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Resumo— Este trabalho apresenta o estudo da viabilizacdo de
controle de rolamento para um foguete de sondagem destinado
a competicoes universitarias, podendo ser aplicado, também,
no setor de defesa. Busca-se aqui demonstrar a modelagem
matematica da dinamica do foguete em 6 graus de liberdade,
seguido da proposicao de requisitos e desenvolvimento de um mo-
delo de superficie de controle de rolamento para o foguete. Para
tanto, foram utilizadas as ferramentas de software comercial
MATLAB/SIMULINK™ e o Missile Data Compedium, Missile
DATCOM.
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I. INTRODUCAO

O setor espacial vem sendo desenvolvido arduamente por
volta de 60 anos, e suas contribuicdes para os paises sao
apresentadas em diversas dreas da ciéncia. Isso ocorre devido
a pluralidade de setores que sdo englobados em seu escopo,
tais como ciéncias dos materiais e engenharia eletronica.
Nesse sentido, para cumprimento de requisitos de missdo de
maneira adequada, todas as dreas atreladas devem ser bem
fundamentadas e estudadas.

Uma drea de destaque para a realizagdo de missoes € a de
controle aplicado aos foguetes. Nesse nicho, sdo desenvolvi-
das superficies de controle, com posi¢des e funcionamentos
especificos. Estas superficies sdo responsdveis por controlar
caracteristicas dindmicas do voo do foguete, tais como atitude,
aceleracdo lateral e rolamento, por exemplo. Esse atrelamento
entre leis de controle, superficies de controle e a dindmica
do foguete € qtil para gerar um voo mais seguro do veiculo
aeroespacial [1], de modo que este alcance seus objetivos com
maior confiabilidade e precisdo, consiga abater um alvo, no
caso de misseis de defesa, ou realizar missdes cientificas, no
caso de foguetes de sondagem.

Considerando o cendrio acima, o Brasil também pode ser
considerado um dos pioneiros no setor espacial, dado que as
atividades para desenvolvimento do setor foram iniciadas na
década de 60 [2], apresentando atualmente desenvolvimento
de satélites e foguetes proprios como o satélite Amazdnia I
[3] e o foguete VSB-30 [4], o qual utiliza um sistema de
controle de rolamento induzido. Poucos paises dominam essa
area de maneira absoluta e, como impactos indiretos disso,
apresentam um setor industrial mais desenvolvido, como India
e Estados Unidos [5]. Isso suscita o estimulo continuo e
maior nesse campo para que o Brasil absorva os beneficios
trazidos. Tais beneficios podem ser observados, sobretudo, na
transferéncia de tecnologia para outras dreas, como a industria
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automotiva, a industria de exploragdo de petrdleo e usinas de
alcool [6].

A tecnologia de foguetes por muito tempo permaneceu
distante do ambiente universitdrio, principalmente no sen-
tido pratico. Nos dltimos anos, isso tem sido reduzido
com o surgimento de equipes de foguete-modelismo univer-
sitdrio, as quais utilizam como motivacdo para seus estu-
dos e continuidade do seu desenvolvimento, as competicdes
das quais participam. Dentre tais competicdes, podem
ser destacadas a Spaceport American Cup, SAC [7], e a
Latin-American Space Challenge, LASC [8]. No ambiente de
competi¢cdes hd fomento da troca de experi€ncias e conhe-
cimentos entre equipes, possibilitando a geracdo de futuros
profissionais competentes € com conhecimentos praticos a
respeito do setor.

Nesse sentido, a equipe ITA Rocket Design, desenvolve
foguetes de sondagem para competi¢cdes universitirias na
categoria de 3000 m de apogeu e, desde 2020, busca estudar
possibilidades para implementacdo de um sistema de controle
em seu veiculo, primeiro fundamentando o conhecimento
de controle e suas superficies, seguido da concep¢do de
projetos e, por fim, a insercdo destes. Isso potencialmente
proporcionaria a equipe estar um passo a frente de diversas
outras equipes brasileiras, dado que foguetes controlados sdo
pouco utilizados no pais. Essa vantagem pode ser explicada,
pois, com um sistema de controle bem desenvolvido é pro-
porcionado um diferencial quanto ao controle e estabilidade
do voo [1], o qual se torna mais seguro. Isso permite voos
em maiores altitudes.

