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Resumo — Este artigo tem por objetivo apresentar um
modelo computacional para avaliar um missii MANPADS
(Man-Portable Air defense Systems). Avaliar o desempenho de
um missil real requer uma quantidade grande de recursos
financeiros e esforco de homem-hora. Com o intuito de tornar
viavel essa atividade, sio desenvolvidos modelos computacionais
do missil, que sio simulados nos cenarios de interesse. Para
tanto, ¢ necessario fazer ensaios e medicoes no missil a fim de
conhecer os seus parametros. Nesse sentido, esse trabalho traz
uma metodologia de andlise do efeito da incerteza nos valores de
empuxo e coeficientes aerodinimicos de um missil. Com isso, é
possivel selecionar o ensaio com o melhor custo beneficio que
deve ser realizado para que o missil seja caracterizado.
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I INTRODUCAO

Com o avan¢o da computagdo, simula¢des tém sido cada
vez mais utilizadas em diversos ramos da engenharia.
Quando se trata de misseis, a utilizagdo de simulacdo
computacional é essencial, uma vez que esse tipo de artefato,
geralmente, ¢ caro, inviabilizando sucessivos testes reais. A
aplicagdo da simulagdo em artefatos bélicos pode ser
empregada em todas as fazes da vida util de um projeto de
misseis, desde a concep¢do e desenvolvimento até a escolha
de cendrios e desenvolvimento de técnicas de emprego.

Modelo é uma representacdo fisica, matematica ou de
qualquer forma logica de um fendémeno, processo, sistema ou
entidade. Simulagdo ¢ a implementagdo da descricdo da
evolugdo temporal de um sistema sujeito a um determinando
modelo [1].

Uma simulagdo tem o grau de detalhamento de acordo
com a aplicagdo, ¢ ha uma relagdo de compromisso entre o
detalhamento do modelo e o esforgo computacional
necessario para executd-la. Simulagdes sdo classificadas em
quatro niveis de acordo com seu nivel de detalhamento,
conforme apresentado a seguir:

*  Nivel Engenharia: Este ¢ o nivel mais detalhado e ¢
utilizado na fase de desenvolvimento do missil. Nele os
modelos dos dispositivos, sistemas e suas interagcdes com o
ambiente sdo representados da forma mais fiel possivel.

»  Nivel Engajamento: Nesse nivel sdo omitidos alguns
detalhes nos modelos de componentes do missil. Contudo, os
modelos do alvo e das condi¢des ambientais sdo mantidos.
Por isso esse modelo ¢ indicado para avaliar a neutralizagdo
de um alvo especifico.

* Nivel Missao: Esse nivel ¢ mais generalista e avalia
o desempenho do missil em uma missdao especifica (defesa
aérea, interdi¢do aérea, escolta, ...)

* Nivel Campanha: Finalmente, esse nivel de
simulagdo procura determinar o melhor conjunto de
capacidades de uma for¢a militar contra outra forga inimiga,
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focando na ordem de missdo e
neutralizaggo.
Idealmente, todos os niveis citados anteriormente teriam
o mesmo detalhamento do nivel de engenharia. Entretanto,
conforme a simulagdo tona-se mais generalista, maior ¢ a
quantidade de iteragdes necessarias, a exemplo de uma
simulacdo Monte Carlo. Isso exigiria um enorme esforco
computacional desnecessario, pois o erro devido a falta de
detalhamento nos modelos dos subsistemas ¢ insignificante
perto da incerteza estatistica intrinseca da simulagéo [2].
A simulagdo de um missil requer a modelagem dos
sistemas do missil e do ambiente. Esses dois conceitos
diferenciam-se entre si pelo fato de que o sistema ¢

influenciado pelo ambiente, mas :

probabilidade de

o ambiente ndo ¢
influenciado pelo sistema. Essa premissa permite delimitar os
eventos fisicos a serem considerados no modelo e a
complexidade do sistema. Entretanto, ndo hé definicdo certa
quanto o limite entre o sistema e o ambiente, cada analista faz
essa delimitacdo de acordo com seu proprio arcabougo e
objetivos no projeto [1].

