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Resumo. Este artigo descreve estudo em guiamento de veiculos espaciais que utilizam propulsdo sélida, em es-
pecial o VLS, Veiculo Lancador de Satélites. Os veiculos espaciais que utilizam propulsdo solida ndo possuem controle
do nivel de empuxo, assim sua trajetoria so pode ser controlada apenas através da mudanga de atitude. Seu guiamento
é baseado na velocidade e posicdo instantdneas, na energia embarcada e na trajetoria de forma a atender, com éxito,
a condi¢do requerida para a satelizacdo. Neste processo, alguns dados sdo obtidos através de testes em bancos de
ensaio, podendo apresentar dispersdo ao ser comparado com os valores reais em voo. Um dos mais importantes é o
tempo de queima dos motores, motivador deste trabalho. Busca-se um algoritmo de guiamento insensivel a dispersdo
no tempo de queima. Para que o algoritmo seja insensivel a esta dispersdo é necessdrio incluir além da condigcdo de
satelizacdo, uma condi¢cdo que leve o veiculo a ter uma trajetoria tangente a uma determinada superficie solugdo,
definida por uma equacdo que relaciona as seguintes varidveis: Vp, Vi e R, velocidade tangencial, velocidade radial
e raio, respectivamente. Assim, independente do momento do fim da queima do motor do terceiro estdgio, o veiculo jd
estard no plano solugdo desejado. O atendimento da condi¢do de insensibilidade deve ocorrer de modo a ndo prejudicar
o atendimento da condigdo de satelizagdo. A validagdo deste algoritmo serd realizada usando-se 0 ADAGA, que é um

ambiente de desenvolvimento dos algoritmos de guiamento e apontamento.

Palavras-chaves: Guiamento, Propulsdo sélida, Injecdo em orbita.

1. Introducao

O Veiculo Lancador de Satélites Brasileiro (VLS) possui quatro estdgios propulsados a propelente s6lido. Uma das
caracteristicas de foguetes a combustivel s6lido € que apds sua ignicdo, a queima € continua, ndo podendo ser reiniciada,
nem mesmo controlada. Deste modo, o algoritmo de guiamento foi desenvolvido baseado (Pinto, 1995) na velocidade e
posi¢do instantaneas e na energia embarcada do veiculo. A posicdo e a velocidade sdo medidas através de um sistema
de navegacdo inercial e a energia embarcada estimada baseando-se em testes realizados em bancos de ensaio. Esta
estimativa do tempo de queima apresenta grande dispersdo se comparado com os valores reais do motor em vdo, o que
torna o algoritmo menos efetivo no atendimento dos parametros orbitais requeridos, como por exemplo, raio da 6rbita,
excentricidade, inclina¢do, etc. (Leite Filho e Pinto, 1998).

O objetivo deste trabalho visa a realizar modifica¢des no algoritmo de guiamento do VLS, que atua durante o terceiro
estagio, no intuito de torni-lo menos sensivel a variagdo na dispersido em torno do tempo de queima do motor do terceiro
estagio. Dado uma superficie solu¢do para insercdo em Orbita, ao se ter uma trajetdria tangente a esta superficie, inde-
pendente do momento que ocorra o fim de queima o foguete estard dentro de uma solucdo possivel e por consequéncia
serd mais preciso no atendimento das condi¢des orbitais. Outro requisito a ser atendido € que o algoritmo modificado
deve estar de acordo com as especificagdes do computador de bordo do VLS, principalmente no que se refere ao tempo
de execugdo das rotinas. A estratégia de guiamento usada é baseada na hipétese de tiro impulsional do quarto estigio e
da energia restante do terceiro estagio.
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2. Queima impulsional