Em trabalhos anteriores no escopo da equipe, Wallace
[9] realizou estudo de controle ativo de atitude longitudinal
(arfagem e guinada) do foguete da ITA Rocket Design para
minimizar a dispersdo no lancamento devido a vento e a
incertezas de constru¢do, como desvio de empuxo e desba-
lanceamento de Centro de Massa. Esse trabalho demonstrou
que, para ser efetivo, o controle de atitude necessita de um
amortecedor da velocidade de rolamento.

Este trabalho estuda a viabilidade do amortecimento ativo
de rolamento do foguete através de superficies aerodindmicas
colocadas na parte frontal do veiculo (canards), que, por
exigir alteragdes minimas do projeto existente, € a op¢do mais
simples de implementacio.

II. ESTRUTURA DO FOGUETE

Nesta secdo, € explicada a parte que interessa ao trabalho
em relacdo a estrutura do foguete de sondagem em questdo,
bem como sdo explicados certos termos importantes para o
trabalho.
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A. Elementos do foguete
Sejam a Fig. 1 e Fig. 2.
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Fig. 1. Sentido positivo da deflexdo das empenagens. Vista no sentido da
tubeira ao nariz do foguete. Adapatado de [10]
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Fig. 2. Defini¢do dos conjuntos de empenas. Adaptado de [11]

Na Fig. 1, define-se o sentido de deflexdo das empenas no
foguete. As empenas sdo numeradas no sentido da deflex@o,
de 1 a4.

Na Fig. 2, sdo definidos os conjuntos de empenas do
foguete de sondagem a ser trabalhado e a maneira como sao
defletidos em torno de seu préprio eixo, Canards Deflected.
Neste trabalho, o foco é dado ao primeiro conjunto de
empenas, no qual serdo definidas as deflexdes das superficies
de controle, canards, e dos ailerons localizados nestas. O
segundo conjunto de empenas permanecerd com deflexdes
zeradas de todas as suas empenas.

Quanto aos componentes citados, canards podem ser defi-
nidos como tipo de aerofdlio, o qual, durante voo, pode ser
fixo, mével ou ajustdvel. Localiza-se em frente a superficie
principal e auxilia para estabilidade e/ou controles longitudi-
nais do foguete [12]. Ailerons s@o superficies aerodindmicas
responsdveis por comandar o movimento de rolamento de
veiculos aeroespaciais e normalmente sdo localizadas no
bordo de fuga das asas [13].

No caso de misseis, o comando de aileron pode ser im-
plementado através da deflexdo diferencial das superficies de
controle opostas. Como exemplo, seguindo a convencdo da
Fig. 1, a deflexdo de primeira ordem das superficies 1 e 3 €
equivalente a um comando de aileron de 2°.

B. Movimento angular do foguete

O movimento de um veiculo aeroespacial qualquer se
resume a composicao de trés outros movimentos mais simples:
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arfagem (pitch), guinada (yaw) e rolamento (roll). Isso pode
ser observado na Fig. 3.
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Fig. 3. Defini¢do dos movimentos do veiculo. Adapatado de [14]

Fig. 4. Definicdo dos angulos de movimento. Adapatado de [10]

Associando cada movimento a um angulo especifico, te-
mos arfagem relacionada ao angulo de ataque, «, guinada
associada ao dngulo de derrapagem, f3, e rolamento associado
ao angulo de rolamento, ¢. Observando Fig. 4, é possivel
entender espacialmente os angulos.

III. METODOLOGIA

Nesta se¢@o, sao expostos 0 passo a passo, a teoria estudada
e as ferramentas de apoio para efetivacdo da proposta do
projeto. Com isso, foram divididos os trés subtdpicos a seguir.

A. Procedimento do projeto

Antes de tudo, foi definido o curso de acdo para realizagio
da viabilizagdo do controle de rolamento.
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Os passos determinados para a execuc¢do do projeto podem
ser observados no diagrama simplificado na Fig. 5.
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Fig. 5. Passo a passo simplificado do projeto.

