrutura e paredes reforcadas, localizada
nas proximidades dos lancadores de foguetes. Dela podem ser operados e monitorados
0 posicionamento do lancador, por meio do painel de disparo do foguete, entre outros
sistemas. A figura 5 mostra um exemplo de vista interna de casamata (NASA GLENN
RESEARCH CENTER, 2003, p.16).

Figura 5 - Casamata
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A figura 6 mostra parte da sala de seguranca de voo do CLA, a qual esta
localizada no prédio denominado por Centro de Controle. Essa sala possui VAarios
sistemas que servem para dar os subsidios necessarios para analise e tomada de
decisdes pela Seguranca de V6o (SVO). E de extrema importancia que os sistemas

utilizados pela SVO sejam confiaveis e precisos (LOUIS, 2006, p.48).

Figura 6 - Sala de seguranca de voo

As informacgbes das caracteristicas dos ventos, direcdo e velocidade, até 112
metros sdo captadas pela torre de anemémetros. Acima dessa altitude € necessario
utilizar bal6es de sondagem atmosférica que podem capturar dados dos ventos até
30.000 metros.

Essas informac6es sdo transmitidas até um centro de processamentos de dados na
central de meteorologia do Centro de Langamento. Dessa central a cada 20 segundos,
via modem, sdo enviadas as informacGes dos ventos da torre com anemometros, e a
cada cinco segundos as informagdes dos ventos coletadas pelos baldes de sondagem
atmosférica, essas informacbes sdo enviadas para um computador no centro de
controle que por meio de um programa computacional, exemplo software GUARA
(YAMANAKA; GOMES, 2001), processa as informacGes das caracteristicas fisicas
do foguete e os angulos previstos de posicionamento do lancador, e executa 0s
calculos dos angulos de azimute e elevacdo necessarios para compensar os efeitos das
perturbacdes causadas pelos ventos naquele instante. Apos isso, o operador da SVO,
localizado no Centro de Controle, de posse dessas informagdes, informa via telefone
ou radio, para o operador do lancador localizado na casamata, os valores de azimute e

elevacdo para que 0 mesmo possa executar os comandos necessarios para efetuar o
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novo posicionamento do lancador nos angulos solicitados. A figura 7 mostra a
arquitetura atual do sistema, utilizada para a realizagdo do ajuste dos angulos de

azimute e elevacédo do lancador.

Figura 7 - Arquitetura atual do sistema

A figura 8 apresenta o diagrama de blocos representativo da atual seqiiéncia de
atividades necessarias para posicionar os lancadores de foguetes de sondagem,
descritos nesta subsecdo, quanto aos seus angulos de azimute e elevagdo. Conforme
descrito, a seqiiéncia de eventos necessarias para realizar o posicionamento do
lancador é totalmente dependente das informac@es fornecidas pelo operador da SVO,
via telefone, por meio dos célculos de ajuste executados pelo software GUARA, ao
operador do lancador que manuseia o painel de acionamento do posicionamento do
langador da casamata, e realiza as corre¢fes necessarias dos angulos de azimute e
elevacdo, conforme solicitado pelo operador da SVO. Atualmente, nos centros
brasileiros o operador da SVO nédo possui nenhum dispositivo que possibilite obter

informagdes, de forma direta do posicionamento atual dos angulos de azimute e
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elevacdo. Qualquer erro de interpretacdo entre os operadores da SVO e do lancador
podera ocasionar erro no ajuste do posicionamento do foguete no lancador, e
conseqiientemente poderd provocar desvio da trajetdria prevista para o foguete. Esse
atual processo necessita um adequado entrosamento entre os operadores, pois além
dessa atividade de ajuste do langcador, ambos possuem outras obrigacdes que
demandam tempo. Atualmente, devido a esses fatores, € necessario antecipar a ultima
correcdo do lancador em até sete minutos. Os centros de langamento no Brasil e em
varios centros de lancamento de foguetes pelo mundo utilizam uma metodologia

similar a essa descrita, para corre¢do do posicionamento do lancador.

OPERADOR DE SEGURANGA DE VOO

[ A A ¢—/ \—# A A
\ 4
Inserir o valor Inserir informacoes Inserir o valor
de ajuste das caracteristicas de ajuste
nominal de azimute do foguete nominal de elevagéo
YyYVvY
Leitura dos dados dos
Entradas Dados do vento ventos, caracteristicas do Dados do vento da
datorre de H— |foguete e angulos de azimutel 4 radiossonda
anemometros e elevacdo para o célculo do (balo)
ajuste do langador
Valor calculado| |Valor calculado
do azimute de elevagéo
Computador (Software Guara)

OPERADOR DO LANCADOR
A A
( Real < Calculado Real < Calculado
Acionamento do motor Acionamento do motor
> de azimute — — de elevagéo <
(Sentido Horario) (Sentido Horario)
Real > Calculado 3l 18 Real > Calculado
. ] .
Acionamento do motor 3 % Acionamento do motor
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Leitura do Azimute g |3 Leitura da Elevagdo
Q
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motor de azimute | "] motor de elevacio

Figura 8 - Diagrama de blocos da atual seqiiéncia de atividades
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No capitulo 3, sdo mencionadas as pesquisas bibliograficas realizadas para
aquisicdo de informacdes sobre o modo de operacdo dos lancadores de foguetes de
sondagem, nos centros de lancamentos brasileiros e estrangeiros. Foram realizadas
também visitas técnicas e participagdes em missdes de lancamento de foguetes em
centros brasileiros, para aquisicoes dessas informagoes. A figura 9 mostra um painel
de comando utilizado atualmente para o acionamento dos motores e leitura do
posicionamento dos angulos de azimute e elevacdo de lancadores de foguetes. O
acionamento € realizado por meio de dois botdes e a leitura por mostrador eletrénico
para cada angulo. Embaixo de cada mostrador de angulo existem botbes que, quando
acionados, movimentam o lancador para a posicdo desejada. A evolugdo da
movimentacdo pode ser acompanhada pelos mostradores eletronicos de angulos. O
painel também possui outros recursos, tais como: Botdo de emergéncia, fusiveis de
protecdo do painel, chave seletora para ligar ou desligar o painel, com lampada de

identificacdo de ligado, bot&o de teste de painel e uma lampada de comando local.

Figura 9 - Painel de comando do langador

A janela principal do software GUARA, figura 10, foi desenvolvido em

linguagem Visual Basic® (MICROSOFT, 1995), por pesquisadores brasileiros no
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IAE, para o uso no CLA. O GUARA possui rotina para efetuar o calculo do ajuste do
lancador a partir dos dados de vento de superficie, provenientes de medidas captadas
por meio de uma torre de anemometros com 112 metros de altura, e dos dados de
vento provenientes de medidas realizadas na atmosfera por meio de radiossondas,
utilizando balGes até 30.000 metros de altitude. Trata-se de um processo de
compensacdo do vento, também conhecido como técnica de compensagdo. Essa
técnica utiliza um método matematico para o ajuste do lancador em relacdo ao vento
predominante, que serd descrito no capitulo 4, cujo objetivo é alcancar os angulos
nominais de v0o, em azimute e elevagédo. A figura 10 mostra a versdo 4.1 da interface

do software GUARA, com a indicagio de seus principais modulos.

Anaulos de azimut Dados dos ventos, Dados dos ventos,
”IQU 0S de azimu Ie captados pela torre captados pela
€ elevacao nominal. com anemoOmetros. radiossonda.

Valores de azimute e elevacdo corrigidos, para compensacdo dos ventos.

Figura 10 - Interface do software GUARA
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A versdo 1.0 desse software foi testada e validada durante a campanha de
lancamento de foguetes denominada GUARA, na qual teve a participacdo da National
Aeronautics and Space Administration — NASA, no periodo de agosto a outubro de
1994. Desde entdo, o programa tem sido aplicado e aprimorado com sucesso nas
operacOes de lancamento de foguetes de sondagem. Conforme observacgdes registradas
durante a sua aplicacdo, varias melhorias foram introduzidas e alguns limites
corrigidos. Assim, a versdo 3.2 do mencionado software, homologada em maio de
2001, sofreu a introducdo de importantes recursos para 0 usuario e incorporou uma
nova interface, transformando-se na versédo 4.1 em junho de 2006. Essa versdo foi
testada e aplicada com sucesso no Centro de Lancamento de Esrange na Suécia,
durante a campanha de langcamento do foguete VSB-30 V03 / TEXUS 43, em maio de
2006.

1.2 JUSTIFICATIVA

O desenvolvimento e aperfeicoamento das condi¢des de langamento de foguetes
nas Ultimas décadas foram praticamente concentrados nas linhas de foguetes tripulados
e lancadores de satélites em diversas Orbitas espaciais, pois esses exigem tecnologias e
controles refinados, principalmente na area de seguranca de véo e solo. Os foguetes de
sondagem nédo foram esquecidos, mas a grande maioria das publicacdes de inovagoes,
no que se diz respeito a técnicas de lancamento de foguetes ndo-controlados, foram
feitas até o final do século passado. Nesse periodo foram realizados diversos trabalhos
relacionados a sondagens atmosféricas, que tiveram como principais objetivos
descobrir as condicGes atmosféricas, tais como pressdo, umidade, gravidade,
temperatura, entre outras propriedades, em diversos pontos estratégicos do planeta.
Esse conhecimento é de suma importancia em diversos campos da ciéncia, sendo que
muitos bancos de dados, como por exemplo, os de informacdes gravitacionais feitos
naquela época ainda sdo atualmente utilizados.

Nos ultimos anos, os estudos cientificos na area de microgravidade vém
ganhando forca. Esse ambiente é adequado para o desenvolvimento de novas
tecnologias, como novos materiais ultra-resistentes, elaboracdo de novos

medicamentos, etc. O ambiente de microgravidade providencia a base para um
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laboratorio unico na qual os cientistas podem investigar os trés estados fundamentais
da matéria: sélido, liquido e gasoso. As condi¢des de microgravidade permitem que 0s
cientistas observem e explorem fendmenos e processos que sdo normalmente
camuflados pelos efeitos da gravidade terrestre.

H& 20 anos a Agéncia Espacial Européia (European Space Agency — ESA)
trabalha com assuntos relacionados a microgravidade (WALER, 2000). Parte dos
experimentos em microgravidade é enviada a estacdo espacial, entretanto esses
necessitam de uma ampla qualificagdo em terra gerando aumento de custo. Além
disso, a janela de oportunidades para o envio de experimentos para a estacao espacial é
bem restrita e cara. Isso tem aumentado a procura por foguetes de sondagem nos
altimos anos. O Brasil, por exemplo, mantém uma parceria com a Alemanha no
fornecimento de motores para foguetes de sondagem. No ano de 2005, o Brasil, por
intermédio do Instituto de Aeronautica e Espaco - IAE, obteve a qualificacdo do
foguete de sondagem VSB-30, aprovado para langcamentos na Europa
(MONTENEGRO, 2005).

O crescimento da procura por foguetes de sondagem para pesquisas em ambiente
de microgravidade justifica a preocupacgéo pela manutencdo e melhorias das condigoes
dos centros de lancamentos. Grande parte desses foguetes ndo sdo controlados, ou seja,
uma vez lancado ndo é possivel mudar sua trajetoria de véo. No passado, nas
vizinhancas dos centros de langamento, mais precisamente nos centros brasileiros, ndo
existia grande concentracdo de pessoas e quase ndo havia trafego aéreo e maritimo.
Hoje em dia, com o aumento principalmente desses fatores, aumentam-se as
preocupacdes com a segurancga, 0 que acarreta controles rigidos das incertezas de todos
0s parametros que envolvem um langamento de foguete ndo-controlados. Essa classe
de foguetes necessita ser aerodinamicamente estavel, ou seja, o0 centro de gravidade
(CG) devera estar situado entre o centro de pressdo (CP) e a ponta do foguete. Isso
significa dizer, resumidamente, que a margem estatica sera positiva (SIELAWA,
1972). Quando ocorrer algum tipo de perturbacdo, o foguete devera ser capaz de se
estabilizar e continuar o v0o. A perturbacdo pode ocasionar um aumento da dispersédo
dos resultados de desempenho de vdo e da area de impacto das partes alijadas. Além

disso, esses foguetes saem em baixas velocidades do lancador (BURCHETT,
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COSTELLO, 2002), pois quanto menor a velocidade do foguete nas primeiras
camadas de altitude, maior € a sua vulnerabilidade a perturbagdes dos ventos.

A trajetoria de vbo de um foguete de sondagem ndo-controlado pode ser
influenciada por perturbagdes internas e externas. Dentre as perturbacGes internas
destacam-se: 1) excentricidade do CG, em relagcdo ao eixo de simetria do foguete, 2)
desvio do jato propulsivo e 3) momentos oriundos do sistema de separacéo de estagios.
A principal perturbacdo externa é o efeito das rajadas de vento ou do cisalhamento do
vento (PALMERIO, 2002). A acdo do vento é um dos itens mais dificeis de se
administrar, pois trata-se de um fendmeno da natureza.

Nos trabalhos de calculo de trajetoria, além da necessidade de se obter
informacdes de voo relacionadas com desempenho, rotacdo, pressdo dindmica, entre
outros, é necessario realizar estudos de dispersdo da trajetoria. No calculo da trajetéria
de foguetes, estdo inseridos todos os parametros de incertezas em potencial de um
foguete, tais como: dados aerodindmicos, empuxo dos motores, variacdo de massa,
posicionamento do langador, etc. Os principais objetivos dos estudos de dispersdo da
trajetoria sdo: 1) informar as possiveis variagcdes de desempenho de v6o do foguete e
2) calcular a area de dispersdo de impacto de todas as partes do foguete. Esse impacto
pode ocorrer em solo ou mar.

Os trabalhos relacionados a area de dispersao de impacto de foguetes constituem
uma das principais preocupa¢des em uma campanha de langcamento, pois envolvem
atividades que necessitam de apoio da Marinha e Aeronautica. Existe a necessidade de
informar com antecipacéo as areas de provavel impacto das partes do foguete, para que
0s 6rgdos competentes possam realizar e notificar as interdi¢cbes de areas terrestres,
aéreas e maritimas. Quanto maiores essas areas, proporcionalmente maiores problemas
se manifestam, como por exemplo, solicitar mudancas nas rotas do espaco aéreo e
maritimo. As dificuldades aumentam quando é necessario resgatar uma carga util. O
resgate no mar pode ser considerado o mais dificil, pois a carga util pode afundar e se
perder, caso a equipe de resgate ndo esteja a postos.

O vento € um dos parametros que mais proporciona desvio na trajetoria de voo
de um foguete de sondagem ndo-controlado. Para reduzir esse erro, 0s centros de

lancamento de grande porte utilizam softwares especializados, baseados em
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metodologias matematicas, que a partir de medidas reais dos ventos, calculam o0s
angulos de posicionamento do langador, com o objetivo de compensar tais
perturbacdes. Mesmo com essa compensacdo, 0S sistemas e mecanismos atualmente
disponiveis podem deixar uma margem de erro, tais como: 1) os sistemas de ajustes de
lancadores conhecidos realizam as operacdes de posicionamento de forma nao
automatica, 2) o ultimo ajuste € feito de cinco a sete minutos antes do langamento,
sendo que nesse periodo é possivel haver mudanca nos ventos e 3) a comunicacdo
entre o responsavel pelos célculos de correcdo dos angulos de posicionamento do
foguete e o responsavel pela operacdo do lancador é feita de forma verbal e a distancia
(via telefone ou radio), possibilitando erros de interpretacdo entre ambos.

Os sistemas e procedimentos na area de ajuste dos lancadores de foguetes néo-
controlados, para compensacdo dos efeitos dos ventos, podem ser melhorados, pois
existe uma vulnerabilidade operacional que pode ser minimizada com o auxilio das
técnicas de automatizacdo de sistemas. Qualquer erro de comunicacéo, interpretacdo
dos valores de ajuste do lancador ou mudanca das caracteristicas dos ventos em
relacdo ao ultimo ajuste que antecede o0 momento do langcamento, podera resultar em
uma trajetoria diferente da prevista para o v6o. Isso podera acarretar em inimeras
consequiéncias indesejaveis, tais como: aumento da dispersdo do ponto de impacto,
riscos de acidentes, dificuldades no resgate da carga Util, perda de desempenho do
foguete, etc.

O erro humano é responsavel por um numero estarrecedor de incidentes na
industria e na aeronautica (LASALA, FILGUEIRAS, GIGLEY & ULLMAN, 1997).
Algumas pesquisas indicam uma média de 60% de incidentes que podem ser
atribuidos a acdo humana. Em alguns casos, esse numero pode chegar a 90% (LEE,
TILLMAN & HIGGINS, 1998). Sempre que a analise de um acidente conclui que
houve erro humano, a tendéncia € reduzir a probabilidade dessa ocorréncia pela
substituicdo da acdo do homem por equipamentos extremamente confiaveis,
aumentando-se o grau de automatizagéo (FILGUEIRAS, 1998).

Os meios de ajuste de lancadores de foguetes de sondagem ndo-controlados
conhecidos e descritos na subse¢édo 3.2 desta tese mostram que os sistemas de controle

utilizados para esse fim ndo possuem realimentacdo das informacgdes atuais do
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posicionamento do langador, portanto séo considerados como sistemas de controle de
malha aberta. Esses sistemas somente poderdo ser utilizados na préatica se a relacéo
entre a entrada e a saida for conhecida e se ndo houver distdrbio interno ou externo
(OGATA, 2003). A automatizacdo utilizando Controladores Légicos Programaveis -
C.L.P em sistemas de controle em malha fechada minimiza possiveis disturbios

ocasionados por eventuais erros humanos nesse processo.

1.3 OBJETIVOS

O objetivo principal deste trabalho é propor uma arquitetura capaz de
automatizar lancadores de foguetes de sondagem nao-controlados, com o propdsito de
diminuir o intervalo de tempo entre o ajuste final do lancador e o instante de
lancamento, contribuindo na diminuicdo das tolerancias de azimute e elevagédo
utilizadas pela Seguranca de V0o, para a realizacdo do ajuste do final do lancador,
minimizando a dispersdo do ponto de impacto das partes do foguete e a interferéncia
humana durante esse processo.

De forma geral a proposta é oferecer facilidades para o usuario, especificamente
para o responsavel pela seguranca de v6o, em missdes de langamento de foguetes de
sondagem nédo-controlados, tais como: acessar remotamente informagdes sobre o atual
posicionamento do foguete no lancador, a partir do centro de controle, corrigir o ajuste
do posicionamento do langador, para compensar a influéncia dos ventos de forma
manual, semi-automatica ou automatica, obter resultados dos célculos de dispersao de
trajetérias de forma rapida e intuitiva e disponibilizando ao SVO um software de

calculo de dispersdo da trajetdria de facil e rapida execucéo.

1.4 METODOLOGIA

Para atingir tais objetivos € proposto a execucdo das seguintes atividades:

1) Projetar e Construir um protétipo de um lancador “genérico” em escala

reduzida, para realizar simulacGes operacionais de ajuste do langador.

2) Obter informacbes sobre o codigo fonte do software GUARA
(YAMANAKA; GOMES, 2001), responsavel pelos célculos de ajuste dos
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langadores, e descrever o modelo matematico, objetivando identificar como
sdo executados os célculos dos angulos de corre¢do do posicionamento do
lancador de foguetes de sondagem ndo-controlados, quando sofrem a

influéncia do vento.

3) Desenvolver um software para a realizacdo dos trabalhos de calculo de
disperséo da trajetdria de foguetes de sondagem néo-controlados, por meio de

resultados de “n” simulacfes de perturbacdo da trajetoria.

4) Desenvolver rotinas no software “GUARA”, para interagir no ajuste do
lancador, com o objetivo de integrar os valores de ajuste diretamente aos

dispositivos de acionamento dos atuadores do lancador.
5) Integrar o software GUARA com o hardware do protétipo.

6) Testar e registrar o funcionamento do sistema.

