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Abstract - This paper describes the development of a method to quantify the control capability of the attitude control system of a
launch vehicle under the action of external disturbances. The control capability is understood as the tracking capability of the
commanded attitude, even in the presence of disturbances. Wind is considered the most significant external disturbance that acts
on the launcher vehicle. Taking into account the aerodynamic and thrust conditions, the control forces and corresponding thrust
deflection are computed, as required to counteract the action of wind gusts and wind shears. Thus, it is required that the control
moment provided by thrust deflection can balance the maximum aerodynamic moment. Finally, data from a test case is presen-
ted, where a reference trajectory of a launch vehicle has been used.
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Resumo -Este artigo descreve o desenvolvimento de um método para quantificar a capacidade de controle de sistema de contro-

le de atitude de veiculos lan¢adores quando submetidos a perturbagdes externas. Entende-se por capacidade de controle a propri-
edade de rastreamento a uma atitude comandada e, alem disso, de manter controlado na presenga de perturbacdes. O vento é
considerado o distirbio mais relevante que atua externamente no veiculo. Com base nas caracteristicas das cargas aerodinamicas
(presséo dinamica e margem estatica) e do empuxo, determinam-se as forcas de controle geradas a partir da deflexdo do jato
principal de empuxo necessarias para equilibrar os efeitos das rajadas e o gradiente do vento. Espera-se que o momento de con-
trole deve ser maior que o0 momento maximo de aerodinamica. Os valores dos angulos de deflexdo apresentados foram calcula-
dos pelo método proposto, a partir de uma trajetoria de referéncia de um veiculo lancador exemplo.

Palavras-chave:Presséo Dinamica, Margem Estatica, Eficacia Aerodindmica, Capacidade de Controle, Sistema Tubeira Movel.

1 Introducdo gradiente), considerado como o distirbio mais rele-
vante que atua externamente no veiculo.

A misséo de veiculos lancadores estabelece a defini- Para mostrar a aplicabilidade do método em
cdo de sua trajetéria. Uma caracteristica dindmicaguestdo, apresentam-se os valores dos angulos de
relevante destes veiculos é a de ter parametros vardeflexdo do empuxo (necessarios para equilibrar os
antes no tempo. Isto se deve ao fato de perder grandefeitos do vento), calculados a partir de uma trajeto-
quantidade de massa, em fungéo da queima do propeia de referéncia de um veiculo lancador exemplo do
lente ao longo do tempo, e dos parametros aerodininstituto de Aeronautica e Espaco - IAE.

micos que variam com o niumero de Mach.

A partir da definicdo da trajetdria, procura-se de- 2 Equacao da Dindmica Rotacional
senvolver algoritmos de controle de atitude eficien-

tes, capazes de realizar a atitude programada e, aléste trabalho considera o veiculo langador em voo
disso, de manter o controle quando sujeito a perturatmosférico mostrado na Figura 1 (Greensite, 1970;
bacdes (vento, excentricidade do ponto de aplicacégaimerio, 2008, Kadam, 2009; Ramos, Leite Filho e

da forca de empuxo e do centro de gravidade, assiyoreira, 2003), o qual é suposto completamente
metria e desalinhamento angular entre os valores dejgido.

€mpuxos).

Os veiculos lancadores geralmente tém suas for:
¢as de controle geradas a partir da deflexdo do jatc
principal de empuxo através da utilizagao de disposi-
tivos denominados de Sistema Tubeira Mével — STM
(Palmério, 2008).

O presente trabalho descreve o desenvolvimentc
de um método utilizado para quantificar o angulo de
deflexdo do empuxo (definida como a capacidade de T
controle de sistema de controle de atitude) para con- Figura 1. Veiculo Langador na Atmosfera
trolar os efeitos dindmicos devido ao vento (rajada egnde:
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T =forca de empuxo 3 Trajetéria de Referéncia
L c = distancia do centro massa até ponto de aplicaPara mostrar a aplicabilidade do método a ser desen-
¢do do empuxo (braco de alavanca); volvido a fim de quantificar a capacidade de controle
. 5 _ devido os efeitos dinAmicos do vento, apresentam-se
= angulo de deflexdo do empuxo; os seguintes dados temporais da trajetoria referéncia

P
F, = forca aerodinamica definida por de um veiculo exemplo

] ' : : : ' : :

E = G, PdinAra (1)
25

Cua = coeficiente aerodinamico;
Pdin = pressao dinamica;

Ar = area de referéncia;

L, = distancia do centro massa até centro de pressa

(margem estatica); e
0.5

a = angulo de ataque.

Com base na equacdao de momento (Greensite
1970), tem-se Figura 2. Margem Estéatica (m)

'y 8=2M, @ T T T T T

ou seja,
l,,0=TLB+F.L, ©)
com 6 = acelerac&o angular.