II. METODOLOGIA

Nessa analise, a simulag@o terd o nivel de detalhamento
de engajamento, conforme descrito na introdugdo. Nesse
trabalho, foi utilizado como referéncia o missii MANPADS
IGLA. Os subsistemas que serdo considerados na modelagem
do missil sd3o: Aerodindmica, Empuxo, Guiamento,
Navegacdo, Dindmica e Cinematica. E os elementos que
serdo considerados como parte do ambiente sdo: Atmosfera e
o Alvo. Esses modelos interagem conforme ¢ mostrado na
Fig. 1 e serdo detalhados nos capitulos a seguir.

Do diagrama da Fig. 1, pode-se observar um elemento,
ndo mencionado anteriormente, chamado Incertezas. Ele foi
introduzido para mostrar que o modelo possui variaveis
estocasticas tanto no sistema do missil como no ambiente.
Cada uma dessas variaveis possuem um valor médio e uma
dada distribuicdo de probabilidade.

Alvo

Cinematica

Fig. 1 Elementos do modelo de simulagdo do missil MANPADS. [Autor]

As incertezas do ambiente podem ser estimadas de
acordo com dados historicos dos cenarios a serem simulados.
Grandezas fisicas naturais como temperatura, pressdo,
velocidade e dire¢do do vento tém suas estatisticas estimadas
com o grau de precisdo dos dados historicos previamente
medidos. Contudo, um erro na estimativa desses valores nao
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interfere na confiabilidade da simulacdo do missil. Porque,
por serem elementos do ambiente, essas grandezas
influenciam o sistema como perturbagdes ¢ a resposta as suas
variagdes apenas mostram a robustez do sistema.

Por outro lado, as estatisticas das grandezas dos
elementos do sistema, tais como, coeficientes acrodinidmicos,
empuxo, massa ¢ centro de gravidade, devem ser estimadas
com o maximo de precisdo para que a simulagdo tenha
confiabilidade [2].

Nesse sentido, essa analise ird verificar qual € o prejuizo
na performance do missil devido a um erro na estimativa dos
valores das grandezas do sistema (coeficientes aerodinamicos
e empuxo). Para tanto, o pardmetro de avaliacdo serd a
distancia de passagem do missil em relagdo ao alvo, também
chamada de miss-distance, ou seja, sera avaliado o quanto a
varia¢do nas grandezas do sistema afetam no valor da miss-
distance.

A. MODELO 6DOF DE MISSIL MANPADS

1) Aerodindmica: Na simulagdo de artefatos bélicos, a
Aerodindmica ¢ o sistema composto pela fuselagem — forma
geométrica do missil — e sua interagdo aerodinamica com a
atmosfera descrita por meio de coeficientes aerodindmicos
[3].

A Fig. 2 apresenta o modelo 3D da fuselagem do missil a
ser considerado nessa avaliagdo. Esse modelo foi gerado no
software  Missile Datcom, que ¢ uma ferramenta
semiempirica de estimativa de coeficientes aerodindmicos
desenvolvida pela USAF. As dimensdes do modelo tiveram
como referéncia o missil IGLA-S, porém, ele ndo ¢ uma
representacdo fiel desse missil. Dentre as diferencas entre o
modelo e o missil real, a mais significativa ¢ a auséncia do
dispositivo de quebra de onda de choque localizado na
extremidade do dome do IGLA-S. Devido a sua
complexidade, esse dispositivo ndo pode ser modelado no
Missile Datcom.

\

Fig. 2 Modelo 3D da fuselagem do missil [Autor]

Por se tratar de uma ferramenta semiempirica, as
estimativas de coeficientes aerodindmicos no Missile Datcom
trazem consigo erros intrinsecos. Esse software foi
desenvolvido para que fosse possivel ter estimativas iniciais
dos coeficientes de projetos de artefatos bélicos em
desenvolvimento, e ndo ha compromisso de representar
fielmente a realidade. Para essa finalidade, existem outras
ferramentas como CFD (Computed Fluid Dynamics) e ensaio
em tunel de vento.
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O Missile Datcom foi escrito em FORTRAN, portanto
segue os padrdes dessa linguagem. Dessa maneira, as
caracteristicas de entrada do missil sdo escritas no arquivo de
texto com nome de “for005.dat”. Nele, sdo inseridos: as
dimensdes do missil, as condi¢des ambientais, os dngulos de
ataque, as velocidades em termos de numero de Mach, entre
outras informagdes de controle.