1.5 ESTRUTURA DO TRABALHO

O primeiro capitulo ¢ composto pela apresentacdo, justificativa, objetivos,
metodologia e estrutura do trabalho. Na apresentacdo do problema, é descrita a atual
forma de operacdo do sistema de ajuste de lancadores de foguetes nos centros de
lancamento. Na justificativa estdo mencionados 0s principais aspectos que motivaram
a escolha deste tema. Nos objetivos do trabalho sdo apresentadas as propostas para
melhorar o atual processo do citado sistema. Na metodologia sdo apresentadas as
tarefas para a realizacdo dos objetivos. Na estrutura do trabalho é descrito de forma
resumida o conteudo de cada capitulo.

O segundo capitulo tem como objetivo apresentar de forma resumida alguns dos
principais conceitos sobre foguetes de sondagem, trajetdria prevista, calculo do ajuste
do lancador, dispersdo de trajetoria, seguranca de vo6o, Controladores LOgicos
Programaveis, Interface Homem-Maquina e encoder. Esses conceitos formarédo a base
necessaria para o leitor compreender a terminologia e os sistemas utilizados nesta tese.

O terceiro capitulo tem como principal objetivo descrever o estado da arte de
sistemas relacionados com esse trabalho. A pesquisa bibliografica visou

principalmente identificar: 1) os centros de langcamento de foguetes de sondagem
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instalados pelo mundo, 2) como séo realizados os ajustes nos langadores de foguetes
de sondagem nesses centros, para compensar os efeitos das perturbagdes dos ventos, 3)
0s recursos disponiveis para os calculos de dispersdo de trajetorias, e 4) as
responsabilidades da seguranca de v6o em langcamentos de foguetes de sondagem.

O quarto capitulo é composto pelo desenvolvimento do trabalho que mostra a
arquitetura proposta para o sistema, o prototipo projetado para a realiza¢do dos ensaios
praticos, a integracdo software e hardware, a ldgica de operacao proposta, 0 método de
calculo do ajuste do lancador, o desenvolvimento de um programa de calculo de
dispersdo da trajetéria e o estudo da influéncia do lancador na trajetdria de foguetes.

O quinto capitulo mostra a aplicacdo pratica do sistema, com a apresentacdo da
bancada de simulagdes do protétipo de lancador de foguetes ndo-controlados, 0s
principais componentes do protétipo, o esquema de ligacdo do protdtipo e 0s
resultados das simulacdes, para analisar 0 comportamento de todo 0 processo para
validar a aplicagdo da atualizacdo do sistema automatico proposto.

No sexto capitulo é apresentado uma proposta de procedimento para a realizacéo
do ajuste automatico do lancador.

No sétimo capitulo sdo apresentados comentarios e conclusdes do trabalho e
algumas sugestdes para trabalhos futuros.

O trabalho é finalizado com a apresentacdo de apéndices, contendo os desenhos
mecanicos utilizados para a fabricacdo do prototipo, o programa em linguagem ladder
do C.L.P detalhada e comentada utilizada para a automatizacdo do prot6tipo, um
exemplo numérico completo de um caso de ajuste do lancador, o relatério gerado pelo
programa de dispersdo da trajetoria Trajectory Dispersion Analysis - TDA, e algumas

vistas do protdtipo em diversas posicdes.
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CAPITULO2- CONCEITOS BASICOS

Este capitulo tem como objetivo apresentar de forma resumida conceitos sobre
foguetes de sondagem, trajetdria prevista, calculo do ajuste de lancador, dispersdo de
trajetoria, seguranca de v6o, Controladores Ldgicos Programaveis, Interface Homem-
Maquina e encoder. Esses conceitos formardo a base necessaria para o leitor

compreender a terminologia e os sistemas utilizados nesta tese.

2.1 FOGUETES DE SONDAGEM

Os foguetes de sondagem sdo veiculos de pequeno porte, utilizados para missdes
suborbitais de exploracdo do espaco, capazes de lancar cargas Uteis compostas por
experimentos cientificos e tecnoldgicos. O Brasil possui foguetes de sondagem
operacionais que suprem boa parte de suas necessidades presentes, com uma historia
bem sucedida de lancamentos (IAE, 2006). Desde 1959, a NASA vem praticando
pesquisas da ciéncia do espaco e da terra utilizando foguetes de sondagem, para testar
os instrumentos usados em satelites e em naves espaciais, para fornecer como por
exemplo, informac6es sobre o sol, as estrelas, as galaxias, a atmosfera e a radiacdo da
terra. (NASA SOUNDING ROCKET SCIENCE, 2006). Os foguetes de sondagem,

figura 11, sdo basicamente divididos em duas partes principais: motor e carga util.

Figura 11 - Foguete de sondagem VS-30

A partir de 1950, os foguetes de sondagem se tornaram um valioso meio para

realizar pesquisas atmosféricas (DOUGHERTY, 2006). Os foguetes de sondagem vem



34

de um termo nautico "sondar”, que significa fazer exame de medidas
(MONTENBRUCK, et al., 2001).

2.2 TRAJETORIA PREVISTA PARA FOGUETES DE SONDAGEM

O célculo da trajetdria prevista ou nominal para foguetes de sondagem € feito
com base nos requisitos da missdo e nos parametros, também nominais, do foguete,
sem considerar as perturbacdes decorrentes do voo, tais como: 0S ventos,
desalinhamento de tubeiras, efeitos de separacbes de estagios, entre outros. Os
principais requisitos de uma missdo sdo: local de lancamento, tipo de trilho de
lancamento, valores maximo e minimo de ajustes em azimute e elevacdo do foguete no
trilho de lancamento, rotagédo, separacdo do motor, recuperacdo do motor e/ou carga
atil, atuacdo de para-quedas, area de dispersdao de impacto, etc. Os parametros
principais do foguete, necessarios para o calculo da trajetdria nominal sdo: dados
aerodinamicos, dados de propulsdo do(s) motor(es), dados de massa, centro de
gravidade, inércia, etc. De posse de todos os parametros e dados pertinentes ao
foguete, é possivel calcular a trajetdria prevista. Existem varios softwares que
executam esse tipo de tarefa, como por exemplo, Rocket Simulation — ROSI
(KRAMER, CRAUBNER e ZIEGLTRUM, 1976). Com os resultados dos calculos de
trajetdria, pode-se conhecer o desempenho do foguete e a projecdo da trajetoria na

superficie. Como forma de exemplo, considere as figuras 12 e 13.
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Figura 12 - Desempenho do foguete



35

Projecéo da
trajetoria
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Figura 13 - Projecdo da trajetoria

Além dessas, outras informag6es podem ser acessadas para o estudo da trajetoria
nominal, tais como elevacéo e azimute de voo, coordenadas X,Y e Z, margem estatica,

pressdo dinamica, velocidade, etc.

2.3 DISPERSAO DA TRAJETORIA

Em lancamentos de foguetes de sondagem é necessario estabelecer limites de
seguranca. A dispersdo da trajetoria € um dos itens mais importantes para os trabalhos
relacionados a seguranca de véo, pois é a partir dessas informacgdes que sdo possiveis
determinar as areas de colisdes das partes do foguete no solo e mar. A partir dos
calculos da trajetdria, com base nos requisitos da missdo e dos parametros nominais do
foguete, é possivel se obter a trajetoria nominal. A trajetoria real pode ser diferente da
nominal, devido a variaces nos parametros nominais usados para o calculo, pois
existem fatores perturbadores que podem ser de origem interna do foguete (variagao
no arrasto, empuxo, massa e desvio do vetor empuxo) e de origem externa (vento,
impreciséo do lancador, seqtiéncia de eventos, entre outros).

Segundo James (1961) os principais parametros que contribuem com a dispersao
da trajetoria sdo os desalinhamentos oriundos das montagens ou fabricacdo dos
foguetes e os ventos. O método de calculo da dispersdo da trajetéria de foguetes de
sondagem pode considerar cada fator perturbado isoladamente, ou seja, € especificado

um valor de desvio padrdo para cada um deles, resultando um envelope de trajetérias.



36

Desse envelope é possivel calcular uma area que abrangera todos os pontos de
impactos de cada trajetoria perturbada e calculada, conforme o exemplo ilustrado na
figura 14, (HALL, 2002).

A
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Figura 14 - Grafico da area de dispersdo do ponto de impacto

2.4 SEGURANCA DE VOO

A seguranca de vbo de foguetes de sondagem ou veiculos lancadores de satélite
consiste na atividade de maior responsabilidade em campanhas de langamento. A
Agéncia Espacial Brasileira — AEB, autarquia federal de natureza civil, criada pela Lei
n® 8.854, de 10 de fevereiro de 1994, é a autoridade brasileira responsavel pelo
estabelecimento de regras de seguranca para lancamentos espaciais a partir do
territorio brasileiro, bem como pela fiscalizacdo do cumprimento dessas regras.

Em operacOes de langamentos de foguetes existem um conjunto de processos
imprescindiveis associados a cada lancamento, como por exemplo, tratamento de
dados de vOo, a localizagdo do foguete, ajuste do lancador, meteorologia,
funcionamento da carga Util, entre outros. Um item importante desses processos € a
segurancga, tanto de pessoas quanto do patriménio e o meio ambiente. Esse processo
envolve atividades antes, durante e apds o lancamento. Nas atividades de veiculos
espaciais, existem também estudos relacionados ao impacto de algumas partes que séo
alijadas do foguete durante o véo. A seguranca de vbo € responsavel por resguardar o0s
locais onde provavelmente ocorrerdo os impactos (LOUIS, 2006).

No regulamento de seguranca de v6o da Agéncia Espacial Brasileira (AEB,
2005, p.4) foi estabelecido como objetivo da SVO garantir a seguranca fisica de

pessoas, bens publicos e privados, bem como do meio ambiente, durante operacdes de
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lancamentos espaciais a partir do territorio brasileiro, compreendendo: 1) o0s
operadores envolvidos e suas competéncias, 2) os requisitos de seguranga de
lancamento e 3) 0s processos para assegurar o0 atendimento aos requisitos

estabelecidos.

25 CONTROLADORES LOGICOS PROGRAMAVEIS

O Controlador Légico Programéavel - C.L.P ou em inglés Programmable Logic
Controller - P.L.C, foi idealizado praticamente dentro da industria automobilistica
americana, especificamente na Hydronic Division da General Motors, em 1968,
devido a grande dificuldade de alterar a I6gica de controle de painéis de comando a
cada mudanca na linha de montagem. Tais mudancas implicavam em gastos
significativos de tempo e dinheiro. Esse controlador é indicado para lidar com sistemas
caracterizados por eventos discretos, ou Seja, com pProcessos em que as variaveis
assumem valores zero ou um (ou varidveis ditas digitais, ou seja, que SO assumem
valores dentro de um conjunto finito). Podem ainda lidar com variaveis analdgicas
definidas por intervalos de valores de corrente ou tensao elétrica.

Os C.L.P's estdo muito difundidos nas areas de controle de processos ou de
automacéo industrial. No primeiro caso a aplicacdo se da nas industrias que utilizam
processo continuo, produtoras de liquidos, materiais gasosos e outros produtos. No
outro caso a aplicacdo se da nas areas relacionadas com a producdo em linhas de
montagem, por exemplo na inddstria automobilistica.

O C.L.P pode ao mesmo tempo automatizar uma grande quantidade de
informagdes, substituindo assim o homem com mais precisdo, confiabilidade, custo e
rapidez (NATALE, 1989, p.10). Esse equipamento eletrénico pode ser utilizado em
sistemas de automacdo flexivel. Permitem desenvolver e alterar facilmente a logica
para 0 acionamento das saidas em funcdo das entradas. Dessa forma, pode-se associar
diversos sinais de entrada para controlar diversas cargas ligadas em pontos de saida
(BORGES, 1998). Esse controlador ¢ um sistema eletrénico digital, utilizado em
industrias para automacéo e controle (PLAZA, MEDRANO, 2006).

O C.L.P tem capacidade de comunicagdo de dados via canais seriais. Com isso

podem ser supervisionados por softwares instalados em computadores formando
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sistemas de controle integrados. Os componentes basicos de um C.L.P sdo: fonte de
alimentacdo, processador e dispositivos de entrada e saida. A esses trés componentes
podem ser acrescentados periféricos como monitores, displays, teclado, impressoras,
modulos de comunicagdo, modulos conversores, etc. Dependendo do tamanho e do
fabricante, os componentes basicos podem vir num Unico encapsulamento ou em
modulos separados, que podem estar juntos num mesmo bastidor ou separados (PUPO,
2002). Geralmente, os modulos do processador e fonte sdo montados em um local de
controle central, enquanto que os médulos de entrada e saida estdo localizados na area
do processo em que deve atuar. As figuras 15 e 16, mostram a arquitetura basica e o
diagrama em blocos representativo das principais fases de funcionamento de um C.L.P
(CORETTI, 1998).

CLP
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Figura 15 - Arquitetura basica de um C.L.P

Inicio

Condicdo de

Iniciacdo

e

¥

Leitura das Entradas

Atualizacdo das Memdrias

Imagens das Entradas

l

Processamento e
Instrucdes de Usuério

)

Acionamento das Saidas

Atualizagdo das memorias

Imagens das Saidas

Figura 16 - Diagrama em blocos de funcionamento de um C.L.P
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2.6 INTERFACE HOMEM-MAQUINA

A Interface Homem-Maquina - I.LH.M, em inglés Man Machine Interface -
M.M.l., faz parte do sistema computacional e determina 0 meio para as pessoas
operem e acionem o sistema. Quando a interface € bem projetada, ela € compreensivel
e de facil controle. Os usuarios sentem-se satisfeitos e responsaveis pelas agdes. A
Interface Homem-Maquina € uma preocupacdo da inddstria muito antes da existéncia
de interfaces implementadas em computador. Existe muita experiéncia adquirida sobre
0 assunto como, por exemplo, a utilizacdo de mais de um perfil do operador (usuéario)
e niveis de conhecimento ou experiéncia. A Interface Homem-Maquina pode
apresentar para o usuario mensagens de acordo com as condi¢fes dos sinais de entrada
e de saida, permitindo que o operador tome ciéncia da condicdo real do sistema que
estd sendo controlado. Normalmente esse recurso é utilizado para apresentar

mensagens de emergéncia ou de parada por problemas técnicos (BORGES, 1998).

2.7 ENCODERS

Os encoders sdo sensores eletrdnicos que se aplicam a monitoramentos de
velocidades de eixo, motores e geradores. Também utilizados para medicbes de
comprimento linear de fios, tecidos, posicionamento de sistemas, etc. Os encoders

quando acionados geram pulsos, conforme o exemplo mostrado na figura 17.

Figura 17 - Sinais gerados por um encoder incremental

Esses sinais sdo decodificados e utilizados, por exemplo, para definir o
posicionamento de angulos de azimute e elevacdo em lancadores de foguetes de

sondagem ndo-controlados.
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CAPITULO 3- PESQUISA BIBLIOGRAFICA

Este capitulo tem como principal objetivo descrever o estado da arte sobre
assuntos relacionados diretamente com essa tese. A pesquisa se estendeu a consultas
em diversos meios possiveis de informages e trabalhos técnicos relacionados com o
tema da tese. Assuntos relacionados a engenharia de foguetes sdo geralmente restritos,
por estarem quase que completamente atrelados aos ministérios de defesa dos paises
que fazem o uso dessa tecnologia. As informacgdes relacionadas aos centros de
lancamento do territorio brasileiro foram obtidas por meio de visitas técnicas e
participacbes em missbes de lancamento. A pesquisa bibliografica visou
principalmente identificar: 1) alguns dos principais centros de langamento de foguetes
de sondagem espalhados pelo mundo, 2) como sdo realizados os ajustes nos langadores
de foguetes de sondagem, para compensar os efeitos das perturbacdes dos ventos, 3) 0s
recursos disponiveis para os calculos de dispersdo de trajetorias e 4) as

responsabilidades da seguranca de v6o em langamentos de foguetes de sondagem.

3.1 CENTROS DE LANCAMENTO DE FOGUETES

Séo reconhecidos como centros de langamento no territério nacional o Centro de
Langamento de Alcantara - CLA, e o Centro de Lancamento de Barreira do Inferno —
CLBI (AEB, 2005).

Segundo a NASA Sounding Rocket Sciences (2006) sdo o0s seguintes centros de
lancamentos de foguetes de sondagem usados pelo Estados Unidos da América desde
1980:

e Wallops Island, VA (Estados Unidos da América).
e Poker Flat, Alaska (Estados Unidos da América).
e Ft. Yukon, Alaska (Estados Unidos da América).
e Cape Perry, (Canada).

e Andoya, (Noruega).

e Ny-Alesund, Spitzbergen (Noruega).

e Esrange, (Suécia).

e Ft. Churchill, (Canada).
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e Sondre Stromfjord, (Greenland).

e Punta Lobos, (Peru).

e Alcantara, (Brasil).

e Tortuguero, (Porto Rico).

e Kwajalein Atoll, (Marshall Islands).

e Kenya, (Africa).

e White Sands, NM (Estados Unidos da América).

e Woomera, (Australia).

Outros centros de langcamento de foguetes de sondagem suborbitais que estédo em
atividades pelo mundo sdo: Anhueng - Coréia do Sul, Balasore - India, Thumba -
India, El Arenossilo - Espanha, Emamshabr - Iran, Haikou - China, Hama-Allepo -
Siria, Negev - Israel, Nenoksa - Russia, Sary Shagan — Cazaquistdo, Ryori - Japdo e
Sonmiani - Paquistdo (ENCYCLOPEDIA ASTRONAUTICA, 2006).

3.2 MEIOS DE AJUSTE DO LANCADOR

Nos langamentos de foguetes de sondagem ndo-controlados, realizados no Centro
de Lancamento de Alcantara - CLA e no Centro de Lancamento da Barreira do Inferno
- CLBI, o célculo do posicionamento nominal do foguete no lancador é baseado nos
estudos da trajetoria nominal. De posse de todas as informacGes disponiveis do vento,
em varias camadas de altitude, o operador de seguranca de voo, localizado no centro
de controle do centro de lancamento, executa as tarefas necessarias para se obter o0s
valores corrigidos de azimute e elevagdo, para compensar a influéncia do vento. Apds
essa atividade ele informa verbalmente, via telefone, ao operador do lancador,
localizado na casamata, os valores finais para o posicionamento do foguete.
Atualmente, o posicionamento é realizado de forma manual. Contudo, o foguete néo €
imediatamente langado, por circunstancias vinculadas principalmente a forma néo
automatizada para verificacao e correcdo desse posicionamento. No intervalo de tempo
decorrido entre o ajuste final da posi¢do do foguete e o seu langamento, 0 vento pode
mudar de velocidade e direcdo, promovendo situacdo com potencial suficiente para

causar desvio significativo na trajetdria do foguete. Além da possibilidade de
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discrepancia entre os valores de ajuste do langcador, o operador de seguranca de voo,
ndo recebe a informacdo do posicionamento atual do langador, pois essa informacao
atualmente s6 é possivel de ser obtida pelo operador do lancador localizado na
casamata.

No regulamento de seguranca para lancamentos espaciais a partir do territério
brasileiro (AEB, 2005), esta previsto que uma das responsabilidades do operador de
seguranca de vOo é estabelecer e implantar instalacbes e equipamentos, bem como
estabelecer e aplicar procedimentos especificos de seguranca de voo, que possibilitem
assegurar que 0s riscos sejam compativeis com os planos e regras de segurancas
definidos, e que os riscos sejam adequadamente controlados. O maior risco
encontrado, visando as atividades relacionadas ao ajuste do langador, € né&o
proporcionar a visualizacdo da posicao atualizada do lancador, pois caso ocorra algum
tipo de erro de comunicacéo entre os operadores de seguranca de voo e do lancador, o
foguete poderd ser ajustado em outra posicdo e consequentemente podera ocorrer
alguns riscos nédo previstos de seguranca de voo do foguete.

