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Resumo. Este artigo se propoe a apresentar um estudo sobre duas abordagens para a compensagdo das variagdes
propulsivas de um lancador de satélites através do sistema de controle de atitude, mais especificamente para o Veiculo
Langador de Satélites Brasileiro, VLS. Primeiramente, é proposto que se realize uma corregcdo de atitude pela
realimentagdo da diferenga da velocidade aparente (ndo-gravitacional) na atitude de referéncia, gerando assim um
dngulo de atitude em funcdo da velocidade. A outra proposta de corregdo, diz respeito a criacdo de uma tabela da
atitude programada baseada na atitude de referéncia e em fun¢do da velocidade aparente. Para a implementagdo
destas técnicas, utilizou-se um software para simulagcées que cria vdrios cendrios de voo para o VLS, o ADAGA. Este
software estd habilitado ao Estudo de Monte Carlo (EMC) para criar efeitos dispersivos observados durante um voo
real, como dispersdes no arrasto e na propulsdo. Estas estratégias de controle objetivam tornar o foguete menos
sensivel as dispersées de empuxo e as influéncias da fase atmosférica, diminuindo as dispersées no decorrer da
trajetoria e nas dispersédes da quantidade de acertos em orbita.
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INTRODUCAO

O perfil de atitude projetado para o voo do VLS € baseado em uma curva de empuxo nominal ao qual o sistema de
controle de atitude tenta seguir durante sua execug¢@o em voo. Porém, durante o voo ocorrem dispersdes de empuxo e
atmosféricas que tiram o veiculo de sua trajetdria nominal de projeto. A introducdo da atitude em funcdo da velocidade
aparente é uma forma de fazer a atitude menos sensivel a essas dispersdes de empuxo, visto que, a nova atitude em
funcao da velocidade aparente traz consigo a informacgao dessas dispersdes.

Este artigo apresenta um estudo sobre a compensac¢do das variacdes de empuxo através de correcdes na atitude de
referéncia em funcdo da velocidade aparente (ndo-gravitacional) para o Veiculo Lancador de Satélites Brasileiro (VLS)
(Brito, Leite Filho e Ramos, 2005). Para tanto, duas estratégias foram utilizadas: primeiramente, a substituicao direta da
atitude de referéncia em funcdo do tempo, pela atitude programada em fungdo da velocidade aparente (Leite Filho,
1996). A outra estratégia diz respeito a inclusdo de uma realimentacdo baseada na diferenga entre as velocidades
adquiridas durante o voo e a velocidade aparente nominal tabelada off-line, multiplicado por um ganho constante e
especifico para cada fase do voo atmosférico, fazendo com que haja uma nova atitude de referéncia.

Com a introdugdo destas técnicas objetiva-se também uma insensibilidade maior para as perturbacdes sofridas na
fase atmosférica, além de entregar o veiculo em uma situagdo mais favordvel para a execucdo do algoritmo de
guiamento, no terceiro estdgio. Como o guiamento do veiculo comeca apds a fase mais critica (Leite Filho e Pinto,
1998), a presenca de uma estratégia de controle nesta fase pode propiciar uma maior quantidade de acertos na Orbita
designada. Isto deve ser verificado através do estudo de Monte Carlo.

Cada uma das estratégias de controle acima, afeta diretamente a dispersdo no empuxo. Este estudo se dedica a
contrapor os valores peculiares de cada estratégia e suas conseqiiéncias para a missao, de maneira que se possa ponderar
sobre seu uso e em quais condi¢des seria favordvel ou nao.

Manobras com grandes dngulos de ataque sd@o criticas para foguetes em fases atmosféricas podendo causar danos
estruturais, por isso esta técnica propde fazer uma correcao angular, ainda na fase atmosférica, em funcdo da velocidade
uma varidvel de variacdo lenta. Etapas como separag@o e inicio de queima de estidgios também contribuem para a saida
do foguete de sua trajetéria nominal, além de também excitar aos modos de flexdo, comum aos sistemas aeroespaciais
(Brito, Franca e Leite Filho, 2008).