A partir dos dados inseridos no arquivo de entrada, o
Missile Datcom calcula os coeficientes aerodindmicos de
forca e de momento, suas derivadas em relacdo ao angulo de
ataque (alpha), ao angulo de derrapagem (beta), angulo de
deflexdo das empenas (delta) as taxas de rotagdo, todos eles
para cada angulo de ataque e numero de Mach inseridos no
arquivo de entrada, conforme ¢ apresentado na Fig. 3.

Fig. 3 Angulos alpha, beta ¢ delta [Autor]

2) Empuxo: O motor foguete de misseis, geralmente, ¢ de
combustivel solido. Esse tipo de motor ¢ composto pelos
seguintes elementos [4]:

. Envelope Motor: é responsavel por proteger o motor
e suportar a pressao gerada durante a combustao.

. Protecdo Térmica/Blinder: ¢ a camada que fixa o
propelente no envelope motor.

. Propelente: ¢ composto por uma mistura so6lida entre
um combustivel e um oxidante, geralmente o combustivel é
PBLH (Polibutadieno Liquido com Terminagao Hidroxilica)
e o oxidante é PA (Perclorato de Amonia).

. Camara: é o local onde ocorre a combustdo, sua
dimensdo e formato sdo responsaveis pelo formato da curva
de empuxo.

. Tubeira: € o dispositivo responsavel pela exaustdo
dos gases gerados na camara, ela converte a energia potencial
da pressio da camara em energia cinética dos gases
acelerados.

Quando o motor é ignizado, a superficie da camara de
combustdo entra em combustio ¢ inicia a geragdo de gases
sob pressdo, que sdo expelidos pela tubeira. A pressdo na
camara é fungdo da area de queima do propelente e do
diametro da garganta da tubeira, e o empuxo ¢ diretamente
proporcional a pressdo da cadmara. Dessa forma, o motor tem
sua camara de combustdo com um perfil especifico para a
curva de empuxo desejada [4].

Conforme mostrado no pardgrafo anterior, o
funcionamento de um motor foguete ¢ simples de ser
descrito, porém a fisica por tras é bastante complexa e sua
simulagdo requer muito esfor¢o computacional. Por isso,
nessa analise, o empuxo do motor do missil a ser simulado
foi obtido de modo puramente empirico a partir de um missil
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MANPADS real por isso seus valores foram omitidos na Fig.
4.

Pode ser observado que o motor possui duas fases de
funcionamento. A primeira, de 0 a 2 segundos, ¢ a fase de
aceleragdo, na qual o motor fornece energia necessaria para o
missil atingir a velocidade de cruzeiro, por isso possui
amplitude maior. A segunda, de 2 a 6 segundos, ¢ a fase de
cruzeiro, na qual o motor fornece o empuxo apenas para que
o missil possa vencer o arrasto para que possa se manter na
velocidade de cruzeiro.

Empuxo do motor

[kN]

0 1 2 3 4 5 6
t [s]
Fig. 4. Curva de empuxo do motor do missil. [Autor]

3) Guiamento e Navegagdo: O guiamento de um missil é
o sistema que detecta e determina a orientacdo do alvo em
relagdo ao missil. Existem, basicamente, trés tipos detec¢ao:
ativa, semiativa, passiva [5]. Na detec¢do ativa, o missil
emite um pulso de energia e espera o eco do alvo. Na
deteccdo semiativa, um dispositivo de pontaria emite a
energia e o missil se guia pelo eco do alvo. E na detecgdo
passiva, o missil se orienta pela energia emitida pelo alvo.
Ha, ainda, um quarto tipo de guiamento, o Bean-Rider, que
pode ser considerado uma variacdo do semiativo. Nesse tipo
de guiamento, o missil ¢ orientado por um feixe de energia
emitido pelo designador de tiro.