Em pesquisas realizadas por consultas a importantes profissionais que trabalham
diretamente na area de lancamentos de foguetes, foram obtidas as seguintes
informacdes:

e Segundo Viertotak (2005), Project Manager of SSC Esrange Space, em
lancamentos de foguetes a partir de Esrange — Suécia, 0 lancador é ajustado
para compensar a influéncia dos ventos. Essas informacdes sdo processadas por
programas de computador, mas atualmente em Esrange na Suécia, 0 ajuste do
lancador é feito de forma ndo automatica, ou seja, manualmente.

e Segundo Baxter (2005), membro da Reaction Research Society e Vice
Presidente da Pacific Rocket Society, localizado no Sul da Califérnia dos
Estados Unidos da América, o sistema de ajuste de lancadores de foguetes de
sondagem, para compensar a influéncia do vento, de seu conhecimento, nao é
feita de forma automatica, mas sim mecanizada.

e Segundo Holthaus (2005) CA Pyrotechic Operator of Friends of Amateur
Rocketry dos Estados Unidos da América, o lancador de foguetes de sondagem

utilizado em suas operacdes de lancamentos, ndo possui um sistema de corregéo
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do ajuste do lancador. Dependendo o tipo de foguete, principalmente quando
esse possuir baixa velocidade de saida do lancador, é necessério fazer a
correcdo dos angulos de elevacéo e de azimute, pois quanto menor a velocidade
de saida do foguete maior sera a influéncia dos ventos na atitude de vdo.
Quando necessaria tal correcdo, essa € feita de forma manual.

e Segundo Burrows (2005), Sr. Scientist & Professor of Department of
Astronomy & Astrophysics - Pennsylvania State University dos Estados Unidos
da Ameérica, relatou que em todos os lancamentos de foguetes de sondagem que
contou com sua participacdo, a forma de ajuste do lancador foram feitas de
forma manual, para compensacéo da influéncia dos ventos.

e Segundo Dragoy (2006), Range Safety Engineer of Andoya Rocket Range da
Noruega, relatou que existem dois lancadores de foguetes na Noruega. O
lancador principal fica localizado em Andoya e o outro chamado langador de
“campo” na llha de Spitzbergen em Ny-Alesund. Os dois langadores néo
possuem nenhum tipo de sistema automatico para o ajuste dos lancadores. Todo
0 processo de ajuste é feito de forma manual.

e Segundo Jung (2006), Head of Launch System and Flight Dynamics of
Deutsches Zentrum fur Luft und Raumfahrt — DLR (German Aeroespace
Center), informou que no DLR existem trés tipos diferentes de lancadores de
foguetes de sondagem néo-guiados. Todos esses sdéo comandados de forma
manual da casamata ou de container instalados nas proximidades do langador.
Todos os langadores foram fabricados a 30 anos e necessitam de modernizagéo.
O dltimo ajuste do lancador é realizado sete minutos antes do langcamento,
obedecendo limites pré-determinados de seguranca. Jung também relatou que a
automatizacdo do lancador pode de fato reduzir o tempo do ultimo ajuste, e
conseqlientemente haverd uma reducdo na area de dispersdo do ponto de

impacto das partes de um foguete.

De acordo com informagdes contidas em Arves, Jones, Kline, Smith, Slack e
Bales (1997), em artigo publicado na AIAA - American Institute of Aeronautics and

Astronautics sobre um programa de lancamento de quatro foguetes de sondagem
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hibridos nas instalagdes da NASA’s Wallops Flight Facility, ficou constatado que
dentre os sistemas utilizados na operagdo de lancamento, especificamente o
mecanismo de lancamento, é remotamente operado a partir da casamata. De acordo
com essa informacéo, sabendo que normalmente os calculos da compensacdo dos
ventos sdo realizados no centro de controle e ndo na casamata, pode-se concluir que
néo existe um sistema automatico para o ajuste do lancador, pois fica evidenciada uma
similaridade com a forma de trabalho dos dois centros de langamentos brasileiro, que
por sua vez ndo possuem sistemas automaticos para o ajuste do posicionamento do

langador, como mencionado.

3.3 OBTENCAO DA DISPERSAO DA TRAJETORIA

O software CARAT - Configurable Airspace Research and Analysis Tool
(CHENG; DIAZ; SRIDHAR, 2003), é utilizado pela NASA em campanhas para
lancamento de seus foguetes. Um dos objetivos desse software é dar suporte para
facilitar a analise de missdo realizada pela seguranca de v6o, tais como: trajetoria, mau
funcionamento de componentes, dispersao de destrocos do foguete, controle de voo,
limites de seguranca, ventos, areas de impacto, etc. Ndo foi possivel encontrar
informacdes sobre aquisi¢do desse software.

O software SPLASH, desenvolvido nos Estados Unidos, possui grande precisao
de calculo de dispersdo de trajetoria de foguetes. Devido a essa precisdo, 0 mesmo
possui potencialidade de uso terrorista para o uso de bombas de longo alcance. No
momento, esse software € somente oferecido para a civilizacdo dos Estados Unidos da
América. (APOGEE, 2006).

Em (THIRUMALAINAMBI; BARBINA, 2004) é descrito o desenvolvimento do
software Debris Dispersion Model using Java 3D, concebido para os calculos de
dispersdo dos destrocos produzidos durante o v6o do veiculo Space Shuttle para
operacgdes na Kennedy Space Center na Florida, Estados Unidos.

Em (SAGHAFI; KHALILIDELSHAD, 2003) € utilizado o método de Monte
Carlo para simulagdo da dispersdo do ponto de impacto de foguetes. Esse metodo
utiliza modelo matematico de v6o de um foguete e introduz incertezas estatisticas

individuais em parametros do mesmo. Nesse trabalho, um conjunto de quarenta
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parametros € selecionado em categorias diferentes incluindo: aerodinamica, propulséo,
vento, massa e inércia, dimensdo e dados do lancador do foguete. Uma distribuicéo
uniforme das incertezas é introduzida em torno dos valores nominais de cada
parametro. As magnitudes das incertezas sdo definidas baseadas em uma analise

individual de cada parametro, resultante de valores reais de voo.

3.4 RESPONSABILIDADES DA SEGURANCA DE VOO

Compete ao operador de seguranca de voo, (AEB, 2005, p.12-13): i) proteger a
integridade fisica das pessoas, as propriedades e 0 meio ambiente contra danos, que
possam ser causados por um veiculo lancador, durante a fase de langamento, ii)
minimizar os riscos de danos decorrentes de um veiculo lancador, durante a fase de
lancamento, iii) estabelecer, implantar e manter os planos e regras de seguranca de véo
a serem aplicadas na fase de langcamento, compativeis com a legislacdo brasileira e
com os planos e regras de seguranca de superficie aplicaveis, iv) estabelecer
competéncias, atribuicbes e requisitos de seguranca de vOo para 0s operadores de
veiculos espaciais envolvidos, v) estabelecer e implantar instalacbes e equipamentos,
bem como estabelecer e aplicar procedimentos especificos de seguranca de v6o, que
possibilitem assegurar que 0s riscos a seguranca de v6o sejam compativeis com 0s
planos e regras de seguranca definido, e que 0s riscos sejam adequadamente
controlados, vi) identificar os perigos, situacGes perigosas, avaliar 0S riscos a
seguranca de voOo, analisar os riscos dos veiculos lancadores, instalacdes,
equipamentos e operacfes previstas, e eliminar os perigos e situacGes perigosas ou
reduzir os riscos a seguranca de v6o a niveis aceitaveis, vii) administrar 0s riscos
residuais a seguranca de voo inerentes a fase de lancamento, viii) verificar a aplicacéo
dos planos, regras e procedimentos especificos de seguranca de v6o, ix) aprovar 0s
equipamentos embarcados de seguranca de v0o, ou constatar a aprovacao realizada por
organismo competente, x) aprovar o plano de v6o de veiculo lancador, incluindo
trajetéria nominal e dispersBes. xi) contribuir para a elaboracdo e implantacdo dos
planos de seguranca quanto as situacdes de emergéncia relacionado a fase de
lancamento, xii) informar as autoridades competentes sobre qualquer incidente ou

acidente e participar de investigacdes, documentando as constatacdes, Xxiii) divulgar
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para outros operadores as licbes de seguranca de voo aprendidas; xiv) estabelecer e
operar uma estrutura de seguranca de vO0 necessdria a execucdo das atividades
relativas as suas competéncias e Xxv) elaborar relatorios sobre a aplicacdo e
cumprimento das regras de seguranca de vo0o, e encaminha-los ao operador de
seguranca.

Segundo o Programa Oficial de Foguetes de Sondagem da NASA, o gerente da
missdo de voo de um foguete de sondagem ndo-controlado é o responsavel pela
configuracdo de dados do foguete, tais como: metodos de compensacdo dos ventos,
dados aerodinamicos, informacdes propulsivas dos motores, dados de dispersdo da
trajetoria, trajetoria nominal, etc (GODDARD, 2005, p.92). Muitas dessas informacdes
devem ser enviadas, na forma de um tipo de dossié de langamento, com dois meses de
antecedéncia, para preparacao de cronograma, testes e consequentemente a aprovacao

ou ndo para o langamento.
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CAPITULO 4- DESENVOLVIMENTO DO TRABALHO

Este capitulo é composto pelo desenvolvimento do trabalho que mostra a
arquitetura proposta para o sistema automatico de ajuste do lancador de foguetes, o
prototipo projetado para 0s ensaios praticos, a integracdo software e hardware, a
I6gica de operacdo proposta, 0 método de calculo do ajuste do lancador, o
desenvolvimento de um programa de calculo de dispersdo da trajetdria e o estudo da

influéncia do lancador na trajetoria de foguetes.

41 ARQUITETURA PROPOSTA

A figura 18 mostra a proposta de arquitetura para o sistema. As principais
diferencas comparadas com a arquitetura atual do sistema, figura 7, sdo a incluséo do
sistema de comunicacao entre o centro de controle e a casamata, e a substituicdo do

painel de acionamento da casamata pelo C.L.P e a IHM local.

Figura 18 - Arquitetura proposta para o sistema
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A figura 19 mostra outros detalhes da arquitetura proposta para o sistema, a qual

utiliza o controle em malha fechada.

CASAMATA
Encoders
CENTRO DE CONTROLE y Y
| INPUT | L
Computador IHM A
B Comunicagéo C Local N
2t serial C
< L <>
4= :, A
P D
O
| OUTPUT | R
§ Motoredutores

Figura 19 - Arquitetura do sistema de controle proposto

Com essa nova proposta, o lancador além de ser comandado da casamata por
meio da I.H.M, também podera ser comandado e monitorado pelo centro de controle,
por meio do software GUARA, pois atualmente o lancador somente ¢ monitorado e
acionado da casamata e de forma ndo automatica.

A transferéncia de informacdo entre o computador hospedeiro, que abriga o
software GUARA, localizado no Centro de Controle, e o C.L.P, localizado na
Casamata, podera ser realizado com comunicacdo serial. Nos ensaios realizados com o
protétipo, utilizou-se um cabo de configuracdo serial, apresentado no item 4.3 desta
tese.

A IHM local substituird todo o painel de comando, atualmente utilizado para a
realizacdo das manobras necessarias para 0 posicionamento do lancador. Dessa
interface, o operador do langador podera também realizar essas manobras e visualizar
a evolucdo das corre¢des do posicionamento dos angulos de azimute e elevagédo do
lancador, realizados pelo SVO do Centro de Controle pelo novo mddulo de controle
inserido no software GUARA.

O diagrama de blocos representativo de operagdo do sistema proposto, figura 20,

mostra a inclusdo do C.L.P que substitui as atividades executadas pelo operador do
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lancador. Comparando esse diagrama com o diagrama do sistema atual, figura 8, é
possivel observar que o objetivo é integrar o software GUARA com as operagdes do
C.L.P, afim de automatizar o processo de calculo da correcéo dos angulos de azimute e
elevacdo, para o posicionamento automatico do lancador durante operagdes de

lancamento de foguetes de sondagem néo-controlados.

OPERADOR DE SEGURANCA
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N&o acionar Né&o acionar motor

4

motor de azimute de elevagéo

Figura 20 - Diagrama de operacgdes proposto

A figura 21, mostra a nova interface do software GUARA, integrada com o
modulo de controle do langador, denominado LAUNCHER SETTING. Os valores da
nova posicdo do langador serdo transferidos do software GUARA por meio da funcio
WIND CORRECTED, para a fungdo NEW LAUNCHER POSITION do médulo de
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controle do lancador. Essas serdo as principais informacgdes que o médulo de controle
necessitard para realizar a correcdo do lancador para compensar as influéncias do

vento.

Madulo de Controle do Lancador. /

Figura 21 - Interface proposta para o software GUARA

No mddulo de controle do lancador, a posicdo atual do posicionamento do
lancador podera ser vista no campo denominado (LAUNCHER ACTUAL POSITION).
A posicdo desejada para esses angulos sdo inseridas no campo denominado (NEW
LAUNCHER POSITION). O botdo STOP desse modulo possui a funcdo de parar o
sistema, quando ocorrer qualquer necessidade de interromper o funcionamento do
sistema por seguranca. Enquanto esse botdo estiver acionado, ndo sera possivel
movimentar o lancador. O mddulo de controle podera ser operado de trés formas,
conforme mencionado a seguir.

e Automatica: o lancador serd operado sem interferéncia humana, ativado pelo
responsavel pela seguranca de voo. Apos um intervalo de tempo estabelecido,

o0 langador recebera uma nova instrucdo de correcdo dos angulos de azimute e
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elevacdo, e devera executar essa operacao de correcdo do lancador dentro desse
tempo.

e Semi-automatica: o lancador serd operado com interferéncia humana, pelo
operador da SVO, utilizando as informacdes de corre¢do do langador calculadas
pelo software GUARA, no intervalo de tempo que o mesmo julgar conveniente.

e Manual: o lancador serd operado com interferéncia humana. Os valores de
posicionamento serdo inseridos diretamente na funcdo NEW LAUNCHER
POSITION pelo operador da SVO ou pelo operador do langador, por meio da
I.H.M local na casamata.

Quando selecionado o modo automaético, figura 22, as informagfes da nova
posicdo do lancador e a acdo de execucdo do novo posicionamento (botdo SEND)
serdo atualizadas no intervalo de tempo escolhido pelo SVO automaticamente. A

contagem regressiva desse tempo podera ser visualizada, abaixo do botédo SET.

Figura 22 - Modulo de controle automatico

Quando selecionado 0 modo semi-automatico, figura 23, as informac6es da nova
posicdo do langador serdo inseridas no modulo de controle toda vez que for acionado o

botdo SET. Depois sera necessario ativar o botdo SEND para a realizacdo da operacao.
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-LAUNCHER SETTING

LAUNCHER ACTUAL FOSITION

Azimuth 733 Elevation I 86.7

¢ Manual

M.M.I
& Semi Automatic El ﬂl El

 Automatic

NEW LAUNCHER POSITION

Azimuth I 733 Elevation I 86.7

STOP |

Figura 23 - Modulo de controle semi-automatico

O lancador também podera ser operado de forma manual pelo responsavel pela
SVO. O botdo OFF, do campo M.M.I, devera estar acionado, conforme figura 24. Essa
opcado somente devera ser utilizada no periodo fora da contagem regressiva para 0

lancamento do foguete.

-LAUNCHER SETTING

LAUNCHER ACTUAL POSITION

Azimuth 67.7 Elevation | 80

& Manual MM
¢ Semi Automatic SETl

 Automatic

ON OFF

NEW LAUNCHER POSITION

Azimuth I 67.7 Elevation I 80

STOP |

Figura 24 - Modulo de controle manual (Centro de Controle)

O lancador também poderd ser operado de forma manual pelo operador do
lancador. O botdo ON, do campo M.M.I, deverda estar acionado, conforme figura 25.
Essa opcao podera ser utilizada com o objetivo de auxiliar & manutencdo, lubrificacéo,

integracdo do foguete no lancador, etc.
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rLAUNCHER SETTING

LAUNCHER ACTUAL FOSITION

Azimuth I 62 Elewvation 739

& Manual
 Semi Automatic SET|

 Automatic

NEW LAUNCHER POSITION

Azimuth I 67.7 Elevation I 80

SEND |  sTOP |

Figura 25 - M6dulo de controle manual (Casamata)

O objetivo ndo € disponibilizar o mddulo de controle manual (casamata) quando
o foguete estiver sendo integrado e no periodo de contagem regressiva para 0
lancamento, por motivo evidente de seguranca. Caso ocorra qualquer necessidade de
manuseio do lancador pelo operador responsavel na casamata, a contagem devera ser
interrompida e essa opcéao liberada pelo operador da SVO, do centro de controle, por
meio do software GUARA, acionando o botdo ON do campo M.M.1.

Mesmo quando a operacgdo do lancador estiver sendo realizada na casamata, pelo
operador do lancador, o operador da SVO, por meio do modulo de controle do
software GUARA, podera verificar a evolucdo do posicionamento do lancador, pelo
campo LAUNCHER ACTUAL POSITION.

A LLH.M local instalada na casamata disponibilizara para o operador do langador
as informacgdes da posicdo atual do lancador em azimute e elevacdo (ACTUAL
POSITION) e também a nova posicdo de azimute e elevagdo (NEW POSITION),
fornecido pelo software GUARA, nos modos automatico (figura 22), semi-automatico
(figura 23) e manual (figura 24).

A figura 26 mostra o visor principal da I.H.M local, montado para os testes de
simulagdes do prototipo de langador de foguetes ndo-controlados. Nessa figura pode-
se observar valores de azimute e elevacdo atuais, € novos valores de posi¢do para

corrigir o sistema.
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Figura 26 - Visor principal da I.H.M local

Da I.LH.M local, figura 27, o operador do lancador podera mudar os angulos

atuais de azimute e elevacdo de modo manual, acionando os botbes K1, K2, K3 ou K4.

Esses botbes possuem as seguintes funcdes:

K1: Acionamento do motor de azimute no sentido anti-horario.
K2: Acionamento do motor de azimute no sentido horario.
K3: Acionamento do motor de elevacgdo no sentido anti-horario.

K4: Acionamento do motor de elevacdo no sentido horario.

Essa forma é similar ao atual método utilizado para correcdo dos angulos de

azimute e elevacdo nos Centros de Lancamentos de foguetes de sondagem néo-

controlados, descritos nesta tese.

Figura 27 - Visor de instrucdo da I.H.M local
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4.2 PROTOTIPO DO LANCADOR

O prototipo do lancador foi projetado e construido para avaliar a sistematica
proposta neste trabalho. A definicdo do desenho para a fabricagdo do prototipo em
escala reduzida, aproximadamente 1:100 do lancador, para as simulacdes de
posicionamento dos angulos de azimute e elevacdo, foram realizadas por meio de
pesquisas em diversos sites na internet relacionadas com centros de langamentos de
foguetes de sondagem, visitas técnicas, participacdes em campanhas de lancamentos e
consultas a especialistas do IAE.

A figura 28 mostra duas vistas do desenho do projeto do lancador que foi
utilizado nas simulagdes praticas de ajustes dos angulos de azimute e elevagdo. Os
desenhos, materiais utilizados, medidas de cada peca projetada para construcdo deste

prototipo, com todo detalhamento estdo contidos no apéndice 1.
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Figura 28 - Desenho mecénico do prototipo
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O objetivo principal do protétipo foi reproduzir todas as caracteristicas possiveis
de um lancador real. Na fabricacdo do prototipo foram necessarios trabalhos de
usinagem, fresa, soldagem, retifica, pintura, ajustes mecéanicos e montagem.

A figura 29 mostra uma vista do prototipo do langador fabricado e montado para

atender este trabalho.