Devido ao seu processo de fabricacio, os quatro motores do primeiro estdgio do VLS apresentam ligeiras diferengas
entre si. Isso ocasiona distintos perfis de empuxo para cada um deles, gerando conjugados parasitas que podem conduzir
o foguete a uma trajetdria diferente da projetada. Para se evitar isto, o segundo estdgio comeca a queima antes da cauda
de empuxo do primeiro. H4 entdo trés fases distintas de controle antes do inicio do terceiro estidgio: propulsdo somente



2009 Brazilian Symposium on Aerospace Eng. & Applications 3 CTA-DLR Workshop on Data Analysis & Flight Control
Copyright © 2009 by AAB September 14-16, 2009, S. J. Campos, SP, Brazil

no primeiro estagio, propulsdo nos primeiro e segundo estigios e apenas o segundo estidgio propulsado, como pode ser
visto na Figura 1 (Leite Filho, 2002).
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Figura 1. Seqiiéncia de eventos do VLS.
Meétodos e recursos

Os dados foram coletados e analisados com a ajuda de dois softwares de simulacio, ADAGA e Matlab. ADAGA
(Leite Filho e Pietrobom, 2003) é um software criado pelo Instituto de Aerondutica e Espaco — IAE para simulag¢do do
vdo do VLS, considerando somente a dindmica translacional do veiculo (desconsidera a dinamica rotacional) e utiliza o
Estudo de Monte Carlo (EMC) como base para as simulacdes dispersivas em torno da situagdo nominal. De posse dos
dados monitorados durante a simula¢iio do software ADAGA, utilizou-se o Matlab para visualizacdo dos acertos em
orbita nos casos dispersivos e nominais ensaiados. A condi¢do fundamental para o acerto em O6rbita se baseia nas
medidas de apogeu, perigeu, altura de injecdo em Orbita e excentricidade tolerdveis para cada missao especifica.

Para analisar o funcionamento das técnicas de controle aqui tratadas, o software ADAGA foi simulado com
dispersdes no perfil de empuxo e massa dos motores do primeiro e segundo estidgios, como apresentado através da
variacdo de velocidade na Figura 2. As técnicas de corre¢@o de atitude foram adicionadas ao algoritmo do ADAGA nos
primeiro e segundo estigios.
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Figura 2. Ilustracdo de uma simulac¢do usando EMC, da velocidade aparente com dispersdao e nominal.

De cada curva simulada, além da nominal, foram observados os pardmetros orbitais de interesse no final do voo,
como apogeu, perigeu, altura de inser¢do em 6rbita e excentricidade. Com isso, foram gerados graficos para comparar
cada técnica de controle.

Programacio da atitude pela velocidade aparente &, (V)

O acerto a Orbita-alvo, objetivo dos algoritmos de guiamento, depende da conservagdo da trajetéria nominal e isto
pode ser conseguido pela programacdo da atitude em fun¢do da velocidade (Leite Filho, 1996). Com isso, é possivel
criar uma menor sensibilidade perante as perturbacdes de empuxo, massa e arrasto sofridas durante o voo do foguete.
Devido o perfil da curva da velocidade aparente ter uma variacdo lenta isto permite que o veiculo execute manobras
corretivas na fase atmosférica sem comprometer sua estrutura.
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A programacio de 013 (V) criaria uma redugdo na dispersdo de atitude em relagdo ao método atual e também uma

possivel deformagdo na drea de corte do motor de empuxo, como pode ser observado na Figura 3.
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Figura 3. Dispersao de 6, (¢) e 6,(v).
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Para tanto, é necessdrio a troca de varidveis independentes, resultando em Href (t) por (9P (v), conforme as

Equagées (1) - (3).

6=6,(t) (1)
v=v,(1) 2
Logo,

6=6,() 3)

Nesta estratégia de correcdo da atitude, a troca da varidvel independente de  para Vv gera uma corre¢do de angulo
em funcdo da velocidade, em que a nova atitude € incluida no sistema pela substituicao direta da atitude de referéncia

pela atitude programada pela velocidade aparente, €,(v), conforme Figura 4. 6, (f) ndo é mais uma varidvel

independente mas uma varidvel em funcdo da velocidade aparente e menos sensivel as perturbacdes de empuxo dos
primeiro e segundo estigios.