Os misseis do tipo MANPADS, geralmente, possuem seu
guiamento do tipo infravermelho passivo, ou seja, ele €
guiado pela energia proveniente do calor gerado pelo motor
da aeronave e pelo aquecimento aerodindmico [5]. No
entanto, para simplificar a simula¢do, no modelo do missil a
ser simulado nesta andlise, o guiamento foi considerado ideal,
que significa que o missil sempre tem visada com o alvo.
Dessa forma, o modelo de guiamento utilizado ¢ apenas o
angulo de visada (1), também conhecido como LOS (Line of
Sight). Esse angulo ¢é calculado pela posicdo do alvo em
relagdo ao missil nas coordenadas do corpo do missil (FRD —
Forward Right Down).

A navegacdo ¢ o método utilizado para conduzir o missil
até o alvo. Dentre as formas de navegagao existentes, as mais
consagradas sdo: perseguicdo e rota de colisdo, também
conhecida como navegagdo proporcional. No método de
perseguicdo, o missil sempre se desloca em dire¢do ao alvo.
Essa foi a primeira forma de navegacdo empregada em
misseis por ser mais simples de ser implementada, entretanto,
ela nao ¢é eficaz contra alvos manobraveis. Por sua vez, o
método de navegagdo proporcional direciona o missil ao
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ponto futuro do alvo, otimizando o alcance do missil e
aumentando sua efetividade contra alvos manobraveis.

Para encontrar o ponto futuro do alvo, o método de
navegacao proporcional avalia a taxa de variagdo do angulo
de visada (1) e aplica uma aceleragio (a,) perpendicular a
velocidade do missil, proporcional a essa taxa de variagdo,
conforme ¢ ilustrado na Fig. 5 e descrito em (1). A constante
adimensional N é chamada de constante de proporcionalidade
e seu valor deve ser ajustado de acordo com as caracteristicas
do missil e do cenario, tipicamente, ela tem o valor entre 2 e
5. No entanto, no modelo empregado nessa simulagdo, o
valor de N que otimizou a distancia de passagem do missil foi
1, isso pode ser atribuida as aproximacdes e lineariza¢des
assumidas para simplificar o modelo [5].

target

MNorth

missile
_.f'-‘_‘-
Fig. 5 Navegacdo proporcional [7]

an = NAV (1)

Em (1) é descrita a navegagdo proporcional em duas
dimensoes. Quando ¢é calculada em um cenario
tridimensional com seis graus de liberdade, a aceleracdo
aplicada ao missil ¢ calculada por (2).

=NV, xQ )
Onde I‘_f. ¢ o vetor velocidade do alvo relativa ao missil e

0 é o vetor unitirio na direcdo do LOS, que ¢ dado pela
expressdo de (3), onde R ~ é a posi¢do do alvo relativa ao
missil.

s Bk,
f="C1r (3)
R-R

Como pode ser observado, a acelera¢ao descrita em (2) &
perpendicular a velocidade relativa, ndo a velocidade do
missil. Isso quer dizer que, se o motor do missil ndo possuir
controle de empuxo, essa navegacdo fica impraticavel. Para
solucionar esse problema, a equagdo pode ser reescrita
considerando a direcdo da velocidade do missil, conforme ¢
apresentado em (4). Outra vantagem de se empregar essa
expressdo € que a aceleragdo empregada conserva a energia
do missil.

G = —N|V,| 22 x 0 )
|V1'Tl |

A aceleracao tangencial ou de controle ¢ calculada a cada
interagdo da simulagdo, e a partir dela, é aplicado um
comando de deflexdo das empenas que segue em (5).
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Onde Kz é uma constante com valor de 0,2 adimensional
edyyéa componente da aceleragdo tangencial na direcdo Zy,
que ¢ perpendicular ao plano de acdo das superficies de
controle. Como o missil tem um spin de 15 Hz, a agdo da
superficie de controle tem efeito numa frequéncia de 7,5 Hz,
duas vezes por rotacdo.

4) Dindmica: No calculo da dindmica da simulacdo, as
equagoes diferenciais de estado sdo resolvidas para que sejam
obtidas as posi¢des e velocidades em cada instante de tempo.
Para uma simulagdo com 6 graus de liberdade, sdo
necessarias doze equagdes de estado: trés para a posi¢do, trés
para a velocidade, trés para a posi¢do angular e trés para a
velocidade angular, conforme ¢ apresentado nas matrizes das
equagoes 6, 7, 8 e 9 abaixo [3].