Figura 29 - Prototipo do Lancador

Durante o processo de fabricagdo do protétipo foram necessarias algumas
modificacBes no projeto inicial. Muitas das modificacdes foram obtidas com a ajuda
dos mecanicos que estavam envolvidos no processo de fabricagdo do prototipo.
Algumas modificagbes foram sugeridas para facilitar os trabalhos de montagem e
desmontagem dos componentes. Outras modificacdes foram referentes aos materiais
especificados no inicio do projeto, com o objetivo de melhorar a estrutura do langador

e também o acabamento no processo de soldagem.
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4.3 INTEGRACAO SOFTWARE E HARDWARE

O objetivo principal desta fase estd concentrada em fazer com que o C.L.P e o
software GUARA transfiram informagbes em conformidade com o diagrama do
sistema proposto apresentado na figura 20. O GUARA serd o responséavel pelo
recebimento das informagdes dos ventos, calculo dos angulos de azimute e elevacao,
corrigidos em funcéo das perturbacdes dos ventos, essas informacdes serdo enviadas
via comunicacao serial ao C.L.P, que controlara o envio das a¢des a serem executadas
para a correcdo do posicionamento do lancador e realimentara o0 GUARA com o
posicionamento atual do langador. O operador da SVO podera optar, via GUARA pelo
modulo de controle do lancador se o lancador sera corrigido de forma automatica,
semi-automatica ou manual, conforme apresentado na figura 21. O C.L.P escolhido é
do tipo MPC4004, marca Atos, esse controlador recebera do GUARA a liberacéo para
0 acionamento dos motores de azimute e elevacdo. O objetivo principal é comparar 0s
valores atuais de azimute e elevacgéo e corrigi-los até a posicdo desejada, de acordo
com os valores inseridos no modulo de controle do langador. Todas as informagdes
sobre os valores atuais e desejados de azimute e elevacdo estardo disponiveis no
software GUARA, no Centro de Controle e na I.H.M local, na Casamata. A figura 30
mostra a ligacdo fisica, via comunicagdo serial, utilizadas entre o computador
hospedeiro e o C.L.P marca Atos tipo MPC4004, utilizado para realizar o controle

automatico do lancador.

WPC4004

MICROCOMPUTADOR RJ11 — MACHO
DBS — FEMEA b1
o
1 6
. u
I |
I |

DBS — FEMEA RJ11 — MWACHO

3 3
B

o=
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Figura 30 - Configuracédo do cabo serial
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44 FUNCIONAMNETO DO SISTEMA

O desenvolvimento da programacdo do C.L.P teve como meta efetuar o
gerenciamento das atividades do sistema proposto. Essa programacdo seguiu
principalmente os seguintes passos para 0 modulo automético de operacdo do
lancador:

Passo 1: Estabelecer a comunicacgdo serial entre o C.L.P e o computador (software
GUARA). Na hipotese da comunicacio falhar, é necessario fechar o programa e
solucionar o problema.

Passo 2: O operador da SVO devera inserir as informacdes das caracteristicas fisicas
do foguete. O GUARA devera iniciar a leitura das informacdes atuais dos angulos de
azimute e elevacdo do lancador e ficar disponivel para receber as informacbes do
vento, enviados pelos anemometros e pela radiossondagem.

Passo 3: O GUARA devera executar os calculos dos angulos de azimute e elevagao,
para compensagéo dos ventos.

Passo 4: O C.L.P efetuard a leitura dos valores de azimute e elevacao desejados, para a
correcdo do posicionamento e a leitura dos valores de azimute e elevacdo atuais, dos
encoders no lancador.

Passo 5: Conversdo dos valores de azimute e elevacdo desejados e atuais, lidos do
software GUARA e encoders, respectivamente de hexadecimal para decimal.

Passo 6: Comparacdo dos valores de azimute e elevagdo desejados e atuais, para a
realizacdo das seguintes tarefas:

1) Se o valor de azimute desejado (AD) for maior que o atual (AA), o motor de
azimute devera ser acionado no sentido horario.

ii) Se o valor de azimute desejado (AD) for menor que o atual (AA), o motor de
azimute devera ser acionado no sentido anti-horario.

i) Quando os valores de azimute desejado e atual forem iguais, 0 motor de
azimute devera estar desligado.

iv) Se o valor de elevacédo desejado (ED) for maior que o atual (EA), o motor de

elevacdo devera ser acionado no sentido horario.
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V) Se o valor de elevacédo desejado (ED) for menor que o atual (EA), o motor de
elevacdo devera ser acionado no sentido anti-horario.

vi) Quando os valores de elevacdo desejado e atual forem iguais, 0 motor de
elevacéo devera estar desligado.
OBS: Caso ocorram os itens (i), (ii), (iv) ou (v), havera o deslocamento do lancador
(passo 7). Quando ocorrer (iii) e (vi), ndo havera necessidade de correcéo.
Passo 7: Deslocamento do lancador. Mudanca no(s) valore(s) de azimute e/ou
elevacéo.

O fluxograma analitico contido na figura 31, mostra o inicio das atividades de

funcionamento do sistema, a qual esta relacionada aos passos anteriormente

apresentados.
y |
Efetuar comunicagéo Corriair
serial entreo C.L.P e roblegma
o computador (Guard) P f
Fechar
Programa
Serial Guara
S Ok? N f
] I }
Ler dados atuais do Inserir dados das Ler dados atuais do
angulo de azimute do caracteristicas fisicas angulo de elevacdo do
langador do foguete no Guara lancador
Ler dados de vento da Ler dados de_vento da
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para compensacdo dos ventos
: v v ;
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Conversdo dos valores de azimute e elevagédo
de hexadecimal para decimal

A

Vai para
figura 32

Figura 31 - Fluxograma de inicio do processo de ajuste do lancador
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O fluxograma contido na figura 32, mostra a continuacdo e a finalizagdo das

atividades necessarias de funcionamento do sistema.

Vem da
figura 31
Comparagcéo dos valores de Comparacéo dos valores de
Azimute Desejado (AD) Elevagdo Desejado (AD)
e Azimute Atual (AA) e Elevacao Atual (AA)
AD > AA >
s Nl N ED > EA
s AD < AA N N ED < EA
Acionado motor de Acionado motor de Acionado motor de Acionado motor de
azimute no sentido azimute no sentido elevacdo no sentido elevacdo no sentido
horério anti-horario horéario anti-horario
Nova leitura do Nova leitura do
valor atual valor atual
(azimute lancador) (elevacéo langador)
Vai para Vai para
figura 31 4 figura 31
Fim

Figura 32 - Fluxograma final do processo de ajuste do langador

No apéndice 2 é apresentado o programa, em Linguagem ladder, carregado no
C.L.P, para a realizacdo das atividades de automatizacdo do lancador, utilizando o

software GUARA como interface para o operador da SVO.
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4.5 CALCULO DO AJUSTE DO LANCADOR

O calculo do ajuste do lancador de foguetes de sondagem ndo-controlados
envolve um processo de compensacdo do vento. Esse processo, também conhecido
como técnica de compensacdo, € um método de pesagem do vento que possibilita o
ajuste do trilho de lancamento em relacdo ao vento predominante, com o objetivo de
alcancar os angulos nominais de vbo, em azimute (o) e elevacgdo (Eo) (YAMANAKA,
1994).

45.1 Pesagem do Vento

A funcdo pesagem do vento (f;) expressa a relagdo entre o vetor deslocamento de
impacto do foguete devido a um vento uniforme até uma determinada altitude ( I; — ly),
e 0 vetor deslocamento de impacto devido a um vento constante do solo até uma
altitude de 20.000 ou 30.000 metros ( I, — 1g). Os vetores de deslocamento de impacto
sdo dados em relacdo ao impacto nominal, ou seja, sem a influéncia do vento (lp). Para
a determinacdo da funcdo pesagem do vento, a atmosfera é dividida em camadas de
altitudes (n), e se faz necessario calcular a trajetoria do foguete considerando a
influéncia do vento até cada nivel limite dessas camadas (i). Portanto, para o célculo
da funcdo pesagem do vento, expressao 1, é necessario obter as seguintes variaveis:

e Distancia (l;) e angulo de azimute de impacto (o;) do foguete sofrendo a
influéncia de um vento constante, até uma determinada camada de altitude.

e Distancia (lp) e angulo de azimute de impacto nominal (o) do foguete sem
sofrer a influéncia do vento.

e Distancia (I,) e angulo de azimute de impacto (o,,) do foguete sofrendo a

influéncia de um vento constante, até uma altitude de 20.000 metros.

12+ 1,2 =21, x 1, xcos(a; —a)

f (1)

=
\/Inz +1,5=2x1_x1,xcos(er, — )

Para se obter 0 peso do vento em cada camada de altitude (i) desejada, € aplicada

a expresséo 2:
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Ay =f -1, i=2,n-1 f,=0,f =LA, =0 (2

Nos lancamentos a partir do CLA, atualmente sdo utilizados nos célculos de
pesagem do vento as seguintes médias mensais de velocidade vetorial e direcdo do
vento, conforme apresentado na tabela 1 (PEREIRA, 2002).

TABELA1 - Vento de altitude para o CLA
Més Velocidade (m/s) Direcéo (graus) em relacdo ao Norte

Janeiro 7.2 90
Fevereiro 8.0 90
Marco 7.2 103
Abril 8.0 95
Maio 8.3 93
Junho 8.4 103
Julho 8.4 97
Agosto 8.2 93
Setembro 8.6 95
Outubro 8.4 94
Novembro 7.2 92
Dezembro 7.4 94

45.2 Calculo do Vento Balistico e Unitéario

Para o célculo do vento balistico é necessario esclarecer algumas convencdes
utilizadas, pois a meteorologia difere da trigonometria convencional. Nas figuras 33 e
34 sdo mostradas respectivamente a convencdo trigonométrica e a convencao

meteoroldgica.

L0 Norte 40°
__________________________________________ )
A y
Y| 7o . 2700 NS 0 90°
180° . 0 N
X Oeste /oc LO Leste
270° Sul 18Q°

Figura 33 - Convencéo trigonomeétrica Figura 34 - Convencdo meteoroldgica
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Interpretando a figura 33, convencéo trigonométrica, para se obter os valores das
varidveis aplicam-se as expressoes 3 e 4:

X = V.COSO 3

y =Vv.send 4)

A adaptacdo da convencdo trigonométrica para a meteoroldgica implica na troca
de sinais e permuta das fungfes seno e cosseno. A transformacdo realizada estabelece

a seguinte relacdo, conforme expressao 5:

o=270°-0 (5)

Decompondo (v), em suas componentes Norte-Sul (NS) e Leste-Oeste (LO) da

figura 34, tem-se as seguintes expressoes 6 e 7:

LO =-v.sena (6)
NS =-v.coso (7)

Introduzindo a pesagem do vento Afj, nas expressfes acima, a decomposi¢do do

vetor vento (v), passara a ter as expressdes 8 e 9.
LO" = —V.Af, sena (8)
NS" = —v.Af, cosa (9)

Efetuando a somatéria algébrica das componentes do vento nas direcdes LO e

NS, obtem-se as expressdes 10 e 11.
LO = X(LO") (10)

NS = Y(NS") (11)

Portanto a intensidade do vento balistico (vb) serd dada de acordo com a

expressao 12.

vb=+/NS? + LO? (12)
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Para obter-se a direcdo do vento balistico (oy,) se aplicam as expressdes 13, 14,

15,16 e 17, de acordo com cada condicéo citada para NS e LO.

_1( Loj NS<0e LO<0 (13)

o, =tan~| —

NS

o, =90° NS=0 e LO<0 (14)
NS>0 15

o, =180+ tan‘l(gj (15)

NS

a, = 270° NS=0 e LO>0 (16)
NS<0 e LO=0 17

o, =360+ tan‘l(%j ¢ (17)

O efeito do vento unitario é definido como o deslocamento do impacto causado
por um vento de 1 m/s, soprando do solo até a atmosfera efetiva. As funcBes pesagem

(f) e peso do vento (A,) aqui obtidas foram calculados para um vento padréo

estatistico obtido para o més de outubro, para o CLA. O calculo do ajuste do lancador
¢ feito durante a cronologia de lancamento, com a realizacdo de varias
radiossondagens e a medicdo de valores da velocidade e dire¢cdo do vento para as
varias camadas de altitude.

O efeito dos ventos unitérios laterais (vy), frontal (v,s) ou de cauda (v,), resultard
em diferentes deslocamentos do impacto do foguete. Assim, o efeito do vento unitario
é calculado separadamente para os ventos lateral, frontal e de cauda. O primeiro passo
é encontrar os angulos de azimute para cada vento unitario, ou seja, o sentido do vento
unitario em relagdo ao angulo de azimute o,. Entdo tem-se os angulos de azimute para
os ventos unitéarios lateral (o), frontal (o) e de cauda (o), respectivamente

calculados utilizando as expressdes 18, 19 e 20.
a, = o, +90° (18)
auf = ao (19)

o, = o, +180° (20)
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Ap0s esses calculos e sabendo que a velocidade do vento unitario (vy,) € igual a 1
m/s, se faz necessario decompor 0s ventos unitarios de acordo com as expressoes 6 e
7, substituindo (v) por (vy). O proximo passo € calcular a trajetéria do foguete
sofrendo a influéncia dos ventos unitarios, e obter o deslocamento (D), expresséo 21,
do foguete em relacdo a trajetéria nominal para cada caso de vento unitério,
conhecendo as seguintes variaveis:

e Distancia de impacto (lp) e angulo de azimute de impacto nominal (o) do
foguete sem sofrer a influéncia do vento.

e Distancias () e angulos de azimute (o) de impacto do foguete sofrendo a
influéncia de um vento unitario lateral, frontal ou de cauda, ou seja, calcular I, e
oy, para cada tipo de vento unitario.

e Dy, Dy, Dy, representam os deslocamentos em fun¢do do vento de cauda, do

vento frontal e do vento lateral, respectivamente.

D =/1,2+1,2 = 2x1, x 1, xcos(a, — ) (21)

Portanto os céalculos finais para cada tipo de vento unitario estdo descritos nas

expressoes 22, 23 e 24.

ul (22)
Vul =
Vuh
Dyt (23)
Vuf =
Vuh
D, (24)
V. =
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Decompondo o vento balistico da figura 35, tem-se nessa figura:

o,: Angulo de azimute do vento balistico;

Norte 4 0°
oL olp: Angulo de azimute nominal;
b ) . .
¢: Diferenca entre os angulos de azimute do
VbF C 0 ® vento balistico e nominal (ot - o, );

\" » Vb Vento balistico lateral;

................... vbg: Vento balistico frontal;
Vb|_ vbc: Vento balistico de cauda.
Vento
Balistico

Figura 35 - Vento balistico

Da figura 35, pode-se retirar as expressoes 25, 26 e 27.

vb, =vb.sen g (25)
vb. =vb.cos¢ (26)
vb. =vb.cos¢ (27)

Multiplicando-se as respectivas componentes do vento balistico (vb) pelo vento
unitario lateral, frontal ou de cauda, é obtido o deslocamento efetivo do impacto do

foguete (AW) da expresséo 28, devido ao vento predominante da atmosfera.

AWL,F,C = VbL,F,c VU e (28)

Sob a acdo do vento balistico, o ponto de impacto sofre um deslocamento lateral
(AW,) e um deslocamento frontal (AWE) ou de cauda (AWc).
Reescrevendo a equacdo 28, é possivel calcular os deslocamentos do ponto de

impacto do foguete, pelas expressdes 29, 30 e 31.

AW, =vb v, (29)
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AW, = Vb v, (30)

AW, =vb. v, (31)

4.5.3 Compensacao do Vento

O célculo final da compensacdo do vento (KRAMER, 1973) para o ajuste do
lancador é necessario analisar as expressoes 29, 30 e 31 separadamente para cada caso,
ou seja, para os deslocamentos do ponto de impacto frontal (AWg), lateral (AW, ) e de
cauda (AW¢).

Para descobrir se o efeito do vento é considerado frontal ou de cauda, é
necessario aplicar e comparar as expressées 32 e 33. Caso atenda as condi¢des da
expressdo 32, 0 vento sera considerado frontal ou atendendo a expressdo 33, 0 vento

sera considerado de cauda.
AWE> 0 ; cosg > 0 (32)

AW¢<0; cosg <0 (33)
Portanto, para executar a correcdo final do efeito do vento frontal ou de cauda, de
acordo com as condigfes das expressdes 32 e 33, e o0 calculo do deslocamento do
foguete (Ix), € necessario conhecer a distancia de impacto nominal (lp) e aplicar uma

das expressdes 34 ou 35, conforme cada caso.
Ix = lo - AWE (34)

Ix = lg + AW (35)

45.4 Célculo do Angulo de Azimute do Lancador

De acordo com as expressdes apresentadas, pode-se calcular o ajuste do lancador
em azimute e em elevacdo. Para 0 azimute, € necessario calcular primeiramente o

angulo de correcédo de azimute (@), conforme expressao 36.

® =tan™ (%] (36)
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Finalmente para se obter o angulo de ajuste em azimute (o), cOm a correcdo da
influéncia do vento, aplica-se a expressao 37.

o, =a, +® (37)

455 Célculo do Angulo de Elevacéo do Lancador

O efeito da inclinacdo do langcador expressa a variacdo do alcance ou distancia de
impacto com o angulo de elevacdo. Para obter qual é o efeito da inclinacdo do lancador

(tte) na distancia de impacto do foguete, € aplicada a expressédo 38.

tte = 1y / (90- Eo) (38)

Sendo:
e |, =alcance ou distancia de impacto nominal (km).
e E,= Elevacdo nominal (graus).

e tte = efeito da inclinacdo do lancador (km/graus).

Na expressao 38, o numero 90 significa 0 maximo valor do angulo de elevacéo,
ou seja, considera-se teoricamente que se E, = 90°, a trajetoria seria um tiro vertical
com alcance nulo, havendo linearidade entre o angulo de elevacéo e a distancia de
impacto. Para o célculo do angulo de ajuste em elevacdo (E;), é necessario obter a
distdncia de impacto do foguete (I;) devido & perturbacdo do vento, expressdo 39.
Finalmente aplica-se a expressdo 40 para obtencdo do angulo de ajuste em elevacao,

para compensar as perturbagdes do vento.

I, =/AW,” +1,° (39)

| (40)
E = 90—&
No apéndice 3 é apresentado um exemplo completo de calculo do ajuste do

lancador, utilizando dados numeéricos.
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46 SOFTWARE PARA CALCULO DE DISPERSAO

O desenvolvimento do software intitulado Trajectory Dispersion Analysis —
TDA, visou um recurso computacional de facil utilizacdo, na qual pode-se avaliar a
influéncia do ajuste do langador e outros pardmetros, no célculo da dispersdo da
trajetéria. O TDA, utiliza o programa ROSI (KRAMER; CRAUBER; ZIEGLTRUM,
1976), para execucdo das trajetdrias solicitadas. O meétodo de célculo das trajetorias
perturbadas e da dispersdo do ponto de impacto, considera cada fator perturbado
isoladamente. Nesse sentido € especificado um valor de desvio para cada um desses
fatores, e o resultado é um conjunto de trajetorias e, conseqiientemente, de pontos de
impacto. Os fatores perturbadores podem ser de origem interna do veiculo (empuxo,
massa, desvio do vetor empuxo, etc.) e de origem externa (vento, impreciséo do

lancador, sequiéncia de eventos, etc.).
4.6.1 Descricdo do Programa

O programa TDA foi desenvolvido em linguagem C, no ambiente Borland® C++
Builder™ 6 (BORLAN, 2002), e possui 0s seguintes requisitos:
1. Todas descri¢fes estdo na lingua inglesa.
2. Simbolo utilizado como separador decimal “.”.
3. Resolucéo da tela 1024 X 768.
4

. Opera em Windows 98, Windows 2000 ou superior.

4.6.2 Célculo das Trajetorias Perturbadas

Para cada parametro de erro escolhida, o TDA executa duas trajetérias
perturbadas: uma devido ao erro especificado com valor positivo e outra com valor
negativo. Cada trajetoria perturbada correspondera a uma Unica alteracdo nos
parametros. Os parametros de erro sdo utilizados isoladamente para a geracdo das
trajetérias perturbadas. Cada trajetoria perturbada fornecera um apogeu e um ponto de
impacto da carga util, calculadas pelo programa ROSI. Esses parametros de trajetoria
serdo comparados com o0s correspondentes valores nominais. A perturbacdo na
trajetéria causa um desvio do ponto de impacto quando comparado ao nominal. Esse

desvio pode ser frontal ou lateral em relacdo ao plano da trajetéria nominal, ou uma
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combinacdo dos dois. Se o desvio tiver uma componente frontal ao plano da trajetoria
nominal, ela serd considerada positiva quando ocorrer um acréscimo da distancia de
impacto, e negativa se ocorrer uma diminuicdo dessa distancia. O desvio é quantizado
pela diferenca entre a distancia de impacto nominal e a distancia de impacto da
trajetoria perturbada. A figura 36 mostra graficamente como pode-se obter 0s desvios
lateral (DL) e frontal (DF) a partir da trajetéria nominal (YAMANAKA, 1996).