[ o 4
P 1 N p "
2 R 2
3 4 > 3 4"= 3
t v
v L 4 L 3 L 3 F Y Fy Fy
tL Vh.
3 >
3 & >
\' | \' ,

Figura 4. Programacdo de 6, (V).
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A programacdo da varidvel independente gera uma condicdo mais favordvel de possiveis trajetérias, como visto
anteriormente na Figura 4.

O controle agora ¢ feito diretamente por &, (V) programado atuando nas fases de intensa atividade das perturbagdes
atmosféricas e variacdo do empuxo. 6’P (v) foi criada pela relagio de Hmf com a velocidade aparente e é acessada
durante o voo através de uma tabela off-line até o inicio da cauda de empuxo dos primeiro e segundo estdgios, onde
ainda se tem forca de controle util.

Primeiramente o voo foi simulado em condi¢des nominais e mantido em tabela os valores da velocidade aparente e
da atitude. Apds isso, foi acrescentado nas instru¢des do ADAGA a leitura desta tabela durante a passagem pela fase
atmosférica dos primeiro e segundo estdgios, até o inicio do algoritmo de guiamento. Ao se calcular a velocidade
aparente durante a simulagdo, esta € interpolada com a velocidade aparente tabelada off-line e realimentada na atitude
tabelada. Esta atitude serd a nova atitude de referéncia seguida pela pilotagem, 01, (v) (Figura 4) e a qual serd usada
pelo guiamento para conduzir o foguete a inser¢do em Orbita, conforme Figura 5.

Vit) | Tabela epm Fogfete

oo [ P

h - Sistema de Controle

g
T

Figura 5. Diagrama de blocos da corregéo por &, (V).

Durante a simulacdo nominal, a atitude a ser utilizada € apenas a atitude de referéncia, apds isso a velocidade

aparente € coletada e usada para a programacdo da atitude em relacdo a velocidade, 01, (v) . Entdo, durante os primeiro
e segundo estigios a referéncia seguida serd (9P (V) e com o inicio do guiamento Qref volta a ser a atitude seguida pelo
sistema de controle sem a corre¢do de 8, (V) .

A comparagdo da implementagdo da estratégia de correcdo de atitude pela programagdo de 6, (V) no ADAGA com
o método atual, pode ser visto na Figura 6.
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Figura 6. Acertos orbitais com corre¢do com 6’P (V) e o método atual.
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A dispersdo dos acertos em Orbita (apogeu x perigeu) usando 0P (V) como corregio é menor em relagdo ao método
atual. Sua dispersdo ocorreu na mesma direcio que o método atual, basicamente com a mesma variagdo em torno da
Orbita circular e na excentricidade. Porém, com uma dispersao na altura de inje¢do em torno da drbita-alvo menor que o
método atual, conforme a Figura (7).
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Figura 7. Comparagdo da excentricidade e altura de insercdo entre o método atual e a correcdo pela programacdo da

atitude em funcdo da velocidade aparente @, (V) .

Realimentacio do erro entre as velocidades aparente

A estratégia de realimentacdo pela realimentacdo do erro da velocidade aparente acrescenta nos primeiro e segundo
estdgios do sistema de controle do VLS a estrutura apresentada na Figura 8.
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Figura 8. Estrutura de controle da técnica de realimentag@o pela linearizagdo da velocidade aparente.

O controle através da realimentacdo do erro entre as velocidades aparente acrescenta uma nova estrutura de corre¢do

ao sistema de controle do foguete. Href (1) é a referéncia do projeto de trajetéria e a nova referéncia 9C () éa

referéncia anterior corrigida pela diferenca entre as velocidades aparente on-line e off-line. A velocidade aparente

programada, v foi criada em condi¢des nominais de voo, sem dispersdes e sem uso de EMC, ou seja, igual ao seu

prog?
projeto nominal e armazenada em uma tabela off-line. Ao ser comparada com a velocidade aparente medida Vv,
(velocidade aparente dispersiva calculada durante a simulagdo com EMC), gera uma correcio na atitude de referéncia.