Substituindo-se a definicdo (F, (1) em (3),
obtém-se

b= TI.LC B+ (O P(Iijr.Lcx a

y y

(4)

Na sequencia, define-se a eficacia de controle da
forca de empuxcp, (Giannini e Cruciani, 2013) 55:(105

dado por

T,
|

vy

Mg = (5)

e a eficacia aerodindmiciy, (Palmerio, 2008;
Giannini e Cruciani, 2013) como se segue

PdinAr.L
uu P (6)

vy

Assim sendo, substituindo-se (5)-(6) em (4) ob- |
tém-se a equacéo da dinamica rotacional simplificade *°c 10 20 30 2 @ s 70 80
(Ramos, Leite Filho e Moreira, 2003) na forma

Figura 4: Forca de Empuxo (N)

0=p,B+p,0 (7)
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Figura 5: Velocidade Longitudinal (m/s)

empuxo e do centro de gravidade, assimetria e desa-
linhamento angular entre os valores de empuxos).
Neste trabalho, considera-se o vento como o distir-
bio mais relevante que atua no veiculo.

Entéo, a capacidade de controle é quantizada pe-
lo angulo de deflexdo do empuxo necesséario para
controlar os efeitos devido as rajadas(d Guste o
gradiente de ventoNind Sheay;, considerados como
fendmenos aleatorios.

O éangulo de deflexdo para controlar o efeito da
rajada de vento é encontrado a partir de (7) estatica-
mente, ou seja, considerando que o veiculo controla-

do deve ser capaz de atingi= 0 o que implica em
6=6, e0=0, (valores da trajetoria de referéncia).
Desta forma, estabelecendo-se um limite superior

Com os dados da trajetéria de referéncia e (5)Para o angulo de ataqua (ou seja, O <Oy )

obtém-se

16 : : : ‘ : : :

Figura 6: Eficacia de Controle da Forga de Emg Hg

e, ainda, a partir de (6), resulta

5 : : : : : : :

obtém-se

B> |ﬁ“| . (8)
B

Com o, =Vraj/U (Vraj é o vento de rajada

e U a velocidade longitudinal), entdo de (8) pode-se
afirmar que o angulo de deflexdo necessario para
controlar o vento de rajada é dado por

|u[,| Vraj

>—
Braj> 141 =

9)

Hg

Na sequéncia, o angulo de deflexdo para contro-
lar o efeito do gradiente é obtido de forma dinamica

ao considerati 08 em (7), resultando-se
AL P B+, a (10)

Aplicando-se a Transformada de Laplace em
(10), pode-se expressar 0 que se segue

60 Hp > LB (11)

a

Com base no Teorema de Parseval (Cook, 1994),
permite fazer o seguinte desenvolvimento

sup||o(|| suq (j(q
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Figura 7: Eficacia Aerodinamic |l _Su joug
W [-w* -,
4 Angulo de Deflexdo do Empuxo
Como a capacidade de controle de um veiculo langa- =_He (12)
dor é definida pela propriedade de rastreamento a 2+/Hq

uma atitude comandada e de se manter controlado
guando sujeito a conjunto de perturbacdes (vento,
excentricidade do ponto de aplicacdo da forca de

010160-3

De (11)-(12), resulta que
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B> a2 N (13) Bvento= /B raf + Bgrad® (15)

B
obtendo-se o que se segue

Agora, supondo um valor maximo para o gradi-

. . T T T T T

ente de vento (ou sejVgrad<d,,,, ), resulta que o = = 1 1 = = =
angulo de deflexdo necessario para controlar set, .

efeito pode ser descrito na forma

2vgrad,/ ?
Bgrad= %M (14)
B

5 Resultados Obtidos ’

De (5)-(6) e (9) e adotando-se o valor de vento s
de rajada Vrag 278558n/s, obtém-se

0 10 20 30 40 50 60 70 80
S

Figura 10: Angulo de Deflexao Devido ao Vento (graus)

6 Comentarios e Conclusdes

Observa-se que o angulo de deflexdo do empuxo
necessario para compensar as perturbacdes do vento
considerados neste trabalho esta em torno de 2,1
graus (ver Figura 10) obtidos para regido de pressao
dinamica maxima (ver Figura 3), portanto, menor do
que os valores maximos adotados pelos fabricantes
de STM que é de 4,0 graus. E importante ressaltar

‘ - - gue os valores considerados para 0 vento sugerem o
0 0 20 30 40 50 60 70 80 pior caso, pouco provavel que ocorra na realidade.

8 . Lo .
Figura 8: Angulo de Deflexdo Devido Vento de Rajada (graus) Outro fato Importante que merece comentario e

0.8

0.6

04

0.2

0

em relacdo ao polo de (11) dado /M, . Nota-se
Usando (5)-(6) e (14) com o valor do gradiente que este estabelece um limite inferior para o valor da

de vento Vgrad 005793s, tem-se banda passante do STM a ser usado. Na pratica,
25 . . . . . deve ser adotado um valor maior qu /|, .
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