A X
[+] Reta n
A/ [+
v&‘
X[P] ————————————/ /T p/
T Reta p
X[N] 5 N
op
on

O [y[0].X[0]] yIN] yIP] "Y

Figura 36 - Grafico das VariacGes Frontal e Lateral

Dessa figura, tem-se:

O : Origem dos eixos (rampa de langamento).
N : Nominal (Ponto de impacto nominal).

P : Perturbado (Ponto de impacto perturbado).
Reta n : trajetoria nominal.

Reta p : trajetoria perturbada.

on = azimute nominal.

op = azimute perturbado.

AF = desvio frontal (DF).

AL = desvio lateral (DL).
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4.6.3 Calculo da Area de Dispersdo

O calculo da area de dispersdo é realizado obtendo-se os valores de desvios
laterais positivo (DL™) e negativo (DL") e frontais positivo (DF") e negativo (DF) de
cada trajetoria perturbada. Obtidas essas informagdes aplicam-se as expressoes 41, 42,
43 e 44, para determinar o desvio total (7) para cada caso. A figura 37 mostra essas

componentes dentro de uma ilustracédo de area de dispersao.

oF, =y(OF f +....+ (OF, ] (41)
DF, " =/(OF,"f +....+ (DF," (42)
oL, =+(oL ) +...+ (oL, | (43)
pL,* =/OL* ) +.t (DL, f (44)

Ponto de Impacto
Nominal

Area de
Dispersao

Figura 37 - Componentes da area de dispersao
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4.6.4 Determinacao dos Envelopes de Dispersdo de Trajetoria

O objetivo dos graficos envelopes é mostrar graficamente limites que uma
trajetoria real pode sofrer devido aos desvios naturais de parametros do foguete. Os
gréficos envelopes foram desenvolvidos com o objetivo de dimensionar visualmente a
area grafica de dispersdo das trajetérias. A meta é verificar a variagdo maxima, em
relagio a nominal, que a trajetoria real pode sofrer se acontecerem 0s desvios
esperados dos parametros do foguete. A figura 38 mostra os limites de disperséo da
trajetoria de um foguete. A curva intermediaria “azul” é a trajetoria nominal. A curva
superior “verde” é a variacdo maxima. A curva inferior “vermelha” é a variacao
minima dessa trajetoria.

O envelope, figura 38, formado dessa maneira permite varias aplicacées, tanto na
analise da trajetoria real realizada p0s-vdo, quanto em tempo real. Nesse caso, serd
possivel acompanhar o desempenho do foguete durante o vbéo, analisando as

dispersdes naturais dos parametros, fontes de possiveis perturbacdes.
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Figura 38 - Tempo versus Altitude

A Figura 39 mostra um exemplo de mapa com a area de dispersdo de impacto.
Esse tipo de mapa tem como objetivo mostrar a dispersdo do impacto da carga util (ou
das partes separadas do foguete) em relacdo ao centro de langcamento e a linha costeira

da regiéo.
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Figura 39 - Mapa com a area de dispersao

4.6.5 Criacdo do Relatorio de Dispersao de Trajetéria

O relatério servira para que o usuario tenha acesso aos resultados de todos os
calculos realizados nas funcdes anteriores. Esse relatério contera todas as dispersdes
de impacto referentes a cada parametro selecionado e o desvio global. Assim o usuario
podera conferir os valores finais da dispersdo de impacto do foguete em estudo. O
programa TDA torna disponivel aos seus usuarios duas formas de acesso ao relatorio
gerado, uma na forma de arquivo com a extensdo “.rtf’, que é denominado
originalmente de report.rtf, a qual servira para fins de relatorio, e a outra por meio da

prépria mascara do programa pela palheta Report.

4.6.6 Execucdo do Programa TDA

O principal objetivo deste topico é descrever a forma de execugdo do programa
TDA para que 0 usuario possa compreender 0S passos necessarios para se obter os
resultados e as facilidades de operagdo do sistema. O arquivo de dados é aquele que
contém todas as informacdes do foguete. Esse arquivo é composto de parametros de
controle do programa ROSI e de todos os dados para o calculo da trajetéria nominal do

foguete de sondagem, sendo eles:
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e Coeficientes de Arrasto x Mach e Altitude.

e Coeficientes da Derivada da For¢a Normal x Mach.

e Coeficientes da Derivada do Momento de Rolamento Induzido x Mach.
e Coeficientes da Derivada do Momento de Rolamento Amortecido x Mach.
e Coeficiente de Armotecimento x Mach.

e Posicao do Centro de Presséo a partir do Cone x Mach.

e Posicdo do CG a partir do Cone x Tempo.

e Curva de Empuxo x Tempo.

e Massa x Tempo.

e Momento de Inércia de Massa x Tempo.

e Produto de Inércia x Tempo.

e Momento de Controle sobre o Cg x Tempo.

e Componentes do Vento x Altitude.

4.6.7 Passos de Execugéo do Programa TDA

O primeiro passo é selecionar o comando “File” e a funcdo “Open File”,
conforme é mostrado na figura 40, selecionando o arquivo de entrada do foguete,
preparados para o programa ROSI. Caso 0 usudrio tente executar o programa
selecionando o botdo Run antes de selecionar o arquivo de dados, o programa

automaticamente abrira a janela de arquivo de dados, obrigando-o a fazer a sele¢éo.

Figura 40 - Passo para Sele¢édo de Arquivo
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Em seguida sera aberta a janela do sistema operacional Windows no diretorio em

uso, para que o usuario escolha o arquivo de dados desejado, conforme figura 41.

Figura 41 - Escolha do Arquivo de Dados

A figura 42 mostra a fase de preenchimento dos itens que é feita de forma
automatica pelo programa: Vehicle Name, Launcher Elevation, Launcher Azimuth e
Number of Stages, com base no arquivo escolhido pelo usuério, preparado para o
programa ROSI. Nesse momento aparecera a mensagem: Please Identify the name(s)

of the stage(s).

Figura 42 - Identificacdo do Veiculo

A figura 43 mostra o0 momento de identificacdo dos estagios de um veiculo bi-
estagio. O programa TDA carregara nos campos de identificacdo de estagios todos 0s
nomes descritos no arquivo de dados relacionados a cada fase de véo. Cabe ao usuario

saber identificar corretamente 0s nomes associados ao inicio de fase de cada estégio.
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Figura 43 - Identificacdo dos Estagios

E necesséaria a escolha dos parametros de erros para cada estagio do foguete. No
caso do exemplo mostrado na figura 44, foram escolhidos os parametros de erros com

os devidos valores para o primeiro estagio do foguete.

Figura 44 - Parametros de Erros 1° Estagio

Na figura 45 sdo mostrados os parametros de erros escolhidos para o segundo
estdgio do foguete. Convém lembrar que o ndmero de estadgios depende da

configuragdo da cada veiculo. No exemplo dado o veiculo possui dois estagios.
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Figura 45 - Parametros de Erros 2° Estagio

Ap6s o cumprimento de todas as fases citadas, o programa pode ser executado. O
usuario tem duas opcdes: Acionar o Enter do teclado ou acionar o botdo Run do
programa. Apos a execuc¢do do célculo de todas trajetdrias, o programa apresentara na

tela os resultados, conforme o exemplo mostrado na figura 46.

Figura 46 - Tela Inicial de Resultados

A figura 47 mostra outros resultados ou facilidades do programa, como por
exemplo, o grafico X x Y, a possibilidade da funcdo Zoom do mapa de dispersdo, a
elipse de dispersdo de impacto e a rolagem da tela Report, possibilitando o usuario

obter os valores das dispersodes.
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Figura 47 - Tela Alternativa

Apds a execucdo do célculo das dispersbes, o TDA gera, no diretério do
computador em uso, um arquivo chamado “report.rtf”, que contém todos os resultados
gerados de dispersdo. Trés exemplos de formulérios desse relatorio, gerado pelo
programa TDA, sdo apresentados no apéndice 4.
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4.7 INFLUENCIA DO AJUSTE DO LANCADOR NA TRAJETORIA

O ajuste em azimute e elevacdo do lancador tem uma influéncia significativa no
desempenho e impacto de foguetes de sondagem ndo-controlados. Esta subsecdo tem
como objetivo apresentar exemplos de resultados de trajetérias de alguns dos
principais foguetes de sondagem brasileiros. A figura 48 apresenta a familia completa
desses foguetes. O Brasil possui foguetes de sondagens operacionais que suprem suas
necessidades presentes, com uma historia bem-sucedida de langcamentos. Entretanto, a
politica de envolvimento crescente das universidades e centros de pesquisa no
programa espacial devera acarretar uma demanda maior desses foguetes, justificando
assim, gque se continue sua producdo, estimada em, no minimo, dois veiculos por ano
(PNAE, 2005).

Figura 48 - Foguetes de sondagem brasileiros

Todos os resultados das simulagdes apresentados nesta subse¢cdo mostram a
influéncia do lancador na trajetoria, a partir de lancamentos no CLA. Os célculos das
trajetdrias foram executados pelo software ROSI. Nas tabelas que serdo apresentadas,
a trajetoria de numero um (1) sera a de referéncia ou nominal. O objetivo €é variar 0s
angulos da trajetoria nominal de 0.5 em 0.5 grau, em azimute e em elevagéo de forma
independente. Os foguetes escolhidos para esses estudos foram: VSB-30, VS-30 e o0
VS-40.
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4.7.1 Foguete de Sondagem VSB-30

O VSB-30, figura 49, é um foguete
VS-30 adaptado com um propulsor tipo
booster denominado S31, no primeiro
estdgio, aumentando sua capacidade de
apogeu e carga atil. O VSB-30 é um
foguete de sondagem direcionado a
realizar experimentos em ambientes de
microgravitacionais. Trata-se de um
lancador de pequeno porte bi-estagio,
estabilizado rotacionalmente

(WIKIPEDIA, 2007). Figura 49 - VSB-30

A tabela 2 mostra os resultados de simulacGes de trajetdrias, realizadas pelo
software ROSI, para o foguete de sondagem VSB-30, variando os angulos de azimute
e elevacdo independentemente, de 0.5 em 0.5 grau. O objetivo dessa simulacdo é
mostrar o quanto pode influenciar um possivel erro nos angulos de azimute e elevacao,

para a trajetoria do VSB-30.

TABELA 2 - Resultados das trajetorias para 0 VSB-30
Numeroda | Elevacédo Azimute Apogeu Distancia de Azimute de
Trajetdria (graus) (graus) (km) Impacto (km) | Impacto (graus)
1 84.0 45.0 253.7 187.8 41.664
2 84.5 45.0 255.3 172.2 41.338
3 85.0 45.0 256.8 156.2 40.943
4 85.5 45.0 258.1 140.1 40.454
5 86.0 45.0 259.2 123.7 39.836
6 83.5 45.0 252.1 203,5 41.941
7 83.0 45.0 218.7 218.7 42.175
8 82.5 45.0 248.2 233.6 42.378
9 82.0 45.0 246.1 248.6 42.558
10 84.0 45.5 253.7 187.7 42.191
11 84.0 46.0 253.8 187.6 42.718
12 84.0 46.5 253.8 187.6 43.246
13 84.0 47.0 253.8 187.5 43.774
14 84.0 44.5 253.7 187.9 41.137
15 84.0 44.0 253.7 188.0 40.611
16 84.0 43.5 253.7 188.1 40.085
17 84.0 43.0 253.7 188.2 39.559
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Nas figuras 50 e 51 s@o apresentadas as trajetorias com modificacdes no angulo

de azimute. Essa variagdo ndo altera o desempenho de vbo. A variagdo pode ser

observada no azimute de impacto.
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Figura 50 - Desempenho do VSB-30 com
desvios em azimute
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Figura 51 - Trajetorias do VSB-30 com
desvios em azimute
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Nas figuras 52 e 53 sdo apresentadas as trajetorias com modificacdes no angulo

de elevacgdo. Essa variacdo produziu uma diferenca de até 7.6 km no apogeu e 64.1 km

de distancia de impacto do VSB-30, comparada com a trajetoria nominal (1).
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Figura 52 - Desempenho do VSB-30 com
desvios em elevacéo
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Figura 53 - Trajetorias do VSB-30 com
desvios em elevacdo
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4.7.2 Foguete de Sondagem VS-30

O VS-30, figura 54, é um foguete de
sondagem mono-estagio, que corresponde
ao 1° estagio do Sonda Ill. O VS-30 foi
desenvolvimento em cooperacao
tecnoldgica junto a Agéncia Espacial
Alemd (DLR), o que permite a
recuperacdo de cargas Uteis transportadas
nos  experimentos  cientificos  de
microgravidade (AEB, 2007).

A tabela 3 mostra os resultados de simulacGes de trajetdrias, realizadas pelo

Figura 54 - VS-30

software ROSI, para o foguete de sondagem VS-30, variando os angulo de azimute e
elevacdo independentemente, de 0.5 em 0.5 grau. O objetivo dessa simulacdo é
mostrar o quanto pode influenciar um possivel erro nos angulos de azimute e elevacao,

para a trajetéria do VS-30.

TABELA3 - Resultados das trajetérias para o VS-30
Numeroda | Elevacao Azimute Apogeu Distancia de Azimute de
Trajetoria (graus) (graus) (km) Impacto (km) | Impacto (graus)
1 83.0 70.0 198.2 127.4 68.576
2 83.5 70.0 199.1 118.1 68.458
3 84.0 70.0 199.9 108.7 68.320
4 84.5 70.0 200.7 99.2 68.156
5 85.0 70.0 201.5 89.6 67.954
6 82.5 70.0 197.2 136.6 68.676
7 82.0 70.0 196.1 145.7 68.764
8 81.5 70.0 195.0 154.7 68.842
9 81.0 70.0 193.8 163.5 68.910
10 83.0 70.5 198.2 127.3 69.109
11 83.0 71.0 198.2 127.3 69.642
12 83.0 715 198.2 127.3 70.175
13 83.0 72.0 198.2 127.3 70.709
14 83.0 69.5 198.2 127.4 68.043
15 83.0 69.0 198.2 127.4 67.510
16 83.0 68.5 198.2 127.4 66.977
17 83.0 68.0 198.2 127.5 66.445
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Nas figuras 55 e 56 séo apresentadas as trajetorias com modificacdes no angulo

de azimute. Essa variagdo ndo altera o desempenho de vbo. A variagdo pode ser

observada no azimute de impacto.
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Figura 55 - Desempenho do VS-30 com
desvios em azimute
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Figura 56 - Trajetorias do VS-30 com
desvios em azimute

Nas figuras 57 e 58 sdo apresentadas as trajetorias com modificacdes no angulo

de elevacdo. Essa variacdo produziu uma diferenca de até 4.4 km no apogeu e 37.8 km

de distancia de impacto do VS-30, comparada com a trajetoria nominal (1).
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Figura 57 - Desempenho do VS-30 com
desvios em elevacao
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Figura 58 - Trajetorias do VS-30 com
desvios em elevacéo
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4.7.3 Foguete de Sondagem VS-40

O foguete VS-40, figura 59, foi
desenvolvido para realizar testes do quarto
estagio do Veiculo Lancador de Satélites -
VLS em ambiente de vacuo, além de
outros experimentos de interesse do
projeto VLS. Esse foguete pode efetuar
missdes com cargas Uteis cientificas e
tecnologicas de até 500 kg em trajetorias
de 650 km de apogeu (AEB, 2007).

Figura 59 - VS-40

A tabela 4 mostra os resultados de simulacdes de trajetorias, realizadas pelo
software ROSI, para o foguete de sondagem VS-40, variando os angulo de azimute e
elevacdo independentemente, de 0.5 em 0.5 grau. O objetivo dessa simulacdo €
mostrar o quanto pode influenciar um possivel erro nos angulos de azimute e elevacéo,

para a trajetdria do VS-40.

TABELA 4 - Resultados das trajetérias para o VS-40
Numeroda | Elevacéao Azimute Apogeu Distancia de Azimute de
Trajetoria (graus) (graus) (km) Impacto (km) | Impacto (graus)
1 85.0 75.0 433.5 310.1 72.940
2 85.5 75.0 437.2 277.5 72.734
3 86.0 75.0 440.4 244.2 72.476
4 86.5 75.0 443.1 210.5 72.130
5 87.0 75.0 4455 176.3 71.645
6 84.5 75.0 429.5 342.2 73.106
7 84.0 75.0 425.0 373.5 73.241
8 83.5 75.0 420.2 404.0 73.355
9 83.0 75.0 415.0 433.7 73.456
10 85.0 75.5 433.5 310.1 73.492
11 85.0 76.0 433.5 310.0 74.043
12 85.0 76.5 433.5 310.0 74.595
13 85.0 77.0 433.6 309.9 75.147
14 85.0 74.5 433.5 310.2 72.389
15 85.0 74.0 433.5 310.3 71.838
16 85.0 73.5 433.5 310.4 71.287
17 85.0 73.0 433.5 310.4 70.736
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Nas figuras 60 e 61 sdo apresentadas as trajetorias com modificacdes no angulo

de azimute. Essa variagdo ndo altera o desempenho de v6o. A variacdo pode ser

observada no azimute de impacto.
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Figura 60 - Desempenho do VS-40 com Figura 61 - Trajetdrias do VS-40 com desvios
desvios em azimute em azimute

Nas figuras 62 e 63 sdo apresentadas as trajetorias com modificacdes no angulo

de elevacdo. Essa variacdo produziu uma diferenca de até 18.5 km no apogeu e 133.8

km de distancia de impacto do VS-40, comparada com a trajetéria nominal (1).
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Figura 62 - Desempenho do VS-40 com Figura 63 - Trajetorias do VS-40 com desvios
desvios em elevacdo em elevacéo
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CAPITULO5- ENSAIOS PRATICOS

Este capitulo apresenta o protdtipo do lancador, elaborado para atender os
ensaios praticos desta tese, as especificacbes e funcdes de cada componente da

bancada e os resultados das simulagdes realizadas com o prototipo do lancador.

5.1 BANCADA DE SIMULACOES DO PROTOTIPO

A bancada do prototipo foi construida para realizar todas as simulagdes
necessarias para validar a automatizacdo de um lancador de foguetes de sondagem
ndo-controlados proposto neste trabalho. A figura 64 apresenta uma vista geral da
bancada do prototipo, com a identificacdo dos principais componentes utilizados para
a realizacdo dos trabalhos de automatizacdo do ajuste do langador. Foram utilizadas as
instalacdes do Instituto de Aeronautica e Espaco — IAE, Diviséo de Sistemas Espaciais

— ASE, para o desenvolvimento desta bancada.

FOGUETE
@ — COMPUTADOR
SOFTWARE -
GUARA
LANCADOR
o——
CIRCUITO —0 FONTE DE
DE RELES ENERGIA
.—
CLP ——@
®
° ENCODER DE
ELEVACAO
T MOTOR DE ENCODER DE MOTOR DE
I.H.M ELEVACAO AZIMUTE AZIMUTE

Figura 64 - Bancada de simulag¢@es do prototipo
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5.2  PRINCIPAIS COMPONENTES DO PROTOTIPO

O C.L.P, figura 65, foi especificado para atender todas as caracteristicas
necessarias para a aplicacdo proposta neste trabalho. Durante a especificacdo desse
controlador foi necessario, além de contatos telefénicos, algumas visitas técnicas a
empresa Atos, fabricante do C.L.P. As maiores preocupacfes estavam relacionados
com o0 modulo de contagem rapida, responsavel pela leitura dos encoders e o protocolo

de comunicagao, responsavel pela comunicagéo entre o software GUARA e o C.L.P.