A aproximacao de queima instantinea para o quarto estagio é baseada no fato do veiculo percorrer um arco de menos
de 3 graus durante a queima, caracterizando uma anomalia verdadeira (Pinto, 1995). Desta forma, como mostrado na
Fig. 1, podemos calcular a velocidade no instante final através de uma soma vetorial da velocidade naquele instante e do
incremento de velocidade AV} fornecido pela queima do motor do quarto estdgio. Este incremento de velocidade é tal
que seu médulo vale:

tq4

AV, = / Fes oy (1)
my

0

sendo tq4, Feq € my, 0 tempo de queima, a for¢a de empuxo e a massa do quarto estgio, respectivamente. Neste trabalho,
utilizou-se os dados seguintes: AV, = 3613.275 m/s e a altitude da 6rbita da misséo é de 615 km.
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Figura 1. Geometria no instante do tiro do quarto estagio

3. Condicao de satelizacao
A velocidade de satelizacdo desejada para uma o6rbita circular deve obedecer a relacao (Cornelisse, 1979),

12
Rsat

Viat = 2
sendo 4 e Rg a7, a constante gravitacional terrestre e o raio de satelizagdo, respectivamente.

A Figura 1 mostra a geometria da condicdo de satelizagdo. Vg7 deve estar alinhado com a horizontal local. 4 é
o dngulo formado entre o vetor velocidade V, e a horizontal local, imediatamente antes do tiro e 8y, € a atitude local do
veiculo no instante do tiro.

Desta forma, podemos determinar as seguintes relagoes:

1%
Rsat

Vicosyy + AVycos b = 3

Visenyy + AVysenf; = 0. 4

A Figura 2 mostra o instante entre o final do terceiro estdgio e o inicio do quarto estdgio, onde vdo € balistico. Desta
forma, utiliza-se a equacgdo de conservacdo de momento angular

VaR4cosyy = Va3 cosys )
e a equagdo de conservacdo de energia

V2 V2
Yo K _¥s _H (6)
2 Ry 2 R3
para transferir o problema do inicio do quarto estdgio para o fim do terceiro estagio.
Utilizando as Eq. (3)-(6), tém-se que:

R, ( 5 < 11 ) f 2
COS 3 =—— (V&4 2u( = — = |+ = — AV} ). (N
DES 2 IRL4‘/3R3 R4 R3 R4

sendo V5 e R3 a velocidade e o raio no fim do terceiro estdgio e R4 o raio no inicio do quarto estagio.

A Equacdo (7) estabelece a relacdo entre V3, v3 e R3 para que a condicdo de satelizacdo seja atendida. Através
desta pode-se calcular o 4ngulo de trajetéria desejado (3, ). Neste ponto, pode-se trazer o problema de otimizagdo da
trajetéria 6tima para o final da queima do motor do terceiro estagio, e ndo mais no instante do tiro do quarto estagio.
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Horizontal Local

Figura 2. Condig¢do de voo do veiculo no fim do 3° estdgio e no momento do tiro do 4° estdgio

4. Estimativa do estado final do terceiro estagio

Uma vez tendo-se transferido a condicdo final para inser¢do em 6rbita do instante do tiro do quarto estdgio para o final
do terceiro estdgio, necessita-se de uma estimativa dos valores de V3 e I?3 para assim calcularmos 73, 5, Ou seja, uma lei
de controle que satisfaca a Eq. (7). A fim de tornar essa lei de controle mais simples e possivel de ser implementada no
computador de bordo, considera-se que:

e O angulo 0y, (arfagem local) varia linearmente com tempo.
QL:9L0+wt. (8)

e O angulo ¢1, (guinada local) ndo varia durante o terceiro estagio.

A atitude local é definida pelos angulos 01, e 1, e estes dngulos sdo definidos como mostrado na Fig. 3, sendo X} a
direcdo longitudinal do corpo do foguete e (X,4,Yy,Z,) o triedo guiamento.

Zg

~.