=

cweh cwsOsp—sweoy cwsBco+syse
swch swsHsg+cycy swsbocg—cyse
—-s8 clso clco

=

(6)

X
vl =
z

=

%ZFX +rv—gw

Py
=
Il

Il

%ZFy +pW—ru )

—_—
=.
I

= 1%F, +qu-pv

¢ = p+(gseng+rcosg)tand
6 = qcosf—rseng (8)
W = (gseng-+rcosg)sect

p= J;Q(ZMx o q"(‘Jw’JH))
§ = Jy (IMy + pr(dz-dy)) (€)]
h = 37 (M, + pa(n—dy) )

Em (6) ¢é representada a posigdo translacional do missil
em coordenadas inerciais. Ela ¢ obtida a partir das
velocidades do missil nas coordenadas do corpo do missil.
Por isso, ha a necessidade de que seja aplicada a matriz da
rotacdo pelos dngulos de rolamento 0, arfagem ¢ e guinada v,
que representam, respectivamente, as rotagdes em torno dos
eixos X, y e z nas coordenadas do corpo do missil.

Em (7) ¢é representada a velocidade translacional do
missil. Ela ¢ obtida a partir das aceleragdes empregadas no
corpo devido as forgas externas ¢ ao efeito de Coriolis. As
forgas externas sdo representadas pelas componentes Fy, Fy e
F,, ja a aceleracdo de Coriolis ¢ obtida pelo produto vetorial
entre as velocidades translacionais (u, v e w) e angulares (p, q
er).

Em (8) é representada a posi¢do angular do missil e ¢
obtida através das velocidades angulares. Por fim, em (9) ¢
representada a velocidade angular do missil, que € obtida a
partir dos momentos externos aplicados ao missil (Myx, My ¢
M) e pelos momentos de inércia nos trés eixos.

As forcas externas mencionadas anteriormente s3o
compreendidas pela for¢a aerodinamica, forga de empuxo e
forca gravitacional. De forma analoga, os momentos externos
sdo os momentos causados por essas forgas.
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5) Atmosfera e variabilidade: O modelo atmosférico
utilizado nessa simulagdo é o padrao ISA (International
Standart Atmosfera) que descreve a temperatura, pressdo e
densidade da atmosfera em fungdo da altitude. Esses valores
sdo calculados a partir de uma condigdo pré-definida ao nivel
do mar, que nesse trabalho foi considerada com os valores de
temperatura uniformemente distribuidos entre 285K a 315K e
de pressdo constante com o valor de 101,3Kpa.

Além dos valores de temperatura e pressao, a atmosfera
possui a velocidade do vento, que possui um valor muito
especifico para cada cenario. E possivel obter dados
historicos de velocidade do vento para a regido de interesse
do cenario da simulagdo. Como essa analise ndo tem um
cenario especifico, foi adotado um valor aleatério de
intensidade de vento com a amplitude variando
uniformemente entre -10 e 10 kts para as componentes
horizontais do vento (Vx e Vy).

Outros valores do modelo que sdo aleatoriamente
distribuidos sdo: a massa seca (sem contar o propelente) com
o valor variando uniformemente entre 5,9 e 6,1 kg; o centro
de massa seca medido a partir no nariz do missil com o valor
variando uniformemente entre 39 e 47 cm; e a massa de
propelente com o valor variando entre 5,9 e 6,1 kg.

6) Cinematica: O calculo cinematico compreende a
solucdo das equagdes descritas nos itens anteriores, com isso,
obtendo as posigdoes e velocidades no tempo. O método
utilizado para resolver essas equagdes diferenciais foi o
Runge-Kutta de quarta ordem, que ¢ uma evolugdo do
método de Eueler, porém com quatro iteragdes para cada
passo de integracdo. Esse método numérico pode ser
resumido conforme mostrado no sistema de equagdes 10 [3].

Kl = At'f(tn!yn)

At K,
KE = Aff (tn + ?,yn + 7)

~ At K,
K; —At.f(tn—i-—,yn-i-— (10)

2 2

K4 = At. f(tn + At, yn + K3)

Al
Yns1 =Yn + E(Kl + 2K; + 2K3 + Ky)

A cada iteragdo, sdo solucionadas as equacdes diferenciais
6 a 9 de modo a obter-se as suas doze variaveis de estado.
Nessa simulag@o, o intervalo de integracdo At foi escolhido
como 1 ms.