Figura 65 - C.L.P marca Atos

Controlador Logico Programavel, marca Atos, foi especificado para este

trabalho, com os seguintes componentes:

e Bastidor de 06 passos.

e Modulo fonte chaveada 93 a 250Vca com saida auxiliar de 24Vcc 500mA.

e Modulo contador rapido — 2 Canais até 100kHz., CPU XA 64k RAM, Bastidor
em Litio, relégio, calendario, RS232 e RS485, saida 1.H.M paralelo, 8ED NPN
e 8SD NPN, (2A méaximo), uma entrada encoder 3khz bidirecional, Modulo de
expansdo com 16ED NPN 24Vcc transistorizadas,

e Modulo de expansdo com 16ED NPN ou PNP 24Vcc transistorizados e 16SD a
relé (2A Max. por saida).
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e Modulo conversor RS232/RS485 isolado com bastidor, e Biblioteca (DLL),
para a programacéo do protocolo de comunicagdo entre o software GUARA e o
CLP.

A 1.LH.M local, figura 66, possui as seguintes especificacdes: I.H.M LCD 4x20
caracteres 9mm, teclado numérico, quatro teclas de funcbes, doze micro lampadas de
sinalizacdo (ATOS, 2007).

Figura 66 - 1.H.M marca Atos

O encoder, figura 67, possui as seguintes especificagdes: Encoder incremental
bidirecional com eixo rigido, com flange de 63,5 X 63,5. Diametro do eixo de 10mm.
Alimentacdo de 24V e saida de 5V. Seis canais ABO+ABO. Conexdo com cabo de
dois metros. Fixacdo radial. Resolugéo: 3600 pulsos por giro, (HOHNER, 2007).

Figura 67 - Encoder marca Hohner
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O Motoredutor, figura 68, possui as seguintes especificacdes: Motoredutor duplo
de 0,5 rpm de saida, 24 volts, torque de 78 kgf cm. Dimensdes da flange de fixacdo 90
X 75mm, eixo de 9,5 mm de didmetro (MOTRON, 2007).

Figura 68 - Motoredutor marca Motron

5.3 DIAGRAMA DE LIGACAO DO PROTOTIPO

A figura 69 mostra o diagrama de ligacdo utilizado para efetuar as principais

interligacdes dos componentes do prot6tipo do langador com o C.L.P e o computador.
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Figura 69 - Diagrama de ligagéo
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Na figura 69, as nomenclaturas possuem os seguintes significados:
e EI1-Encoder 1 (leitura do angulo de elevacado).
e E2-Encoder 2 (leitura do angulo de azimute).
e M1 - Motoredutor 1 (Motoredutor de movimentacao de elevacéo).
e MI1A - Pdlo A do motoredutor M1.
e M1B - Pd6lo B do motoredutor M1.
e M2 - Motoredutor 2 (Motoredutor de movimentacao de azimute).
e M2A - Pdlo A do motoredutor M2.
e M2B - Pd6lo B do motoredutor M2.
e SA - Contato para ligar motoredutor de azimute no sentido horario.
e SB - Contato para ligar motoredutor de azimute no sentido anti-horario.
e S8 - Contato para ligar motoredutor de elevacdo no sentido horario.

e S9 - Contato para ligar motoredutor de elevacdo no sentido anti-horario.

A tabela 5 mostra a acdo executada pelo C.L.P em funcdo do programa de

controle contido no apéndice 2.

TABELAS - Funcdes das saidas do C.L.P
Memoria de saida | Contatos de saida Acao
doC.L.P doC.L.P
0198 S8 Liga motoredutor de elevacao no sentido horario
0199 S9 Liga motoredutor de elevacdo no sentido anti-horario
019A SA Liga motoredutor de azimute no sentido horario
019B SB Liga motoredutor de azimute no sentido anti-horario
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5.4 RESULTADOS DA SIMULACAO

O desenvolvimento, montagem do protétipo e as simulacbes de ajuste do
lancador foram realizados dentro das instalagcdes do Instituto de Aeronautica e Espaco
- Diviséo de Sistemas Espaciais - Subdivisdo de Dindmica de V0o. Foram utilizados
dados reais de ventos, colhidos durante campanhas de langcamentos de foguetes, do
Centro de lancamento de Alcantara, por meio de torre anemometrica até 112 metros, e
por sondagem atmosferica utilizando baldes até 20.000 metros. As informacgdes dos
ventos para o uso nas simulacdes de calculo e ajuste do lancador, utilizando o software
GUARA, foram armazenadas em forma de arquivo. E necessario em torno de uma
hora e 30 minutos, para um baldo de sondagem atmosférica chegar a 20.000 metros.
Portanto, o sistema proposto devera ser capaz de realizar a correcdo do ajuste do
lancador durante todo esse periodo de tempo. O sistema foi preparado para essas
simulacdes, e efetuou as correcdes nos angulos de azimute e elevacdo a cada 20
segundos, de acordo com os valores calculados pelo software GUARA no modo
automatico de correcdo do lancador. Os resultados alcangados por meio das
simulag@es foram satisfatorios. Foram utilizados dados de ventos colhidos no CLA nas
seguintes datas:

o (01/12/2002.
e 23/10/2004.
e 11/05/2006.

Foram utilizadas as informacgOes de trés foguetes brasileiros distintos, para a

realizacdo das simulacdes de ajuste do lancador:
e VSB-30.
e V/S-30.
e VS-40.

O software GUARA foi preparado para armazenar as informacdes de tempo,
azimute calculado, azimute atual, elevacdo calculada e elevacdo atual, a cada um
segundo em um arquivo, denominado “adjust.dat”. Por meio desse arquivo foram

gerados gréficos para registrar os resultados das simulacdes.
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5.4.1 Simulagdes de Ajuste para o VSB-30

As figuras 70 a 75 apresentam os resultados das simulacdes de ajuste de elevacéo
e azimute para o VSB-30, utilizando dados de ventos reais colhidos em 01/12/2002,
23/10/2004 e 11/05/2006 no CLA.
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Figura 71 - VSB-30 ajuste da elevacdo para

Figura 70 - VSB-30 ajuste do azimute para ventos de 2002

ventos de 2002
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Figura 75 - VSB-30 ajuste da elevacao para

Figura 74 - VSB-30 ajuste do azimute para ventos de 2006

ventos de 2006
5.4.2 Simulacdes de Ajuste para o VS-30

As figuras 76 a 81 apresentam os resultados das simulagdes de ajuste de elevagéo
e azimute para o VS-30, utilizando dados de ventos reais colhidos em 01/12/2002,
23/10/2004 e 11/05/2006 no CLA.

Azimute Calculado Elevagio Calculado

Elevagio Atualizado

Azimute (graus)
Elevagdo (graus)

ag ””\””\””i””i””i'”'i‘”'i‘”'im'i‘”'|‘”'i””i””i””i””i 88.0 LR R LR RN ERL Y RN R LR AR LR R L e

0 50 100 150 200 250 900 350 400 450 500 550 BO0 G50 700 750 0 50 100 150 200 250 300 350 400 450 500 550 GO0 650 700 750
Tempo (s) Tempo (s)

Figura 76 - VS-30 ajuste do azimute para Figura 77 - V/S-30 ajuste da elevacdo para
ventos de 2002 ventos de 2002
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5.4.3 Simulagdes de Ajuste para o VS-40

As figuras 82 a 87 apresentam os resultados das simulac¢des de ajuste de elevagéo
e azimute para o VS-40, utilizando dados de ventos reais colhidos em 01/12/2002,
23/10/2004 e 11/05/2006 no CLA.
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Todas as corre¢des foram realizadas com sucesso, dentro do limite de tempo de

correcdo de 20 segundos adotado para as simulacdes no modo automatico do novo

sistema incorporado ao software GUARA.

Em alguns casos, € possivel notar nas figuras 71, 73, 75, 83, 84, 85 e 87 uma

ligeira ultrapassagem do valor de azimute ou elevagdo atualizado em relagdo ao

calculado. Isso ocorre quando a inércia da velocidade dos motores ultrapassa o valor

desejado requerido pelo sistema, pois a precisdo desejada é de décimos de graus. 1sso é

toleravel, pois o sistema corrige tal desvio dentro do tempo de 20 segundos, adotado

para cada correcao.

No apéndice 5 sdo apresentados os graficos dos ventos colhidos no CLA
(Altitude x Direcdo do Vento e Altitude x Velocidade do Vento) de 01/12/2002,
23/10/2004 e 11/05/2006, utilizados nas simulac6es deste trabalho.

No apéndice 6 sdo apresentados algumas imagens do lancador, posicionado em

diferentes angulos.
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CAPITULO 6- PROPOSTA DE AJUSTE DO LANCADOR

Este capitulo tem como finalidade apresentar uma proposta de procedimento para
a realizacdo do ajuste do lancador, utilizando o médulo de controle implementado no
software GUARA. Dependendo das caracteristicas do centro de langamento, pode-se

ter um procedimento diferente do apresentado a seguir.

6.1 DESCRICAO DA PROPOSTA DE AJUSTE

Para a implementacdo em campo, devera ser integrado ao software GUARA, o
tempo cronoldgico do lancamento. Esse sistema mostrara na tela do GUARA o tempo
(em contagem regressiva) que falta para o langcamento do foguete.

Nas simulacGes de ajuste do lancador utilizando o protétipo, em maodulo
automatico, foi estipulado um tempo de correcdo a cada 20 segundos. Esse intervalo
de tempo deverd ser escolhido pelo operador da SVO, podendo esse tempo variar
conforme necessidade de cada missdo. Dependendo das caracteristicas do foguete, o
mesmo pode ser mais ou menos vulneravel a influéncia dos ventos.

O operador da SVO tem autonomia total sobre o ajuste do lancador. O mesmo
pode interromper o langcamento a qualquer momento, se perceber que as condigdes
para o lancamento néo estiverem adequadas. A estratégia para a realizacdo do ultimo
ajuste, utilizando o mddulo de controle implementado no software GUARA, com o

relogio cronolégico implementado, seréd o seguinte:

Passo 1: Em 2 horas e 40 minutos (H0-02:40) para o véo, € langado o primeiro baldo
de sondagem. Essa etapa, denominada Sondagem de Grandes Altitudes - SGA, coleta
informagfes dos ventos, por meio da radiossonda, até uma altitude de
aproximadamente 30.000 metros de altitude. Tais informacbes sdo processadas e
enviadas para o software GUARA. Nesse passo 0 mddulo de controle do software
GUARA estara em modulo manual, com a I.H.M local desabilitada para casamata. O
posicionamento do lancador devera estar em azimute e elevacdo nominais.

Passo 2: Em 45 minutos (HO0-00:45) para o vbo, é lancado o segundo baldo de

sondagem. Essa etapa denominada Sondagem de Baixas Altitudes — SBA, coleta
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informacg6es dos ventos, por meio da radiossonda, até 5.000 metros de altitude. Tais
informacdes sdo processadas e enviadas para o software GUARA atualizando-o com
os dados de ventos até 5.000 metros de altitude. O mddulo de controle do GUARA
permanece em manual.

Passo 3: Em 05 minutos (H0-00:05) para o v6o, é lancado o terceiro baldo de
sondagem. Essa etapa denominada Sondagem de Baixas Altitudes reduzida — SBAr,
coleta informagdes dos ventos, por meio da radiossonda, até 1.500 metros de altitude.
Tais informagOes sdo processadas e enviadas para o software GUARA atualizando-o
com os dados de ventos até 1.500 metros. Nesse instante, automaticamente, o0 modulo
de controle do GUARA passa para semi-automatico. Esse médulo permite o SVO
ajustar o lancador para compensacdo dos ventos, no tempo que 0 mesmo achar mais
conveniente.

Passo 4: Em 2 minutos (H0-00:02) para o v6o, automaticamente, 0 médulo de controle
do GUARA passa para automatico, atualizando os valores de azimute e elevagio do
lancador a cada 20 segundos.

Passo 5: Em 10 segundos (H0-00:00:10) para o langamento, o lancador realiza o seu
ultimo ajuste automatico antes do lancamento, ou seja, o software GUARA nédo
enviara nenhuma outra acéo de ajuste ao lancador nesse periodo.

Passo 6: Em 5 segundos (H0-00:00:05) para o langamento. Caso a comparagdo dos
valores atual e calculado de azimute e elevacdo do lancador estiverem fora dos limites
tolerdveis permitidos a seguranca de v6o, retornar ao passo 3. Se a comparacao dos
valores atual e calculado de azimute e elevacdo do lancador estiverem dentro desses
limites, a contagem regressiva prosseguira.

Passo 7: Em 2 segundos (H0-00:00:02) para o langcamento, os motores do lancador de
azimute e elevacédo serdo desligados, por seguranca, para evitar do lancador estar em
movimento no momento do langamento.

Passo 8: (HO) Langamento.

Observacoes:
e A qualquer momento a contagem regressiva podera ser interrompida pelo

operador da SVO, retornando a contagem regressiva ao passo 1 ou 3,
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conforme necessidade ou até mesmo suspender a contagem se as condicdes de
lancamento néo estiverem adequadas.
e As informacdes dos anemodmetros sdo atualizadas a cada 20 segundos. As

informac0es da radiossonda s&o enviadas a cada 5 segundos.

A figura 88 mostra a sequiéncia de informacgdes e atualizacbes no ajuste do
lancador nos ualtimos minutos antes do lancamento, no modulo automatico de

operacao.

4 Moddulo Automatico Ultimo Ajuste  HO

mi:::i:::f:::?:::?:H?mfiiiﬁﬂ—>

Eventos

v

Legenda:

@ Intervalos de Ajuste Automético do Lancador (20s)
B Intervalos de Atualizacdo de dados dos Anemometros (20s)
® Intervalos de Atualizacdo de dados da Radiossonda (5s)

Figura 88 - Sequéncia de eventos para o ajuste do lancador
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6.2 COMPARACAO ENTRE O SISTEMA ATUAL E PROPOSTO

De acordo com as simulacbes operacionais realizadas na subsecao 5.4 dessa tese,

figuras 70 a 87, o ajuste do langador no momento HO, pelo método atual e pelo método

proposto foram considerados, como segue a seguir:

e Momento HO sdo os Ultimos valores de azimute e elevacao registrados.

e Meétodo Atual séo os valores registrados a sete minutos antes do HO.

e Meétodo Proposto séo os valores registrados a 10 segundos antes do HO.

As

tabelas 6, 7 e 8 mostram os valores de azimute e elevacdo (em graus)

coletados dos graficos das figuras 70 a 87, das simula¢6es operacionais realizados com

0 prototipo, utilizando informagdes reais de ventos, para os foguetes VSB-30, VS-30 e

VS-40. Nessas tabelas também sdo apresentadas comparacdes de dispersdo de area de

impacto (em km), considerando apenas o parametro de ajuste do lancador.

TABELAG - Resultados da comparacéo de ajuste para o VSB-30

Momento HO Método Atual Método Proposto

AZ. |EL. |AZ. |EL. |Disperséo |AZ. EL. Disperséo
Ventos de 2002 38.2 |85.9 |35.2 |86.3 |13.0km 37.5 85.9 1.7 km
Ventos de 2004 31.7 [85.9 [29.6 |86.1 |6.6km 315 86.0 3.3km
Ventos de 2006 51.0 [84.8 |48.5 |85.3 |16.2km 50.7 84.9 3.2 km
TABELA 7 - Resultados da comparacéao de ajuste para o VS-30

Momento HO Método Atual Método Proposto

AZ. |EL. |AZ. |EL. |Disperséo |AZ. EL. Disperséo
Ventos de 2002 97.5 [88.0 |103.0|88.3 |9.4km 100.1 |88.1 4.5 km
Ventos de 2004 90.0 [88.0 |92.0 |88.3 |5.8km 91.0 88.2 3.8 km
Ventos de 2006 89.1 [86.4 |90.5 |86.8 |7.7 km 89.5 86.5 3.9 km

TABELA 8 - Resultados da comparacédo de ajuste para o VS-40

Momento HO Método Atual Método Proposto

AZ. |EL. |AZ. |EL. |Disperséo |AZ. EL. Dispersao
Ventos de 2002 78.9 |84.4 |84.4 |87.2 |77.5km 79.5 84.5 6.3 km
Ventos de 2004 75.1 |853 [86.9 [86.6 |[79.1 76.1 85.5 12.5 km
Ventos de 2006 875 |84.5 |80.9 [86.9 |[87.7km 85.8 84.6 9.9 km
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De acordo com os resultados da comparagdo de ajuste de azimute e elevacdo do
lancador contidos nas tabelas 6, 7 e 8, é possivel observar que o método proposto
diminui a area de dispersdo de impacto dos foguetes em questdo. Isso se deve ao fato
de que o ultimo ajuste do lancador é realizado segundos antes de seu langamento,
aumentado a precisdo de ajuste. Em alguns casos a diminui¢do da area de impacto é
bem significativa. Com esse ganho na minimizacao da area de impacto, 0s custos e as
dificuldades de lancamentos diminuirdo, pois com uma diminuicdo na area de
dispersdo, os helicopteros e as embarcacGes que fazem o regaste desses foguetes
consumirdo menos combustivel, e também terdo maiores facilidades de regaste,
decorrentes da diminuicdo da area de impacto.

As figuras 89 a 97 mostram os resultados da area de dispersdo do ponto de
impacto de foguetes, utilizados nas comparacgdes realizadas entre 0 método atual (MA)

de ajuste do lancador e 0 método proposto (MP), listados nas tabelas 6, 7 e 8.

______________________________________________________________________________________________

VSB-30 — Ventgs de 2002
Dispersdo: |

&) : Método Atual {MA) = 13 Jm

Método Proposto (MP) = 1,7 km

_____________________________________________________________________________________________

___________________________________

L e

Figura 89 - Dispersao do VSB-30 (ventos de 2002)
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Figura 90 - Dispersdo do VSB-30 (ventos de 2004)

Figura 91 - Disperséo do VSB-30 (ventos de 2006)
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Figura 92 - Disperséo do VS-30 (ventos de 2002)

Figura 93 - Dispersdo do VS-30 (ventos de 2004)
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Figura 94 - Dispersao do VS-30 (ventos de 2006)

Figura 95 - Dispersao do VS-40 (ventos de 2002)
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Figura 96 - Dispersédo do VS-40 (ventos de 2004)

Figura 97 - Dispersédo do VS-40 (ventos de 2006)

A minimizacdo da &rea de dispersdo do ponto de impacto de foguetes néo-
controlados, também facilitara quando houver a necessidade de solicitar interdi¢des de

areas aereas, maritimas (impacto no mar) e terrestres (impacto em terra).
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Além desses resultados apresentados nesse capitulo, foram realizados dezenas de
outras simulagdes com o protdtipo do lancador. Em todos os casos foram identificados
que o ajuste realizado faltando 10 segundos para o HO, conforme proposto nesta tese,
apresentam melhores resultados, em todos os casos, comparada a atual forma utilizada
para a realizacdo do ultimo ajuste do lancador. Fica no entanto evidenciado a real
contribuicdo para o tema tratado nesta tese, a minimizacdo da area de dispersdo do

ponto de impacto.
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CAPITULO7- COMENTARIOS E CONCLUSOES

Os resultados positivos obtidos nos ensaios praticos, efetuados com o prototipo
desenvolvido, mostraram que arquitetura proposta neste trabalho:

1- E capaz de automatizar lancadores de foguetes de sondagem n&o-controlados,
visando: i) a diminui¢do do intervalo de tempo entre o ajuste final do lancador e o
instante de langamento, ii) a melhoria dos niveis de toleréncias de azimute e elevagédo
utilizadas para a realizacdo do ajuste do final do langador, iii) a minimizagdo da
dispersdo do ponto de impacto das partes do foguete, e iv) a diminuicdo da
interferéncia humana durante esse processo de ajuste.

2- Oferece facilidades para o responsavel pela seguranca de v6o : i) acessar
remotamente informacdes sobre o atual posicionamento do foguete no lancador, a
partir do centro de controle, e ii) corrigir o ajuste do posicionamento do lancador, para
compensar a influéncia dos ventos de forma manual, semi-automatica ou automatica.