Figura 3. Sistema de coordenadas guiamento

As equagdes de movimento do veiculo descritas no sistema de coordenadas local, considerando-o fixo durante o vdo
do terceiro estdgio, sao:

% =T"cos (00 + wt) cos Py, 9)
dv,

Tty = T'senipr, (10)
dcxz =Tsen(fro + wt) cosvy, — g an

sendo I' a aceleragdo propulsiva e g a aceleragdo da gravidade. Tal que g = 5. A aceleragdo propulsiva ¢ dada pela
expressao:

me

F=—"
My — mt

(12)
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sendo 7 a taxa de consumo de massa do propelente — considerada constante — e ¢ a velocidade de escape dos gases.
Levando-se em conta a hipétese de queima impulsional, também para o terceiro estdgio, integrando as Eq. (9)-(11),
chegamos a um acréscimo de velocidade para as trés componentes:

My

Mowo Mowyo Mio3wo
AV, = - 0 CosInt(— — CosInt : 1
ccos ( - +61) cos (Y1) (CosInt( = ) osInt( - )+ n(MbOS))+
M, M, M,
+ csen( 0% 4 1) cos (vr)(SinInt( 9“’0) — SinInt( b030 ) (13)
m m m
M,
AV, = csen(vp) In ( 0 ) (14)
Myos
Mowo Mowo Myozwo My
AV, = 0 CosInt — Cosint 1 -
csen( - +01,) cos (¢r,)(CosInt( - ) osInt( - )+ H(Mbog))
M, M, M,
—ccos ( 0% 01) cos (¢r,)(SinInt( (?wo) — SinInt( "93”0) — gtgo0) (15)
m m m
sendo C'osInt e SinlInt a integral de duas func¢des definidas em (Pinto, 1995).
O valor da velocidade estimada para o final do terceiro estdgio é:
Vs =/(Vxa + AVx)? + (AVy)? + (Vze + AVZz)2. (16)
A estimativa da posi¢ao é:
Vo + V-
AX = (2 5 3)1590 cos (7o) cos (Bf) (17
Vo + V-
AY = (= )tgosen(By) (18)
Vo + V- t
AZ = (=5 )tgosen(y) cos (Br) — g-5". (19)
O médulo estimado de R ¢ dado por:
Ry = /(AX)2+ (AY)2 + (ho + AZ)?, (20)
e o dngulo 3y € definido por:
AV;
By = arcsen( Y ). 1)
V3

Deste modo, com os valores estimados de V3 e R3 ao final do terceiro estdgio € possivel calcular o angulo de trajetéria
desejado ~y3,, . utilizando a Eq. (7) e também calcular o valor do angulo de trajetdria estimado 3, cOmo segue:

AX(VXG + AVX) + AY(AVy) + (ho + AZ)(VZG + AVZ)
R3V3

) (22)

V3per = arcsen(

Para que ao final do terceiro estdgio o veiculo esteja com um erro no angulo de trajetdria igual a zero, deve-se encontrar
um valor para a velocidade angular w tal que:

A’YS = Y3pEs — V3msT — 0 (23)
Encontrado o valor 6timo de w, o valor de 8, sera atualizado da seguinte forma
0 =01 + wdt 24)

onde 6t = 1/64.
O valor de w encontrado devera valer durante todo o préximo periodo de guiamento quando um novo valor serd
calculado.
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5. ADAGA

O teste de validag¢do do algoritmo proposto foi realizado em um Ambiente de Desenvolvimento dos Algoritmos de
Guiamento e Apontamento, chamado ADAGA, em funcionamento na Subdivisao de Controle (ASE-C), da Divisdo de
Sistemas Espaciais do Instituto de Aerondutica e Espaco (IAE), cujo fluxograma é mostrado na Fig. 5 (Leite filho e
Pietrobom, 2003). O ADAGA tem como fungdo avaliar o desempenho do algoritmo de guiamento, simulando o v6o do
veiculo desde a fase inicial (primeiro estigio) até a insercao em 6rbita do satélite, entregando como resultado os pardmetros
orbitais atingidos. Também faz parte do ADAGA o Mdédulo de Apontamento (Leite Filho, 1994), que diminui a dispersio
entre os parimetros orbitais desejados e obtidos, calculando apds o término do terceiro estdgio, o instante de igni¢ao
6timo do conjunto quarto estdgio/Satélite e sua atitude. O algoritmo de guiamento e de apontamento implementados no
ADAGA s3o os mesmos implementados no computador de bordo do VLS.