B. PARAMETROS A SER AVALIADOS

Quando se constroi um modelo realistico de um sistema
complexo deve-se ter consciéncia de que ha erros e
incertezas, ¢ a validade do modelo sera tdo alta quanto o
mapeamento dessas caracteristicas ndo-deterministicas. Para
aplicacdes de alto nivel, como em andlise de riscos, €
necessario um modelo verificado, validado e qualificado.
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Nesse contexto, Qualificagdo € a relacdo entre a realidade
e o modelo conceitual. Esse processo correlaciona de forma
analitica os fendmenos que ocorrem em um cenario real com
os blocos que o descrevem.

Por sua vez, Verificagdo é a relacdo entre o modelo
conceitual e o modelo computacional. Esse processo
correlaciona os requisitos de desempenho de cada bloco do
modelo conceitual os resultados dos respectivos codigos no
modelo computacional.

Por fim, Validagdo ¢ a relagdo entre o modelo
computacional com a realidade. Esse processo avalia o grau
de fidelidade que o codigo representa cenarios reais. E muito
comum encontrar referéncias onde ha ambiguidade entre as
defini¢des de verificagdo e validagdo.

Para que se possa obter as informagdes de
qualificagdo, verificacdo e validagdo, é necessario conhecer
as caracteristicas reais do missil que afetam seu desempenho,
tais como: coeficientes acrodindmicos e empuxo.

Essas caracteristicas do missil sdo obtidas por meio de
ensaios ¢ medicdes em empregos reais. Os ensaios sdo
realizados em laboratorio com o ambiente controlado, de
modo que os dados obtidos possam ser isolados das
condicdes de contorno e extrapolados para quaisquer
condigdes. As medi¢des em empregos reais podem ser feitas
por meio de uma Avaliagdo Operacional, na qual sdo
escolhidos determinados cenarios e sdo feitas diversas
rodadas de experimento para avaliar o desempenho do
sistema.

Ambos os métodos citados anteriormente sdo tdo precisos
quanto maior o numero de amostras ensaiadas, contudo, mais
amostras significa mais custo para obter a informagdo. Por
isso, ¢ importante saber qual o grau de precisdo se espera ser
obtido nos ensaios para otimizar o emprego de recursos.

Com isso, verificou-se que, na simulagdo de misseis, as
caracteristicas que requerem mais esfor¢o para serem obtidas
sdo: Coeficientes Aerodindmicos, Empuxo e Ganhos da
malha de Controle. Esse ultimo, pode ser obtido apenas com
telemetria e exaustivos ensaios em voo, € por ora, ndo sera
objeto desta analise. Ja os coeficientes aerodinamicos € os
dados de empuxo, podem ser obtidos, respectivamente, em
ensaio de tinel de vento e ensaio dinamométrico em bancada.

III. RESULTADOS

O objetivo dessa andlise ¢ avaliar o grau de precisdo
exigido para a elaboracdo de um modelo de MANPADS, a
fim de dimensionar os ensaios que devem ser feitos em um
missil real para que seu modelo computacional possa ser feito
e validado [6]. A variavel que ¢ utilizada como indicador de
desempenho do modelo ¢ a miss-distance, de modo que ela é
avaliada em cada rodada de simulagao.

Como néo ha dados de um missil real para comparagao, é
utilizado um engajamento padrio de simulacdo como
referéncia. Esse engajamento consiste em uma passagem
cross-over de uma aeronave com velocidade de 400kt com o
perfil de voo da Fig. 6 e envelope apresentado na Fig. 7. A
escala de cores representa a miss-distance do missil para a
posicdo, cada ponto foi obtido com a simulacdo de 3
amostras.
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Fig. 6 Trajetoria cinematica do missil [Autor]
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Fig. 7 Miss-distance cenario 0 [Autor]
Os parametros a ser analisados sdo os
aerodinamicos e o empuxo que doravante serdo identificados
conforme a tabela I. Esses cenarios foram obtidos pelo
método da simula¢do Montecarlo.

coeficientes

TABELA I. CENARIOS DA SIMULACAO MONTECARLO

Cenério 0 1 2 3 4
Empuxo Boost 1% | 10% | 30% | 1% | 1%
Tempo boost/sustain 1% [ 10% | 30% | 1% | 1%
Empuxo Sustain 1% ] 10% | 30% | 1% | 1%
Coeficientes 1% [ 1% [ 1% | 25% | 50%

Os niveis de variagdo apresentados na tabela 1 foram
escolhidos de acordo com o grau de variabilidade observados
durante o desenvolvimento do trabalho para diferentes tipos
de estimativa dos pardmetros, permitindo que esses valores
sejam comparados com 0s possiveis ensaios reais.