No contexto da diminuicdo do intervalo de tempo entre o Ultimo ajuste do
lancador e o0 momento de langcamento do foguete, cabe destacar que atualmente o
ultimo ajuste é efetuado entre cinco e sete minutos, sendo que as simulagdes com o
protétipo, utilizando dados de ventos reais, mostraram que € possivel diminuir esse
intervalo para 10 segundos. Com isso, os lancamentos de foguetes de sondagem néo-
controlados poderdo atingir resultados mais precisos de rendimento, e
conseqiientemente causarem menores areas de dispersdo de ponto de impacto das

partes alijadas do foguete, durante o véo.

Na montagem desse prototipo foi utilizado software de apoio a comunicagdo em
rede, controlador ldgico programavel, sensores e atuadores, disponiveis no mercado
nacional, situacdo que pode minimizar custo de implantacdo e facilitar alteragdes e

manutencédo do sistema.

O desenvolvimento do programa de célculo de dispersdo da trajetoria TDA

facilitou a obtencdo dos valores de dispersdo da trajetéria de forma mais rapida e
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intuitiva. Essa facilidade foi comprovada em campanhas de langcamento no Brasil e na

Suécia.

O conteudo deste trabalho pode servir de referéncia bibliografica para
especialistas de Centros de Lancamento de Foguetes de Sondagem N&o-Controlados,
pois trata de facilidades e melhorias para servir de apoio ao responsavel pela
Seguranca de V6o. Nesse sentido, cabe destacar que o modelo matematico de calculo
do ajuste do lancador, para compensar a influéncia dos ventos, esta disponivel nesta
tese. Os Centros de Lancamento poderdo utilizd-lo para o desenvolvimento de seus
préprios programas e também para treinamento de pessoal. Durante o0
desenvolvimento desta tese, identificou-se limitada quantidade de material para
pesquisa sobre esse modelo. Isso motivou apresentar o0 modelo passo a passo, e com
exemplo numérico completo. A apresentacdo completa desse modelo, podera motivar

outros trabalhos relacionados com o ajuste do langador, visando a melhoria do mesmo.

Para a implementacdo de todo o sistema automatico de ajuste do posicionamento
em um caso real de lancador de foguetes, serd necessario analisar as caracteristicas
individuais de cada langador. As solucdes podem ser diferentes para cada caso. O CLP
e o0s encoders utilizados neste trabalho atendem as necessidades de especificacdo
técnica, para qualquer lancador dessa classe de foguetes. Uma atencdo especial devera
ser dada aos motores, pois a velocidade ideal de rotagdo dos mesmos para azimute e
elevacdo ndo devera ultrapassar 0.5 rps. Tal cuidado ndo se aplica ao CLA, CLBI,
Esrange, Andoya e Woomera, pois estas velocidades estdo abaixo de 0.5 rps. Caso
exista esse problema, os motores ou sistema de reducéo deverao ser substituidos, ou se
possivel, implementar um inversor de freqliéncia, para a reducdo da rotacdo dos
mesmos. O que pode demandar um maior custo na implementacdo do sistema é a
interligacdo de um cabo de comunicacdo entre o centro de controle e a casamata. No
caso do CLA e CLBI esta distdncia € de aproximadamente 5 km e 1.2 km,

respectivamente.
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Sobre de célculo de dispersdo da trajetdria, programa TDA, 0 mesmo ja motivou
0 desenvolvimento de um trabalho (CARVALHAES, 2006). O mesmo teve como
objetivo comparar os resultados dos célculos de dispersdo dos pontos de impacto de
foguetes de sondagem obtidos pelo método atualmente em uso no IAE, utilizando o
programa TDA, com os obtidos pelo Método de Monte Carlo. Concluiu-se que o
Método de Monte Carlo aplicado ao calculo de dispersdo de foguetes de sondagem,
quando comparado ao método atualmente em uso no IAE, € de implementacdo mais
complexa e de execucdo mais demorada mas, € capaz de fornecer informacgdes
confiaveis e mais detalhadas e, possui, ainda, flexibilidade para lidar com erros de
natureza aleatéria com distribuicdes de probabilidade diferentes da normal. O préximo
objetivo é reunir os conhecimentos do TDA e aplicar o método de Monte Carlo, para

futuros estudos de dispersédo de impactos de foguetes ndo-controlados no IAE.

7.1 TRABALHOS FUTUROS

Sugere-se como proximo passo a implementagdo do sistema em um lancador
brasileiro. Nesse sentido, 0 DLR j& mostrou interesse em estabelecer parceria para a
implementacdo deste sistema, utilizado no proto6tipo, para a automatizacdo de seus
lancadores. O material tedrico desta tese e o protdtipo do langador, podera ser utilizado
para treinamentos de equipes de seguranca de v6o nos Centros de Lancamentos. Uma
das metas do autor desta tese, é reunir a base tedrica minima dos assuntos relacionados
a atividade de lancamento de foguetes ndo-controlados, para a publicacdo. Tal material
possui grande caréncia no Brasil, dificultando o despertar do interesse de futuros

profissionais.
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APENDICE 1 — DESENHOS MECANICOS DO PROTOTIPO

Nesse apéndice sdo apresentados os desenhos mecanicos projetados para a
construcdo do protétipo em escala reduzida de um lancador de foguetes.

Abaixo é descrito a relacdo de pegas utilizadas na construcéo do prototipo:

Item | Quant. Descricéo Material Observacoes

01 01 Mesa Aluminio

02 02 Motoredutor duplo MRD 710-0,15
03 01 Caixa Aluminio

04 01 Base da interface Aluminio

05 01 Suporte da lanca Aluminio

06 14 Porca Ago N28-M5x0,8x16
07 40 Arruela lisa Aco N8x5,3

08 | 08 Parafuso de fixagdo Aco DIN-912xM5X0,8x16
09 02 Encoder Incremental Bidirecional 0210-2611 Hohner
10 03 Mancal de rolamento Aco DIN-625-6002x9
11 01 Parafuso Trava-Eixo Motor Ago DIN-86-M3x0,5x6
12 01 Eixo da lanca Aluminio

13 01 Parafuso Trava-Lanca Motor Aco DIN-86-M3x0,5x8
14 04 Parafuso fixacdo motoredutor Aco DIN-912xM5x0,8x30
15 | 04 Espacador Aluminio

16 01 Lanca Aco SAE 1020

17 08 Parafuso fixagdo dos fechamentos Aco DIN-86-M3x0,5x6
18 14 Arruela lisa Ago N8x5,3

19 01 Tampa da caixa Aluminio

20 01 Eixo engrenagem-encoder Aluminio

21 02 Parafuso fixacdo das engrenagens Aco DIN-86-M3x0,5x10
22 02 Engrenagem Nylon

23 04 Parafuso fixacdo motor-redutor Aco DIN-912x0,5x0,8x8
24 01 Eixo engrenagem-motor Aluminio

25 02 Fechamento da caixa Aluminio

26 06 Parafuso fixacdo da caixa Aco DIN-912x0,5x0,8x12
27 06 | Parafuso de fixacdo da tampa da caixa Aco DIN-86-M3x0,5x10
28 06 Rebite com rosca interna Aco M3x0,5x3

29 01 Foguete Aluminio

30 04 Empena Aluminio

31 02 Garra Aluminio

32 02 Parafuso de fixagdo da garra Aco DIN-86-M5x0,8x8
33 04 Parafuso de fixacdo do suporte Aco DIN-912x0,5x0,8x8
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APENDICE 2 - PROGRAMACAO LADDER DO CLP

O desenvolvimento da logica programéavel foi realizada utilizando a ferramenta
“WinSup” do fabricante de C.L.P Atos. Essa ferramenta utiliza a linguagem ladder
para o desenvolvimento da l6gica escolhida pelo usuario. As linhas 1 a 26 apresentam
todas as linhas de programacao realizada no “WinSup” para a automacao do prototipo
do lancador.

As linhas 1 e 2, sdo utilizadas para fazer a conversdo (CONV) de valores
hexadecimal para decimal. As memorias (0600) e (0700) sdo os valores,
respectivamente em hexadecimal e decimal da elevacéo, inserido no novo modulo do
software GUARA, no campo New Launcher Position.

O contato (OF7) significa para o C.L.P sempre fechado.

e 5 CONY |

! 0600

0700

aFy
|
[

Linhas 1 e 2
As linhas 3 e 4, sdo utilizadas para fazer a conversdo (CONV) de valores

hexadecimal para decimal. As memorias (04E6) e (0702) sdo os valores,
respectivamente em hexadecimal e decimal da elevacdo, lido do novo mddulo do
software GUARA, no campo Launcher Actual Position. Esta informagdo o C.L.P
recebe do sensor (encoder) instalado no protétipo, para medir a posi¢do do langcador

em elevacéo.

OF7
|

| O COM

D4EE

070z

0F7
|
[

Linhas 3 e 4
As linhas 5 e 6, sdo utilizadas para fazer a conversdo (CONV) de valores

hexadecimal para decimal. As memdrias (0602) e (0704) sdo os valores,



125

respectivamente em hexadecimal e decimal do azimute, inserido no novo médulo do

software GUARA, no campo New Launcher Position.

aFy

|
| D

COm
DE0Z2

0704

aFy
|
[

Linhas5e 6
As linhas 7 e 8, sdo utilizadas para fazer a conversdo (CONV) de valores
hexadecimal para decimal. As memorias (04F6) e (0706) sdo os valores,
respectivamente em hexadecimal e decimal da elevacdo, lido do novo modulo do
software GUARA, no campo Launcher Actual Position. Esta informagdo o C.L.P
recebe do sensor (encoder) instalado no protétipo, para medir a posicdo do langcador

em azimute.

0F7
|
[

COm
D4FE

0706

0Fy
|
[

Linhas 7 e 8
A linha 9, é utilizada para realizar a comparacdo (CMP) entre as memorias
(0600) e (04E6), respectivamente os valores de elevacdo contidos no novo médulo do
software GUARA, New Launcher Position e Launcher Actual Position. O contato
(E003) é fechado quando a func¢do Send do novo modulo do software GUARA for

acionada e assim realiza a comparacgéo descrita.

E$13 H CHP
0E00

D4EE

Linha 9
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O resultado da comparacdo, realizada no comparador (CMP), das memoria
(04F6) e (0706) para o azimute, e das memorias (04E6) e (0600) da elevacao,
resultardo no fechamento de um dos contatos (OFA) ou (OF8).

Para o azimute, quando o valor da memoria (04F6) for maior que (0706), fecha o
contato (OFA) e ao contrério fecha o contato (OF8).

Para a elevacdo, quando o valor da memdaria (04E6) for maior que (0600), fecha
o0 contato (OFA) e ao contréario fecha o contato (OF8).

A linha 10, é utilizada para carregar (MOVK) um valor constante em um
temporizador (TMR). A memoria (0402) recebe um valor em milisegundos e carrega
esta informacdo no temporizador (TMR) 0001 da figura 32, para fazer um retardo no
acionamento do motor de elevacdo. A memoria (0200) apresenta a evolucdo do tempo

de retardo inserido na memoria (0402).

i o MOVK
D ;J 0402

OFs
0200

Linha 10
As linhas 11 e 12, sdo utilizadas para o temporizador (TRM) 0001. Este

temporizador tem a funcgéo de retardar o acionamento do motor de elevacdo.

; y o THR |

! 000
OF &
PRE: 0402

EFE: 0442
5

Linhas 11 e 12
A linhas 13 e 14, sdo utilizadas para liberar a saida do C.L.P (0198) que tem a
funcdo de acionar o motor de elevacdo no sentido horario. O acionamento do motor de
elevagdo no sentido horario podera ser feito pelo novo modulo do software GUARA
ou diretamente da I.H.M. Pelo GUARA, a liberacdo da saida (0198) se realizara pela
linha 13, quando os contatos (OF8), (199), (001) e a memdria (E005) estiverem
fechados. O contato normalmente fechado (0199) é referente a saida (0199), que

significa liberar o motor de elevagdo no sentido anti-horario, isso garante ndo acionar o
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motor de elevagdo nos dois sentidos simultaneamente, ocasionando um conflito e
queima de componentes. A memdria (E005) normalmente fechada, garante que o
acionamento do motor sera comandado somente pelo GUARA, isso ocorrera quando o
botdo da M.M.l (OFF) estiver selecionado no novo médulo do GUARA. O contato
(001) sera fechado quando finalizar o tempo de retardo do temporizador (TMR) 0001.
Pela I.H.M a saida (0198) podera ser acionada pela linha 14, quando a memoria
(E005) normalmente aberta for fechada, isto sera feito quando o botdo da M.M.I (ON)
for selecionada, e os contatos (0A3), (0AQ), (0A1) e (0A2) estiverem fechados.

O contato (0A3) é selecionado pelo botdo do I.H.M K4 que tem a funcdo de
quando acionado, ligar o motor de elevacdo no sentido horario. O contato (0AQ), é
selecionado pelo botdo da I.H.M (K1) que tem a funcdo de quando acionado, ligar o
motor de elevacdo no sentido anti-horario. O contato (0A1), é selecionado pelo botédo
do I.LH.M (K2) que tem a funcdo de quando acionado, ligar o motor de azimute no
sentido horéario. O contato (0A2), é selecionado pelo botdo do I.LH.M (K3) que tem a
funcdo de quando acionado, ligar o motor de azimute no sentido anti-horario. Estes
contatos foram colocados em série para garantir apenas um acionamento de cada vez,

esta logica se repete nas linhas 14, 16 e 22.

OFs 199 EOOS 0O 0133
— | (GuT)
EO0S  0A3  0A0 041 D.E.’EJ
— ‘

Linhas 13 e 14
A linhas 15 e 16, sdo utilizadas para liberar a saida do C.L.P (0199) que tem a
funcdo de acionar o motor de elevacdo no sentido anti-horario. As funcbes de cada

contato e memdria sdo similares a l6gica empregada das linhas 13 e 14.

oF& 195 E00S O 0193 |
— | (0UT)

EQ0S  O0A0 082 0A1 D.&.’Bj

i ‘

Linhas 15e 16
A linha 17, é utilizada para realizar a comparacdo (CMP) entre as memorias
(0602) e (04F6), respectivamente os valores de azimute contido no novo médulo do

software GUARA, New Launcher Position e Launcher Actual Position. O contato
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(E006) €é fechado quando a funcdo Send do novo mddulo do software GUARA for

acionada e assim realiza a comparagao descrita.

ET”IE 4 CMP |
0602

04FE

Linha 17
A linha 18, é utilizada para carregar (MOVK) um valor constante em um
temporizador (TMR). A memdria (0400) recebe um valor em milisegundos e carrega
esta informacéo no temporizador (TMR) 0000 da figura 40, para fazer um retardo no
acionamento do motor de azimute. A memoria (0200) apresenta a evolugdo do tempo

de retardo inserido na memoria (0400).
| yo MOVE
0400
OF &
0200

Linha 18
As linhas 19 e 20, sdo utilizadas para o temporizador (TRM) 0000. Este

temporizador tem a funcéo de retardar o acionamento do motor de azimute.

”Fia TR i
a0ao
OF &,
PRE: 0400
OFy EFE: 0440
i 5

Linhas 19 e 20
A linhas 21 e 22, sdo utilizadas para liberar a saida do C.L.P (019A) que tem a
funcgdo de acionar o motor de azimute no sentido horério. As funcdes de cada contato e

memoria sdo similares a l6gica empregada das linhas 13 e 14.

OFd 198 O0FS 000 EQ0S 0134 |
— i (0T}

EODS  0A1  0OA0  0&82 DﬁﬁJ
—

Linhas 21 e 22
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A linhas 23 e 24, s&o utilizadas para liberar a saida do C.L.P (019B), que tem a
funcdo de acionar o motor de azimute no sentido anti-horario. As funcbes de cada

contato e memdria sdo similares a l6gica empregada das linhas 13 e 14, figura 89.

OFas 194 0OFS QOO EQOOS 0136
i —— ¥ (ouT)
EODS QA0 O 0&82 DA’SJ
—

Linhas 23 e 24
A linha 25, é utilizada para a fungéo de reset do encoder utilizado para realizar a
contagem do posicionamento do angulo de elevacdo. O contato (101) quando
acionado, por meio de uma chave fim de curso, ligara a saida (OOEOQ) e
conseqiientemente a contagem memorizada pelo C.L.P da posi¢do do angulo de

elevacdo se tornaré zero.

101 O0ED |
| [OUT } |
Linha 25

A linha 26, é utilizada para a funcéo de reset do encoder utilizado para realizar a

contagem do posicionamento do angulo de azimute. O contato (100) quando acionado,
por meio de uma chave fim de curso, ligara a saida (O0OE8) e consequentemente a

contagem memorizada pelo C.L.P da posicdo do angulo de azimute se tornara zero.

100 Q0ES |
| (0T | |

Linha 26
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APENDICE 3 — CALCULO DE AJUSTE DO LANCADOR

O objetivo deste exercicio é executar um exemplo completo da metodologia
necessaria para o célculo do ajuste do lancador, e descrever a técnica para a
compensacdo da influéncia dos ventos, em uma operacdo de langcamento de um
foguete de sondagem ndo-controlado. Para o inicio deste exercicio é necessario definir
a ferramenta de célculo de trajetoria e o foguete em questdo com todos os dados
necessarios para a sua execucdo. Foi utilizado o software ROSI (KRAMER,
CRAUBNER e ZIEGLTRUM, 1976) para a execucdo dos calculos da trajetéria e um
foguete genérico, do qual sdo definidos todos os dados necessarios, tais como:
variagdo de massa, azimute nominal, elevacdo nominal, local de langamento,
aerodinamica, propulsdo dos motores, etc. Para simplificacdo do entendimento desse
exercicio, foi definido que somente as informacdes dos angulo de azimute e elevacao,
utilizados nos célculos do ajuste do lancador serdo apresentados, pois existe um
namero muito grande de informacdes que sdo coletadas e utilizadas em um célculo de
trajetoria, e algumas dessas informacdes podem ser consideradas desnecessarias para o
entendimento deste exercicio. ApOs executar os calculos da trajetoéria nominal do
foguete, ou seja, ndo se considerando a influéncia do vento, e com os angulos
nominais em elevacgdo de 84° e azimute de 45°, obtem-se 0s seguintes resultados.

e Distancia de impacto nominal I, = 187,868 km;
e Azimute de impacto nominal o = 41,664°.

Para os calculos da pesagem do vento, foi utilizado um vento de altitude do CLA,
para 0 més de outubro, conforme tabela 1. Portanto a velocidade do vento é v = 8,4
m/s e a direcdo é de o = 94°. Decompondo o vetor vento em suas componentes Norte-
Sul (NS) e Leste-Oeste (LO), aplicam-se as expressoes 6 e 7.

LO =-vxsenag  — -8,4 x sen 94° = - 8,3795
NS =-vxcosa  — -8,4 x c0s 94° =  +0,58595
Obtidas essas informacgfes, € necessario calcular as trajetorias para as “n”

camadas de altitudes (altitudes intermediarias), considerando a decomposi¢éo do vento
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acima. Por exemplo, calculando a trajetoria, e considerando a influéncia do vento até
a altitude de 1042 metros, séo obtidas as seguintes informacdes de voo.
e Distancia de impacto |; = 245,371 km;
e Azimute de impacto o; = 57,437°.
Calculando a trajetoria, e considerando a influéncia do vento até a altitude de
20.000 metros (altitude maxima), sdo obtidas as seguintes informagdes de voo.
e Distéancia de impacto I, = 270,477 km;
e Azimute de impacto o, = 61,871°.
Portanto para a camada de altitude de 1042 metros, a funcdo pesagem do vento,

calculada por meio da expressdo 1, sera a seguinte:

. (245,371)% + (187,868) — 2 245,371x 187,868 x C0S(57,437 — 41,664)
" J(270,477)% + (187,868) — 2% 270,477 x 187,868 c0s(61,871— 41,664)
f. =0,71987
Aplicando a expressdo 2, é obtida a pesagem do vento para a camada de 1042

metros. As demais funcdes de pesagem do vento e o0s pesos do vento, para cada
camada de altitude, pré-calculados e aplicados neste exemplo, como a camada de 942
metros, que se refere a pesagem do vento numa camada inferior a de 1042 metros

(f._,=0,70531), estdo relacionados na tabela 6. Portanto conhecendo essas

informacdes, € possivel encontrar o peso do vento para a camada de altitude desejada.