Inicializacio das
Varidveis

Simulagio deMonte

Carlo serd cumprida

Cumprida as variacdes
aleatdrias na incerteza
dos parimetros

\ SiM

Tempo > Tempo Final

SIM
Apontamento executado’

Ler Atitude dereferéncia Executa.r.Algom:mo de EXEC‘AutaIA].gommo de
(Arfagem e Guinada) Guiamento pontamento
» I I}
¥

Simular dindmica
translacional do veiculo

| Tempo = Tempo + At |

I

Figura 4. Algoritmo do ADAGA

6. Condicao para insensibilidade no tempo de queima

Durante o terceiro estdgio, o guiamento estima um angulo de arfagem (6, ), o qual gera uma trajetéria AB representada
na Fig. 5, que termina em uma hipersuperficie ®, espacgo cartesiano tridimensional definido pelas coordenadas Vg, Vr e
R denominados velocidade radial na mesma direcdo do raio R, velocidade tangencial do veiculo no plano da horizontal
local e raio. A equacdo que define esse espago cartesiano é:
I R 9 3u 20

+ Vi + - == AV =0. 25
R RSAT R 4 ( )

®(Vr, Vg, R) = Vi —2Vp
Rgsar Rsar

A condi¢do ®(Vr, Vg, R) = 0 define uma superficie alvo nesse espago, cujos pontos (Vr, Vg, R), satisfazem a Eq.
(25). No caso geral, a trajetdria atinge a superficie alvo com um angulo a@ # 0°, sendo « o0 dngulo entre a normal da
superficie alvo e a trajetéria no ponto B (Leite Filho, 2007).

A variagéo no tempo de queima do motor do terceiro estdgio afeta o valor das varidveis (V3,7s, R3) e de acordo
com a Eq. (7), as dispersdes nos parametros do fim do terceiro estdgio causam significativas perdas no atendimento dessa
condigdo, pois estas dispersdes fazem com que extremidade B da trajetéria AB acontega antes ou depois do ponto desejado
pelo guiamento. Para que o algoritmo de guiamento seja mais tolerante a essas dispersdes € necessario incluir a Eq. (25)
como uma condicao adicional a condi¢do de satelizacdo. Se a = 90°, qualquer dispersao no tempo de queima do terceiro
estdgio, e por consequéncia nos valores das varidveis finais do terceiro estdgio, ndo influenciardo na precisao da chegada
na superficie solugd@o, pois a trajetdria estard tangente a superficie.
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R

Figura 5. Trajetéria AB e superficie & = 0, com chegada arbitraria

Para que a trajetdria seja tangente a superficie ®(Vr, Vg, R) = 0, o produto escalar do vetor gradiente de ® com o
vetor das equagdes de movimento — que possuem o mesmo sentido da evolugdo temporal da trajetéria — deve ser nulo
(Nepomuceno, 2006):

dVr dVp dR

d(®)(——, ——, —) = 0. 26
grad(@)(SL, S8 8 — 0 26)
Sendo o vetor das equacdes de movimento:
Vr _ Vo Ve 27)
dt IR
v V2
TR _pp BT (28)
dt R[> Rl
dR -
— = Vg. 29
e~ " (29)
Resolvendo a Eq. (26) tem-se:
7 R
I'r Vr — Rsar Rsar
— = =tg(0r). 30
Tr Ve 9(0r) (30)

O valor de 03, ., reescrevendo a Eq. (30) é:

12 R VT
0 = t _ ). 31
3pms = arcty( \ Rsar RsarVr VR) 1)

Baseado na restricdo que 0y, varia linearmente, chega-se ao valor de O3gg7:

03EST =0L+w- th (32)

sendo tgo o tempo restante do terceiro estagio.
Semelhante a primeira restricdo, para que ao final do terceiro estdgio o veiculo esteja com um erro no angulo de
trajetdria igual a zero, deve-se encontrar um valor para w tal que:

Abs =03,,5 — 03,60 =0. (33)

Logo as Eq. (23) e (33) sdo as condi¢des necessdrias para que o satélite atinja uma 6rbita pré-determinada e que seja
minimizada a influéncia na precisdo da insercdo em Orbita devido a variacdo no tempo de queima do motor do terceiro
estagio.
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7. Resultados

Através do ADAGA, pode-se simular o voo do VLS para os dois algoritmos de guiamento: o algoritmo que leva
em consideracdo apenas a condicdo de satelizacdo — aqui chamado de AG1 — e o algoritmo desenvolvido neste trabalho
somado a0 AG1 — chamado AG2 — que leva em consideragdo as condi¢Oes de satelizacdo e também de insensibilidade no
tempo de queima durante 100% do terceiro estagio. No decorrer das simulagdes foram desenvolvidas outras configuragdes
para o algoritmo AG2, sendo alterado o tempo a partir do qual a segunda condicdo comegava a atuar, alteragdo esta,
baseado na rela¢do entre a velocidade angular e o erro da 6rbita alcancada. As varidveis usadas na comparacio dos
algoritmos foram os dados de saida do ADAGA: excentricidade, 6rbita, apogeu e perigeu, sendo tracado também o perfil
do 0 de referéncia e do w, para que se pudesse analisar as manobras realizadas pelo veiculo. Para verificar a insensibilidade
no tempo de queima, a simulagdo foi realizada utilizando-se trés perfis diferentes de empuxo, o inferior, o superior e o
nominal.

O perfil de 6 gerado pelo algoritmo AG2 nao foi capaz de atender as duas condi¢des simultaneamente. Devido sua
utilizacdo desde o inicio do terceiro estagio, o erro entre as altitudes das drbitas obtida e desejada foi muito grande, entao
foi necessdrio mesclar os dois algoritmos — AG1 e AG2 — alterando o momento a partir do qual a segunda condicdo seria
utilizada, para isso criou-se o AG2-20, que atua durantes os 20% finais da queima do terceiro estdgio. Como podemos
ver na Fig. 6, o AG2-20 possue o perfil de w com uma velocidade angular elevada, sendo invidvel para o VLS realizar
tal manobra. No intuito de tornar o perfil de w mais suave, foram produzidos outros algoritmos, onde o tempo de atuacio
fosse maior. Aumentado gradativamente o tempo de atuac¢do da segunda condicao, chegou-se ao AG2-55, que atua nos
55% finais da queima do terceiro estagio.

O AG2-55 encontra-se em um tempo ¢ onde, para quanto menor o tempo de atuacdo, maior a velocidade angular e
para quanto maior o tempo de atuagdo, maior serd o erro no atendimento da primeira condi¢do e menor serd a altitude
alcancada. Assim, o AG2-55 encontra-se em um ponto onde tem-se uma velocidade angular vidvel para o VLS executar
e um erro na altitude na inser¢do em Orbita aceitavél.

Limite Inferior de Empxo Empuxo Nominal Limite Superior de Empuxo

w (/5]

-1 it - i T‘ L _IM

0 10 20 30 40 50 0 10 20 30 40 50 0 10 20 30 40 50
Segundos Segundos Segqundos

Figura 6. 0 e w para os algoritmos AG1 e AG2.

As Tabelas (1)-(3) mostram a excentricidade, apogeu, perigeu e altura das 6rbitas alcangadas com cada um dos algo-
ritmos testados, com esses valores podemos comparar os resultados obtidos. A missdo é uma 6rbita circular de 615 km
de altitude, logo a excentricidade 6tima € igual a zero e o perigeu igual a orbita, 615 km.