Se ndo ha dispersdo entdo a diferenca é nula (v =7V,.4,) € Ndo existe acréscimo em ﬁref e HC = Qref , como pode

prog
ser observado nas Equagdes 4 a 5.

9C = Href - KX (V - vmda) (4‘)

prog

6.=6,, —K, A 5)
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A velocidade V,,,, durante o voo € comparada com a tabela Y prog * seguindo sua trajetéria de projeto. Esta

diferenca entre as velocidades aparente on-line e off-line é multiplicada por um ganho K, que realimentard Href (®)
corrigindo o angulo de atitude.

A realimentacdo do erro entre as velocidades aparente € uma linearizag¢do de primeira ordem (ou uma aproximagao
de primeira ordem da série de Taylor) da tabela @(V), em que @(v) é uma funcio com pontos de inflexdo, sendo

possivel entdo fazer uma linearizacdo em torno destes pontos com o intuito de se encontrar uma regifio de valores para
K , conforme a Figura (9).
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Figura 9. Ilustragio da linearizacdo de @(v) em torno dos pontos de inflexdo.

Pela observagéo de H(V) da Figura (9) tém-se uma sugestdo para a faixa de valores de K, (-0,0001 a -0,0005) a
serem utilizados na estratégia de correcdo. Para cada fase do voo do VLS foi escolhido um respectivo valor para

K

de maior influéncia atmosférica) ndo foi tdo significativa quanto a correcdo nas outras fases, entdo se optou por corrigir
a atitude pelo erro de V(f) apenas no segundo estégio.

x20 Kxiay € Ky, Porém, foi verificado que a atuagdo da técnica de corregdo durante o primeiro estdgio (fase

Com a estrutura da figura 8 implementada e a inser¢do do valor de K, para o segundo estdgio, foram feitas as
simulagdes e os resultados podem ser observados na Figura (10).
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Figura 10. Comparagao dos acertos em 6rbita do método atual e da realimentac@o do erro pela velocidade aparente no
segundo estagio.
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A realimentagdo do erro de v(f) com K x encontrado pela observagdo de 9(\/) diminuiu a dispersdo em torno da

altura de insercdo em Orbita enquanto que a dispersdo na excentricidade nao teve mudangas significativas, conforme
Figura (11).
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Figura 11. Excentricidade e altura de inje¢do em 6rbita da realimentagdo pelo erro de V(f) usando K, encontrado em

6(v) e apenas no segundo estigio.

Na tentativa de diminuir as dispersdes em excentricidade, altura de injecdo em Orbita, apogeu e perigeu, foram
testados alguns valores distintos e fora da faixa encontrada em @(v) para cada uma das trés fases intermedidrias dos

primeiro e segundo estagios. Trés fases estas, pois a ignicdo do segundo estdgio comeca antes da separacdo do primeiro,
como mencionado anteriormente. A escolha dos ganhos é baseada no objetivo final dos acertos em 6rbita, pois os
estagios iniciais do voo poderdo melhorar as condi¢des de controle do guiamento, por exemplo, diminuindo a dispersio
de velocidade e posi¢do antes do inicio do terceiro estdgio (inicio do guiamento) ou ainda, diminuindo a dispersdo dos
acertos em Orbita em torno do nominal.

Cada estdgio mostrou um desempenho diferente para a faixa de ganhos escolhida. Devido a isto, a estratégia
utilizada para a escolha do ganho foi controlar as fases separadamente, da superior para a mais inferior, ou do segundo
estdgio para o primeiro. Inicialmente, os ganhos do primeiro estdgio e da intersec¢do dos primeiro e segundo estdgios

foram mantidos como zero, ou seja, sem agdo de controle (K X1 = 0e K =0) e foi testada uma faixa de

X 12st
ganhos apenas para o segundo estagio ( K x 25 )+ FOI testada uma faixa de valores para K x 25 © analisado qual valor
seria mais eficiente em proporcionar uma melhor situagdo para que o guiamento pudesse realizar os acertos em Orbita

numa dispersdo mais concentrada que a condi¢do nominal. Apds a escolha de K, ,,, manteve-se este fixado para que