Af, =0,71987 —-0,70531 Af, =0,01456
TABELA9 - Tabela de Ventos
Altitudes | Direcdo |Velocidade fi Af, LO™ NS™

0 0 0 0 0 0 0

48 32 3.7 0 0 0 0

52 36 4.2 0 0 0 0

58 42 4.5 0.01595 | 0.01595 | -0.04803 | -0.05334
71 42 5.3 0.09183 | 0.07588 | -0.2691 | -0.29887
85 47 5.4 0.17430 | 0.08247 | -0.3257 | -0.30372
112 40 57 0.26648 | 0.09218 | -0.33774 | -0.4025
142 40 5.77 0.33576 | 0.06928 | -0.25695 | -0.30622
192 43 7.04 0.41808 | 0.08233 | -0.39529 | -0.42389
242 44 7.62 0.46298 | 0.0449 |-0.23767 | -0.24611
292 41 7.19 0.49389 | 0.0309 |-0.14576|-0.16767
342 37 7.02 0.52009 | 0.02621 | -0.11073 | -0.14694
392 37 7.62 0.54163 | 0.02154 | -0.09878 | -0.13108
442 42 9.04 0.56257 | 0.02094 | -0.12666 | -0.14068




492 47 10.44 0.58545 | 0.02288 | -0.1747 |-0.16291
542 47 10.98 0.60032 | 0.01487 | -0.11941 | -0.11135
642 47 10.25 0.63263 | 0.03231 | -0.24221 | -0.22586
742 61 9.24 0.65960 | 0.02697 | -0.21796 | -0.12082
842 70 9.5 0.68444 | 0.02484 | -0.22175 | -0.08071
942 73 7.12 0.70531 | 0.02087 | -0.1421 |-0.04344
1042 87 4.98 0.71987 | 0.01456 | -0.07241 | -0.00379
1542 127 4.82 0.79045 | 0.07058 | -0.27169 | 0.204735
1792 151 7.69 0.81308 | 0.02263 | -0.08437 | 0.152205
2042 152 9.64 0.83036 | 0.01728 | -0.0782 |0.147081
2542 144 7.7 0.85758 | 0.02722 | -0.1232 |0.169565
3042 124 6.57 0.87498 | 0.0174 | -0.09477 |0.063926
3542 91 7.38 0.88142 | 0.00645 | -0.04759 | 0.000831
4042 93 8.76 0.87996 | -0.00147 | 0.01286 | -0.00067
4292 90 9.4 0.87920 | -0.00076 | 0.007144 | 4.38E-19
4542 75 9.32 0.87792 |-0.00128 | 0.011523 | 0.003088
5042 69 7.31 0.87281 | -0.00511 | 0.034873|0.013387
6042 66 6.7 0.91079 | 0.03798 | -0.23247 | -0.1035
7042 89 3.97 0.93142 | 0.02062 | -0.08185 | -0.00143
8042 59 6.45 0.94522 | 0.01381 | -0.07635 | -0.04588
9042 67 11.06 0.95364 | 0.00842 | -0.08572 | -0.03639
10042 58 6.17 0.96142 | 0.00778 | -0.04071 | -0.02544
12542 186 1.84 0.97420 | 0.01278 | 0.002458 | 0.023386
15042 207 8.04 098252 | 0.00832 | 0.030369 | 0.059602
20042 270 4.53 1.0000 | 0.01748 | 0.079184 | 1.46E-17
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No atual procedimento utilizado, a funcdo pesagem do vento (pesos/camada) é
pré-calculada tomando-se por base um vento “padrdo” estatistico estabelecido para o
més do lancamento. Durante a cronologia do lancamento, sdo realizadas varias
radiossondagens que medem a direcdo e velocidade do vento. Esses dados, utilizados
em conjunto com 0s pesos pré-calculados, sdo responsaveis pelo célculo do vento
balistico e consequientemente, pelo calculo do ajuste do langador.

Observando a camada de 1042 metros, tem-se uma variacao na direcdo (87°) e na
velocidade do vento (4,98 m/s). Aplicando as expressdes 8 e 9, a decomposi¢do do
vento, para a camada de 1042 metros sofrendo a influéncia do vento numa direcdo de

87° e uma velocidade de 4,98 m/s, sera de:

LO" =-4,98x0,01456 x sen 87° LO" =-0.07241
NS" = —4,98x0,01456 x cos87° NS" =-0.00379
Efetuando a somatoria algébrica das componentes do vento nas direcdes LO e

NS, séo aplicadas as expressdes 10 e 11.
LO =-4,58145
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NS =-2,74542
Portanto o calculo da intensidade do vento balistico da expressao 12 sera:

Vb = /(~2,74542)? + (~4,58145)° vb =5,341071 m/s
Para conhecer a direcdo do vento balistico é aplicada uma das expressdes de 13 a

17, obedecendo suas respectivas condi¢des. Para esse caso, como os valores de LO e
NS sdo negativos, € utilizada a condicdo da expressdo 13, sendo a direcdo do vento

balistico dada por:

4 —4,58145 o, =59,06°

o, =tan" | ————
—2,74542

Para o célculo do vento unitario é necessario estabelecer a direcdo do vento

unitario. Conhecendo o azimute nominal 0=45° portanto aplicam-se as expressdes
18, 19 e 20, para encontrar respectivamente, os angulos de azimute dos ventos lateral,

frontal e de cauda.

o, =45°+90° o, =135°
o, =45° o, =45°
o, = 45°+180° o, =225°

Conhecendo as direcBes de cada vento unitario e sabendo que, para essas
simulagdes de trajetdria foi aplicado um vento unitario de 1m/s, € necessario agora
calcular a influéncia desses ventos na trajetoria do foguete. Para o caso de um vento
lateral, tem-se a decomposicao do vento unitario utilizando as expressdes 6 e 7:

—1xsen135°=+0,707106
—1xc0s135°=-0,707106
Utilizando esses dados e calculando a trajetoria, sdo apresentados os seguintes

dados de distancia e azimute de impacto do foguete, sob a influéncia de um vento
lateral até 20.000 metros de altitude:
e Distancia de impacto (I,,) = 187,642 km
e Azimute de impacto (owy) = 46,086°
Para um vento frontal, a decomposicéo sera:

—1xsen45°=-0,707106
—1xcos45°=-0,707106
A influéncia na trajetdria do foguete utilizando o vento frontal ate 20000 metros

de altitude sera:

e Distancia de impacto () = 201,427 km
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e Azimute de impacto (o) = 41,899°
Para um vento de cauda, a decomposicao sera:

—1xsen 225°= +0,707106
—1xc0s225°=+0,707106
A influéncia na trajetdria do foguete utilizando o vento frontal até 20000 metros

de altitude sera:
e Distancia de impacto (I,) = 174,304 km
e Azimute de impacto (owy) = 41,396°
Aplicando a expressdo 21 serd encontrado o deslocamento (D) do foguete em
relacdo a trajetéria nominal, para cada caso de vento unitario.

Para o vento lateral:

D = /(187,642)% + (187,868) — 2 (187,642) x (187,868) x C0S(46,086 — 41,664)
D =14,488km
Para o vento frontal:

D =/(201,427)? + (187,868)® — 2x (201,427) x (187,868) x c0s(41,899 — 41,664)
D =13,582km
Para o vento de cauda:

D= \/(174,304)2 +(187,868)% — 2 (174,304) x (187,868) x c0s(41,396 — 41,664)
D =-13,590km
Aplicando as expressbes 22, 23 e 24, serd encontrada, respectivamente a

influéncia do vento uniforme lateral, frontal e de cauda.

_14,488km vu_ =14,488km/m/s
T 1m/s
~13,582km vu. =13,582km/m/s
" mls
U = —13,590km VU, =-13,590km/m/s
¢ im/s

Para o calculo do vento balistico é necessario calcular a diferenca entre o azimute

do vento balistico e 0 azimute nominal, ilustrado na figura 31, portanto:

=0, -0, @ = 45°-59,06° ¢ =-14,06°
Aplicando as expressoes 25, 26 e 27:

vb, =5,341071xsen(—14,06) vb, =-1,29755

vb. =5,341071x cos(~14,06) vb. =+518106

vb, =5,341071x cos(-14,06) vb. =+5,18106
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Para o calculo do deslocamento efetivo do impacto do foguete, séo aplicadas as
expressoes 29, 30 e 31, respectivamente para os ventos lateral, frontal e de cauda.
Portanto tem-se:

AW, =vb, xvu, AW, =-1,29755x (+14,488) AW, =-18,7989
AW = Vb XVvu, AW, =+518106x(+13,582) AW, =+70,3691
AW, = Vb xVvu. AW, =+518106x (—13,590) AW, =-70,4106
De acordo com as condicdes das expressdes 32 e 33, para definir se o vento é

frontal ou de cauda, foi verificado que cose > 0, ou seja, cos(-14,06°) = +0,97. O
resultado positivo define que o vento para este exercicio é frontal ao foguete. Portanto
para calcular o deslocamento do foguete, para o caso do vento frontal, é utilizada a
expressao 34.

I, =1, — AW, |, =187,868—70,3691 |, =117,4989km

Para a correcdo do angulo de azimute, é utilizada a expressao 36.

—18,7989J

d=tan™
117,4989

¢ =-9,0898
Utilizando a expressdo 37, que calcula o angulo de corre¢do de azimute, tem-se:
0, = 450+(—9,0898°) o, =3591°
Para a correcdo do angulo de elevacdo, é necessario calcular o efeito da
inclinacdo do lancador na distancia de impacto do foguete, aplicando a expressdo 38.

187,868 tte =31,311km/°

~ 90-84
A expressdo 39 é utilizada para determinar a distancia de impacto do foguete,

tte

devido a perturbacao do vento, entdo:

r=Awl? +17 I, =+/(~18,7989)° + (+117,4989)> N =+118,9932

A expressdo 40 é usada para o célculo final do posicionamento em elevacao do

foguete, para compensar a perturbacéo do vento.

r 118,9932 E, =86,2°
E, =90-—L E,=90-——— ! ’
. tte ' 31,311
Para compensar a influéncia do vento utilizado neste exercicio o azimute de

lancamento devera ser corrigido e posicionado em 35,91° e a elevagdo em 86,2°.



APENDICE 4 — RELATORIO TDA

Exemplos de relatorios de saida, gerado pelo programa TDA:
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DISPERSION FACTORS

Ignition

Launcher Elevation Error
Launcher Elevation Error
Launcher Azimuth Error
Launcher Azimuth Error
Weight Variation

Weight Variation

Thrust Misalignment in Yaw
Thrust Misalignment in Yaw
Thrust Misalignment in Pitch
Thrust Misalignment in Pitch
Thrust Variation

Thrust Variation

Aerodynamic Drag

Aerodynamic Drag

Cross Wind

Cross Wind

Head Wind

Head Wind

Improved Orion Ignition
Thrust Variation
Thrust Variation

Aerodynamic Drag
Aerodynamic Drag

DISPERSION(CRQSQ)

VS30/0rion XV02

IMPACT POINT DISPLACEMENT [KM]

ERROR

-50 (Deg)
-50 (Deg)
-00 (Deg)
.00 (Deg)
.01 (%)
01 (%)
-10 (Deg)
.10 (Deg)
-10 (Deg)
(Deg)
02 (%)
.02 (%)
10 (%)
10 (%)
.50 (m/s)
.50 (m/s)
.50 (m/s)
.50 (m/s)

FUF L+ o+ o+

I+ 1 + 1 + 1
OC0O00000O0O0O0OO0O0OOORROO
'—\
o

.03 (%)
.03 (%)
.10 (%)
.10 (%)

I+ 1+
[eNeoNeoNe]

DOWN CROSS  VAR.
RANGE RANGE APOGEE

-2.5 -25.6 2.1
2.4 24.8 -2.2
5.4 -0.5 0.1
-5.4 0.4 -0.1
1.1 -18.2 -36.3
-1.5 20.3 42.0
-105.7 -23.0 -0.2
105.4 20.8 -3.3

22.2 -103.9 7.1
-21.5 100.0 -10.5

-0.8 3.0 14.4
0.7 -3.6 -14.3
0.5 -5.0 -13.6

-0.6 5.1 13.9
1.0 8.9 -0.9

-0.9 -9.0 0.6
9.1 -1.0 0.1

-9.1 0.8 -0.3

-0.5 8.8 16.1
0.4 -8.7 -15.8
0.0 -0.2 -0.5

-0.0 0.2 0.5

108.3 107.9 49.8
-108.4 -111.9 -45.7
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DISPERSION FACTORS

Vehicle Ignition

Thrust Variation

Thrust Variation

Thrust Misalignment in Pitch
Thrust Misalignment in Pitch
Thrust Misalignment in Yaw
Thrust Misalignment in Yaw
Aerodynamic Drag
Aerodynamic Drag

Weight Variation

Weight Variation

Fin Misalignment

Fin Misalignment

Launcher Elevation Error
Launcher Elevation Error
Launcher Azimuth Error
Launcher Azimuth Error

Head Wind

Head Wind

Cross Wind

Cross Wind

S31 Burn out / S30 Ignition

Thrust Misalignment in Pitch
Thrust Misalignment in Pitch
Thrust Misalignment in Yaw
Thrust Misalignment in Yaw
Thrust Variation

Thrust Variation

Aerodynamic Drag

Aerodynamic Drag

Weight Variation

Weight Variation

DISPERSIONC(C RSS )

VSB-

r+ 1+ 1+
OQOOONDN

1+
I
oo

rF+ 1+ 1+ 10+ 1+ 1+
OCO0OO0OO0ORrRPPFRPOOOORrPEF

+ 1+ 1 +
WWOoOOOoo

30 V01

IMPACT POINT DISPLACEMENT [KM]

ERROR

.00 (%)

.00 (%)

-10 (Deg)
-10 (Deg)
-10 (Deg)
.10 (Deg)
.00 (%)

.00 (%)

.00 (%)

.00 (%)

-01 (Deg)
.01 (Deg)
-50 (Deg)
.50 (Deg)
-00 (Deg)
.00 (Deg)
.50 (m/s)
.50 (m/s)
.50 (m/s)
.50 (m/s)

-10 (Deg)
-10 (Deg)
-10 (Deg)
-10 (Deg)
.00 (%)

.00 (%)

.00 (%)

-10.
+ 1.
- 1.

00 (%)
00 (%)
00 (%)

CROSS
RANGE

-0.217
0.235

-13.011
-29.128
28.951
0.041
-0.032

-0.105
-0.001
0.001
-0.979
0.983

-3.457
0.420
-0.407
7.209
-7.240

0.012
-0.016
-0.088

0.084
-0.282

0.260

0.078
-0.071

0.187
-0.210

32.8
-32.9

DOWN
RANGE

=27

36.
-37.

.483
-0.
.715
-020
.703
12.
-0.
.647
-0.
.193
-0.
-0.
.661
15.
-0.
.157
-893
-6.
-0.
-360

084

394
457

003

000
001

632
218

756
390

.081
-0.
.010
-0.
10.
-9.
-2.
.741
-6.
.541

085

013
067
668
552

958

6
0

VAR.
APOGEE

4.741
-4.764

-3.205

0.985
-1.548
-1.308

-2.226

0.000
0.000
1.584
-1.724
0.026
-0.027
-0.743
0.716
0.041
-0.069

-0.012
0.005
-0.005
-0.002
14.680
-14.202
-3.917
3.955
-10.123
10.921

19.8
-19.1
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DISPERSION FACTORS

Ignition

Thrust Variation

Thrust Variation

Thrust Misalignment in Pitch
Thrust Misalignment in Pitch
Thrust Misalignment in Yaw
Thrust Misalignment in Yaw
Aerodynamic Drag
Aerodynamic Drag

Weight Variation

Weight Variation

Fin Misalignment

Fin Misalignment

Launcher Elevation Error
Launcher Elevation Error
Launcher Azimuth Error
Launcher Azimuth Error

Head Wind

Head Wind

Cross Wind

Cross Wind

DISPERSIONC(C RSS )

VS30 XV06

IMPACT POINT DISPLACEMENT [KM]

ERROR

.00 (%)

.00 (%)

-10 (Deg)
(Deg)
-10 (Deg)
.10 (Deg)
%)

™)

.00 (%)

.00 (%)

-01 (Deg)
.01 (Deg)
-50 (Deg)
.50 (Deg)
-00 (Deg)
.00 (Deg)
.50 (m/s)
.50 (m/s)
.50 (m/s)
.50 (m/s)

r+ 1+ 1+
OQOOONDN
=
o

I+
I
oo
oo
oo

[N I I R L O B T B
OCO0OO0OO0ORrRPPFRPOOOORrPEF

CROSS
RANGE

-0.117
0.105

-2.127
-15.939
15.919
0.054
-0.057

-0.076
-0.000
-0.001
-0.348

0.349

-1.714
0.309
-0.247
5.641
-5.642

17.1
-17.1

DOWN
RANGE

-2

19.
-20.

.840
-3.
.664
15.
-2.
.085
-2.
.736
.647
-790
-004
-0.
-9.
.596
-0.
.043
-494
-5.
-0.
-233

791

473
147

678

013
635

073

539
282

9
1

VAR.
APOGEE

11.176
-10.856
0.985
-1.192
0.034
-0.241
-6.568
6.736
-7.258
7.698
0.003
0.001
0.633
-0.706
0.005
-0.005
-0.394
0.384
0.016
-0.026

15.2
-14.7




APENDICE 5 — SONDAGENS DE VENTOS

Altitude (m)

20000
18000
18000
17000
16000
15000
14000
13000
12000
11000
10000
9000
8000
7000
6000
5000
4000
3000
2000
1000

Vento Medido em 01 de Dezembro de 2002

\\\\—\_

[an]

T T | T T | TT | T T | TT | T T | TT | T T | T | T T | T | T T |
30 60 90 120 150 180 210 240 370 300 330 360
Dire¢ao do Vento (graus)

Altitude (m)

20000
19000
18000
17000
16000
15000
14000
13000
12000
11000
10000
9000
8000
7000
6000
5000
4000
3000
2000
1000

Vento Medido em 01 de Dezembro de 2002

5 10 15 20 25 30
Velocidade do VVento (m/s)
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Altitude (m)

20000
19000
18000
17000
16000
12000
14000
13000
12000
11000
10000
9000
8000
7000
6000
5000
4000
3000
2000
1000

Vento Medido em 23 de Outubro de 2004

o

30

60 90 120 150 180 210 240 270 300 330 360
Diregio do Vento (graus)

Altitude (m)

20000
18000
18000
17000
16000
15000
14000
13000
12000
11000
10000
2000
8000
7000
6000
5000
4000
3000
2000
1000

o

Vento Medido em 23 de Outubro de 2004

)

5 10 15
Velocidade do Vento (m/s)
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Altitude (m)

20000
19000
15000
17000
16000
15000
14000
13000
12000
11000
10000
9000
8000
7000
6000
5000
4000
3000
2000
1000

Vento Medido em 11 de Maio de 2006

—_—

==

o

30 80 90 120

150

180 210 240 270 300 330 380

Diregao do Vento (graus)

Altitude (m)

20000
128000
18000
17000
16000
12000
14000
13000
12000
11000
10000
9000
8000
7000
6000
5000
4000
3000
2000
1000

Vento Medido em 11 de Maio de 2006

10 15

Velocidade do Vento (m/s)
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APENDICE 6 — POSICIONAMENTO DO LANCADOR

Nesse apéndice estdo disponiveis algumas fotos do protétipo do langador, em
diversos angulos de azimute e elevacdo. Foram realizados algumas checagens

utilizando chaves de nivel, para a calibragem dos angulos na posi¢éo zeros graus.

Azimute: 0°; Elevacgéo: 0°
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Azimute: 30° ; Elevagéo: 30°

Azimute: 60° ; Elevagéo: 60°
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Azimute: 90° ; Elevagéo: 90°

Azimute: 120°; Elevacdo: 70°
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Azimute: 150° ; Elevacédo: 60°

Azimute: 180° ; Elevacdo: 50°
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