Como referéncia do efeito da variabilidade, o cenario 0
foi simulado com 1000 amostras por ponto. Com o aumento
de amostras, as aleatoriedades intrinsecas ao modelo ficaram
mais evidentes, como ¢ apresentado nas Fig. 8§ € 9.

Como pode ser observado, houve uma mudanca
significativa do envelope apenas com as aleatoriedades
apresentadas na Tabela I, que sdo propagadas ao longo de
1000 repeticdes. A confirmagdo desse efeito ser causado pela
variabilidade ¢ o grafico de desvio padrdo normalizado,
apresentado na Fig. 9. Nesse grafico quanto mais quente a
cor, maior é o desvio padrdo normalizado o/x .
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Fig. 8 Envelope de miss-distance para com variag¢do de empuxo e
coeficientes [Autor]
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Fig. 9 Desvio padrao do envelope [Autor]

Os resultados detalhados das simulagdes sdo apresentados
na tabela abaixo:

TABELA II. RESULTADOS DA SIMULACAO MONTECARLO

Média Desvio Intervalo de
Amosiral Padrao Confianca da
Amostral Meédia (95%)
Cenario 0 2.076 0.538 [2.04;2.11]
Cenario 1 2.656 1.674 [2.55;2.76]
Cenario 2 13.138 33.050 [11.09; 15.19]
Cenario 3 3.839 8.250 [3.33;4.35]
Cenario 4 64.980 271.387 [48.16; 81.80]

Por meio da Tabela 2, pode-se observar que o cendrio que
obteve maior variabilidade foi o Cenario 4, onde uma
incerteza de 50% nos coeficientes aerodindmicos foi
utilizada. Nesse caso, a 95% de confianga a média da MD
pode estar dentro do intervalo [48.16; 81.80]. Dada a grande
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amplitude desse intervalo, ndo é possivel obter resultados de
interesse operacional com o nivel de incerteza de 50% nos
coeficientes aerodinamicos.

Apesar disso, a um nivel de incerteza de 25% nos
coeficientes aerodindmicos (Cendrio 3), a simulagdo de
Monte Carlo foi capaz de fornecer uma estimativa intervalar
com baixa amplitude. Dessa forma, julga-se necessario que as
incertezas nos coeficientes aerodindmicos sejam levadas em
consideracao nos modelos computacionais de engajamento de
misseis e que sejam reduzidas utilizando os métodos
experimentais disponiveis.

Ja em relag@o aos cenarios 1 e 2, pode-se verificar que as
incertezas relativas a curva de empuxo do motor-foguete de
misseis ndo tiveram um grande impacto na amplitude do
intervalo de confianga.

Dessa forma, devido a grande dispersio dos dados
amostrais, sugere-se que as incertezas dos coeficientes
aerodindmicos sejam reduzidas, ou seja, os experimentos para
levantamento dos coeficientes aerodinamicos devem
priorizados.

IV. CONCLUSAO

A incerteza nos valores de caracteristicas fundamentais de
um missil, como empuxo e coeficientes aerodinamicos,
implica em perda da confiabilidade de um modelo
computacional. Para que os valores obtidos em uma
simulacdo de um missil possam ser utilizados como
referéncia para o desenvolvimento de uma doutrina, de uma
técnica ou de uma tatica, é necessario que os valores de seus
parametros sejam medidos de forma mais fiel possivel.

Buscando averiguar a confiabilidade de um modelo de
engajamento de missil MANPADS esta analise verificou que
as incertezas dos coeficientes aerodindmicos € um pardmetro
com maior influéncia na miss-distance em um engajamento.
Dessa forma, propde-se que experimentos para levantamento
dos coeficientes aerodinamicos devem ser priorizados.
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