Mediante a escolha de K se

se pudesse realizar novas simulagdes e escolher o préximo ganho, K X 12t - X125t

eK

mantiveram K
(12).

fixos para se realizar novas simulag¢des a procura de K x 15 » COMO estd ilustrado na Figura

£
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Figura 12. Ilustrag@o da estratégia de escolha dos ganhos.
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Ap6s a implementacio da estrutura demonstrada e de seus respectivos ganhos, foi simulada e comparada cada curva
de velocidade (Figura 2) com sua especifica curva nominal durante a acdo da correcdo de atitude. Introduzindo, desta
maneira, um ajuste em angulo baseado na velocidade aparente do veiculo, com o objetivo de contribuir efetivamente
para o objetivo final do voo - o efetivo acerto em 6rbita ou a dispersdo minimizada dos acertos em 6rbita em torno do
nominal. Mediante os acréscimos anteriores no ADAGA, o voo foi simulado usando seu método atual de projeto e os

novos ganhos do caso controlado pela técnica de realimentagio do erro da velocidade aparente V(f). Os resultados dos
acertos em Orbita estdo representados na Figura (13).
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Figura 13. Realimentagdo do erro de V(¢) com os novos ganhos e o método atual para uma 6rbita alvo de 615 km.

Foram utilizados os dados de projeto do terceiro voo do VLS (VLS-V03) para as simula¢gdes, com uma 6rbita-alvo
de 615 km e dispersdo de 15 km em torno do alvo.

As variacdes de apogeu e perigeu encontradas no caso corrigido sdo basicamente de 100 metros em torno do apogeu
e perigeu nominais pela técnica de corre¢do (617,663 e 611,253 km respectivamente). O fato dos valores nominais da
orbita-alvo ndo serem atingidos nem com o método atual sugerem a presenca de imprecisdo na suposi¢do do tiro
impulsional, ndo estando ligados propriamente aos métodos de corre¢do aqui propostos.

Inicialmente, pela Figura (13) pdde-se observar que os acertos no método atual tém uma dispersdo menor na

excentricidade do que o método de corregio pelo erro de V(f) enquanto que em relagdo a altura de inser¢io o método
de corre¢do foi mais eficaz que o método atual, como pode ser visto na Figura (14).

Meétodo atual x v(t)

x 10
4.9 ,r T T : : :
= : : B15.5 p-rrosememaneeeand e et B .
= 6154
<,
® ;
K @ 615.3 S :
g S ] .1
ke 5 '
£ 2 :
= £ 615.2 ;
= © : : ;
L o i i |
5 6151 fremspee e R 1
H H : E E E :
P S Método atual || 3 [ P— o R Metodo atual
: : + vit) i i + V()
4.1 ' ' : 614.9 : : :
0 100 200 300 400 0 100 200 300 400
Simulagées Simulacdes

Figura 14. Comparagdo da excentricidade e altura de inser¢@o entre o método atual e a realimentacio do erro da
velocidade aparente.
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Pela observagdo da Figura (14) se confirma que a dispersdo com a correcio pela realimentacdo do erro da
velocidade aparente foi menor na altura de inser¢do na Orbita circular do que no método atual, enquanto que a
excentricidade teve uma dispersdo maior que o método atual. Pode-se observar também na dispersdo da altura de

insergdo pela corre¢io com o erro de V(¢) que a sua variagdo é de aproximadamente 100 m, enquanto que o método
atual varia aproximadamente 500 m.
Na figura (15) pode-se observar a comparagio da técnica de corre¢do de atitude pela realimentagio do erro de V(?)

com alguns valores para K por tentativa-erro e pela observagdo da curva o).
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Figura 15. Excentricidade e altura de injecdo em 6rbita com valores de K, extraido de O(v) e por tentativo-erro.

A realimentagio do erro de V(¢) com os valores de K x €extraidos de O(v) geraram uma dispersdo menor na altura

de injegdo em Grbita do que o método atual, porém quando foram testados outros valores para K, a dispersdo em
altura de injecdo em Orbita diminuiu mais ainda. Uma andlise mais apurada (dindmica rotacional incluida) seria
necessdrio para entender este efeito do ganho K, na correcdo da atitude com o erro da velocidade aparente.