B. Embasamento tedrico

Para construciio de um sistema de controle, primeiramente
deve-se entender o sistema de interesse. Isso se traduz em
estudar em qual ambiente se insere o sistema, qual sua agdo
perante este, e como se comporta diante o ambiente de estudo.

Nesse sentido, o sistema em questdo é um foguete de
sondagem destinado a competi¢cdes universitdrias e, para este,
é necessario compreender a sua dindmica com o vento durante
o voo. Ou seja, aceleracdes geradas e trajetdrias.

Isso pode ser resumido como o estudo da dindmica em 6
graus de liberdade, chamado 6-DOF (Degrees Of Freedom),
do foguete, considerando o seguinte sistema de coordenadas,
Fig. 6.

Fig. 6. Sistema de Coordenadas do veiculo.

Em posse das caracteristicas geométricas do foguete, as
propriedades fisicas dos materiais de composi¢do e do prope-
lente, a partir da interagcdo foguete-ar e considerando a gravi-
dade e a propulsdo do foguete, sdo desenvolvidas as equagdes
de movimento de transla¢do e rotagdo, (1) a (12). Estas serdo
tratadas pelas ferramentas apresentadas na préxima subsecg@o.
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V=" ZxV 1)

3
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Em que V representa a aceleragdo do foguete, derivada

temporal do vetor de velocidades no referencial do corpo, V,
—> . 2,
w representa o vetor de velocidade angular do foguete e m é
a massa deste. N

Abaixo, em (2), a Forca re_s»ultante, F, é d_egomposta nas
componentes aerodindmica, F4, propulsiva, Fp, e gravitaci-
onal, Fy.

F=Fi+Fp+F, ©))

Enquanto que (3) representa a aceleracdo angular do fo-
guete [15].

—>

="M -[flw—3 x k) 3)

Sendo & a aceleracdo angular do foguete no referencial
deste, [I] € o tensor de inércia do foguete, levando em conta
sua geometria e distribui¢do de massa, [7] é sua derivada
temporal, M € o vetor de momentos nos 3 eixos do sistema
inercial do foguete e h € o vetor de momentum angulares do
corpo definido por (4) abaixo.

h=z @)

Todo o desenvolvimento matematico realizado teve uma
abordagem matricial. De forma que tem-se explicitamente:
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Em (6) e (7), L, M, N, p, q e r s@o, respectivamente as
componentes do momentum e velocidade angular em z, y e 2.
Estes sdo associados aos movimentos de rolamento, arfagem
e guinada nesta ordem. Para facilitar o desenvolvimento,
pode-se considerar os eixos do corpo, Fig. 6, como os eixos
principais de inércia.

Feito o tratamento preliminar da dindmica, buscou-se de-
compor as trés fontes de forgas e os momentos gerados com
uma andlise um pouco mais rigorosa.

Para as componentes aerodinamicas:

Utilizando o sistema de referéncia da Fig. 7, foi possivel
determinar o vetor de forcas e momentos aerodinimicas,
Equagées (8) e (9) [15].

Na Fig. 7, zcyp e xrpr sdo as distancias do nariz da
aeronave ao centro de massa, CM, e ao ponto de referéncias
de momentos, nesta ordem. Além disso, Drpr € a posi¢do
relativa do centro de referéncia de momentos ao centro de
massa.
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Fig. 8. Sistema de Referéncia de Forcas e Momentos Propulsivos
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Fig. 7. Sistema de Referéncia de Momentos Aerodindmicos.
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Onde, Cy, Cy, C, sdo os coeficientes de forca e Cj, Cyy,
C,, sdo os coeficientes de momento.

Para as componentes propulsivas:

Nesse caso, o sistema de referéncia de forcas e momentos
utilizado € aquele mostrado na Fig. 8.

Onde, zcps € equivalente ao proposto na Fig. 8, zryp €
a distancia do nariz ao fim da tubeira e Dpryp € a posi¢ao
relativa da tubeira ao centro de massa. F'p representa a forca
propulsiva resultante no foguete.