Assim como na Fig. 6, os algoritmos AG2-100 e AG2-20 estdo fora dos pardmetros especificados. o0 AG2-100 possue
uma excentricidade que ndo condiz com uma 6rbita circular e por ndo conseguir atender a condi¢ao de satelizagdo produz
uma altitude muito baixa. O AG2-20 apesar de possuir uma excentricidade préxima a zero, por ndo conseguir atender a
condig¢do de satelizag@o a altitude alcancada também é muito baixa se comparada com a altitude da missao.

8. Conclusao

Como proposto anteriormente, foi realizada a inclusdo de uma segunda condi¢do no algoritmo de guiamento do VLS,
condicdo essa que deveria tornd-lo insensivél a variacdo no tempo de queima do terceiro estdgio. Analisando-se a Fig.
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6, através dos algoritmos AG1 e AG2-100, percebe-se que as duas condigdes possuem perfis de 8 diferentes, o algoritmo
AG2-100 produz um perfil de € que leva ao atendimento da segunda condi¢do, mas ndo da primeira, gerando um erro
muito grande no atendimento da 6rbita desejada. O AG2-20, por passar a utilizar a segunda condi¢@o apenas nos ultimos
20% do terceiro estagio, produz um perfil de velocidade angular w elevado, na tentativa de corrigir o perfil de 6 no pouco
tempo restante. O AG2-55 mostrou-se a melhor combinagdo para atender as duas condi¢des: Nos primeiros 45% da
queima do terceiro estdgio, por utilizar apenas a primeira condi¢do, este possue tempo suficiente para adequar a trajetéria
do veiculo ao atendimento da missdo, e apds isso, nos 55% finais da queima do terceiro estdgio buscar o atendimento da
segunda condi¢do de maneira gradual, gerando um perfil de w vidvel para o VLS executar.

LIMITE SUPERIOR AG1 AG2-55
Excentricidade 0.0004620 0.0004343
Altura da Injecdo 636.253 Km | 606.514 Km
Raio do Apogeu 638.662 Km | 608.704 Km
Raio do Perigeu 632.182 Km | 602.637 Km

Tabela 1. Caracteristicas das orbitas alcangadas por AG1 e AG2-55, para o perfil superior de empuxo.

NOMINAL AG1 AG2-55
Excentricidade 0.0004497 0.0004541
Altura da Injecdo | 602.193 Km | 615.340 Km
Raio do Apogeu | 604.490 Km | 617.678 Km
Raio do Perigeu | 598.213 Km | 611.328 Km

Tabela 2. Caracteristicas das orbitas alcancadas por AG1 e AG2-55, para o perfil nominal de empuxo.

LIMITE INFERIOR AG1 AG2-55
Excentricidade 0.0004276 0.0004807
Altura da Injecdo 559.961 Km | 630.672 Km
Raio do Apogeu 562.058 Km | 633.205 Km
Raio do Perigeu 556.126 Km | 626.468 Km

Tabela 3. Caracteristicas das drbitas alcancadas por AG1 e AG2-55, para o perfil inferior de empuxo.

A inclusdo de uma condi¢do que diminua a sensibilidade do algoritmo de guiamento a variagdo do tempo de queima do
terceiro estdgio foi obtida através do algoritmo AG2-55. O qual se mostrou mais eficaz que o algoritmo usado atualmente,
aumentado a precisdo da Orbita obtida — seja na excentricidade ou na altura da 6rbita. A variacdo da altura de injecdo em
orbita AH é de 76,292 Km para o algoritmo AG1 e de 24,158 Km para o algoritmo AG2-55, representando uma melhora
de aproximadamente 3 vezes na variag¢do da altura de inje¢do em Srbita com relacdo a variagdo dos perfis de empuxo.
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