Reunindo os resultados das estratégias de corregdo da realimentagdo do erro da velocidade aparente V(f) e da

programacio da atitude pela velocidade aparente 013 (v), pode-se observar nas Figuras 16 e 17 os acertos em 6rbita,
excentricidade e altura de inser¢@o de cada estratégia.
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Figura 16. Acertos orbitais da realimentacio do erro de V(t) e pela programagio de 8, (V).
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Figura 17. Comparacdo entre o erro da velocidade aparente V() e a programagio da atitude em fungfo da velocidade

aparente 8, (V).

A dispersdo da excentricidade e da altura de inser¢do em Orbita com os métodos de correcdo usando (9P v) e
realimentagio do erro de V(¢) com K x obtido de H(V) foram substancialmente parecidas, enquanto que a dispersao
na altura de inser¢do com a corre¢do de V(¢) com K x por tentativa-erro foi menor do que a técnica de corregdo pela
programagdo de 6, (V). A dispersdo do erro de V(t) com K obtido de H(V) foi significativamente parecida com a
dispersdo com a correcdo de 9P (V) por ser uma linearizagdo de primeira ordem desta técnica. Por tanto, as conclusdes

deste artigo fazem mencao apenas as correcdes com 9P (v) e arealimentagdo do erro de V(f) com K, por tentativa-

CITO.
CONCLUSOES

Mediante o desenvolvimento neste trabalho, verificaram-se as influéncias nos acertos em Orbita das estratégias de
correcdo de atitude aqui propostas. Pelas Figuras 16 e 17 pode-se observar a comparag@o das técnicas de correcdo de

atitude pela realimentagiio do erro da velocidade aparente V(¢) e a programacdo da atitude em funcdo da velocidade
aparente @, (V) através das andlises de apogeu, perigeu, excentricidade e altura de inser¢do de cada técnica.

A realimentac¢do do erro da velocidade aparente V(f) conseguiu uma reducdo mais significativa da dispersdo na
altura de inser¢do do que a corre¢cdo por 9P (v) sendo que V(f) gerou uma dispersdo maior na excentricidade. A
corregao por (9P (v) em relagio ao modelo atual gerou uma dispersdo menor na altura de inser¢do e ligeiramente menor
na dispersdo da excentricidade. E ao serem comparadas uma com a outra (9P (v) teve uma redugdo significativa da

dispersdo na altura de insergdo, cerca de 50% em relagdo a corre¢io com V() e uma redugdo de 80% em relagio ao

método atual. Apesar da variagdo da altura de insercdo em Orbita (na ordem de centenas de metros) parecer
insignificativa, ela se torna importante para verificacdo e comparacdo do método de correcdo de atitude.

Foram demonstrados os resultados usando a técnica de corregdo de atitude pela realimentagio do erro de V(f) com
alguns valores para K , sendo que a primeira faixa de valores utilizados foi obtida pela observagio da curva o)

conforme a Figura (9) e a outra faixa de valores para K, foi testada por tentativa-erro até se encontrar valores que

diminuissem as dispersdes nos parametros orbitais verificados, essa comparagdo pode ser vista na Figura (15).
A escolha de uma das estratégias de corre¢do de atitude e até mesmo a qualificacdo entre estas e o método atual
utilizado dependerd do objetivo da missdo e suas restricdes. Se a missdo tiver uma restricdo mais critica em sua

excentricidade, a programagdo de 6,(V) se mostra mais eficiente, enquanto que se o objetivo necessitar de um

requisito maior sobre a altura de injegdo em 6rbita, a realimentagdo de V(#) demonstra ser mais eficaz.
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Uma possivel e futura inser¢do da dinimica rotacional no algoritmo do ADAGA poderd melhorar a precisdo
numérica e espera-se que isto confirme as caracteristicas dos resultados aqui obtidos e até mesmo elucide mais

claramente os efeitos da variacdo de K, nas dispersdes orbitais.
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