Equacdo (10), representa as componentes da forca propul-
sivaem x, y € Z.

s 1
My = 5pVQSd

Fp

x
Fp,

Fp

z

Fp = (10)
Equacdo (11), define o momento resultante devido as forgas
de propulsdo, com seus respectivos

— — —
Mp = Dryp x Fp

an

-
Onde, Dryp € o vetor posicdo da tubeira em relacdo ao
centro de massa do missil.
Para a forca gravitacional:

9z 0
gy| =Cpr |0 (12)
9z g

Onde Cpy é a matriz de transformagdo de coordenadas do
sistema € g., gy € g. as componentes da gravidade.

Finalizado o estudo tedrico de dindmica do foguete, foram
fundamentados os alicerces da teoria de controle. O escopo
deste trabalho se concentra em uma andalise mais simplificada
do sistema, com pequenos angulos de ataque, derrapagem e de
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rolamento, portanto, buscaram-se abordagens linearizadas do
sistema e, também, visando investigar de estabilidade deste,
bem como sua resposta em frequéncia. Estas s@o discutidas
ao final do trabalho, apds o tratamento pelas ferramentas
computacionais, em que serdo determinados os coeficientes
das equagdes dinamicas fornecidos em (2) e (6).

C. Ferramentas utilizadas

Apds o entendimento tedrico do problema dinamico,
fez-se uso das ferramentas Missile Data Compendium, ou
simplesmente DATCOM™, para cédlculo dos coeficientes
de forcas e momentos aerodindmicos do foguete, e MA-
TLAB/SIMULINK™, para simulacdio do comportamento do
foguete em voo.

1) DATCOM™; O primeiro software se trata de um c6digo
computacional executdvel, ”*.exe”, cujo intuito é realizar o
tratamento matemadtico para cédlculo dos coeficientes aero-
dinamicos de forca, momento e suas derivadas temporais e em
relacdo aos angulos de ataque e angulos de escorregamento.
Para tanto, foi implementado um programa em linguagem
C que recebe, por meio de arquivos de texto, “*.txt”, as
caracteristicas geométricas do foguete e de velocidade, na
forma de nimero de Mach. Como exemplos, sdo fornecidos
os seguintes parametros: posicdo do centro de gravidade (CG),
roa, comprimento do nariz, da tubeira, do corpo do foguete,
posicao dos dois pares de superficies de controle, finsets e seus
comprimentos, para geometria e nimeros de Mach, angulos de
ataque e deflexdo das superficies de controle para dindmica.
A partir desses pardmetros sdo calculados os coeficientes
aerodindmicos para diferentes valores de Mach, angulo de
ataque e deflexdo das superficies de controle.

2) Modelo Simulink 6-DOF': Quanto a segunda ferramenta
computacional, o modelo Simulink em questdo ¢é utilizado
para resolucdo dos sistemas de for¢cas e momentos em 3
dimensdes do foguete. Utilizando os dados fornecidos pelo
DATCOM, as saidas deste programa contém as forcas e
momentos aerodindmicos gerados fornecendo, consequente-
mente, as aceleragdes de translacdo e rotacdo, as velocidades
e velocidades angulares e a trajetéria seguida pelo foguete em
T,y ez

Por conseguinte, é definida toda a dinamica e cinematica
do foguete referente as deflexdes especificadas inicialmente
para andlise que determinam os coeficientes aerodindmicos
do foguete.

Realizado o entendimento da andlise em deflexdo nula e
com deflexdes de arfagem e guinada, o projeto € direcionado
para a dinimica de rolamento.

IV. RESULTADOS ESPERADOS E PRELIMINARES

Ap6s a realizacdo das atividades determinadasNesta se¢do,
sdo apresentados os resultados obtidos da pesquisa até o
momento e as pretensdes futuras do projeto.

A. Andlise dos coeficientes aerodindmicos de rolamento

Como primeira aproximacao foi feito um estudo da efetivi-
dade do controle de rolamento através da deflexao de ailerons
com deflexdes nulas das superficies de controle de arfagem

e guinada. O objetivo deste estudo € avaliar a efetividade
aerodindmica dos ailerons em funcdo do angulo de ataque.
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Com esse intuito, aplicam-se no segundo finset do foguete,
o conjunto dianteiro que representa os canards, deflexdes de
mesma magnitude nos superficies 1 e 3, enquanto todas as
outras apresentam deflexdo zero, com angulo de ataque entre
-10° e 10°, com passo de 2°.

Segundo a convencdo do DATCOM, deflexdes de mesma
magnitude nas superficies 1 e 3 geram um momento aero-
dindmico de rolamento. A soma de deflexdo entre as su-
perficies 1 e 3, (13), serd chamada de deflexdo de aileron
e serd a varidvel de controle para o amortecimento do rola-
mento:

0q =01+ 63 (13)

Os coeficentes de interesse gerados foram Cp; e Crrp,
respectivamente, coeficiente de rolamento e a derivada do
coeficiente de momento de rolamento em relacdo a taxa de
rolamento.

Nesse caso, foi estipulado um intervalo de —2,5° a 2,5°,
com passo de 0,5°, de deflexdio para os canards 1 e 3,
ambos sempre com a mesma deflexdo. O valor salvo em
“coeficientes.dat” serd a deflexdo total das superficies, ou seja,
a soma delas, logo —5° < § < 5°. Com isso, gerado o arquivo
de coeficientes, sdo plotados os graficos dos coeficientes, C,
e Crrp, em funcdo da deflexdo, com angulo de ataque como
coeficiente apresentados da Fig. 9 a Fig. 12.
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Fig. 9. Curvas de C.;, e Crrp por delta, para M = 0,1.
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Fig. 10. Curvas de Crr, e Crrp por delta, para M = 0,6.
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Fig. 12. Curvas de Cr,r, e Cp por delta, para M = 0,9.

Para angulos de ataque pequenos (o < 4°), kg € sufici-
entemente grande para permitir o controle de rolamento. A
medida que o angulo de ataque cresce, o valor de k; diminui,
indicando perda de eficiéncia de controle ou até mesmo
controle instdvel, quando k; assume valores negativos. O
estudo do controle, portanto, serd realizado para um intervalo
de angulos de ataque pequenos, como citado anteriormente,
de maneira a propiciar a efetividade do sistema de controle.

Como o momento de rolamento serd modelado como de-
terminado em (14) [15].

1
L= 5pVQSCLL (14)

A andlise das Fig. 9 a Fig. 12 permite concluir que C'r1, é
proporcional a d,, relacdo definida em (15).

L = kad, (15)

B. Controle desacoplado

Realizado o entendimento do comportamento dos coe-
ficientes, foi iniciado a criacdo do controle de rolamento
desacoplado, ou seja, delta-y e delta-z iguais a zero.

A malha do controle é definida na Fig. 13.
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Fig. 13. Modelo do sistema de controle de foguete, desenvolvido em
SIMULINK™, para 0 Momento em .

A malha de controle estd destacada por um retangulo preto,
Fig. 13, e recebe a componente p do vetor de velocidades
angulares, wy, destacado em circulos vermelhos. A partir da
entrada de velocidade angular, é gerada a entrada perturbada
para o bloco de Dinidmica 6-DOF apds multiplicacdo da
componente x da velocidade angular por um ganho, —k.,
destacado pelo circulo azul, inicialmente estipulado como -1 e
soma com um pulso bem determinado. Este, como explicado
anteriormente, apresenta como uma de suas saidas o vetor de
velocidades angulares do foguete, fechando a malha.

A malha de controle ainda estd em fase de testes para
determinagdo do ganho k. que zere o rolamento de maneira
eficaz.

Finalizando o controle desacoplado, o préximo passo é
acoplar os movimentos, levando em conta as limitagcdes do
problema para criar um controle mais robusto.

V. CONCLUSOES

Os estudos realizados até o momento mostram que o
amortecimento do rolamento através de superficies de controle
frontais s6 é eficiente em situacdes com baixo angulo de
ataque. Nas proximas etapas do trabalho serdo realizadas as

seguintes atividades:

e Célculo da aerodindmica completa, ou seja, com de-
flexdes de superficies de controle em arfagem, guinada
e rolamento.

o Definicdo dos limites de manobra em arfagem e guinada
que ainda permitem um controle eficaz de rolamento.

« Avaliacdo se o controle assim obtido é capaz de cumprir
o objetivo final da missdo, ou seja, a minimizacdo da
dispersdo do apogeu do foguete em condicdes de vento,
desvio de empuxo e desvio de Centro de Massa.
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