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Resumo

O presente trabalho tem como objetivo determinar a melhor configuracdo que
otimize o peso da carga Util a ser langada por um veiculo que apresenta dois estagios de
queima: o booster e sustainer. O processo de otimizacdo leva em consideracéo 0 peso
bruto do veiculo e da carga Gtil e tem como base de célculo a velocidade do veiculo ao
fina da queima de todos os estégios. As equacdes que modelam o processo de

otimizacao foram resolvidas na plataforma MATLAB™,



| ™ TAT

Instituto de Aeronautica e Espaco
a [Qcneq
/e

Programa Institucional de Bolsas de Iniciagao Cientifica
1 Introducéo

De forma geral, o desenvolvimento de veiculos aeroespaciais utiliza como
referéncia, configuracdes geomeétricas pré-existentes no mercado mundial. Muitas vezes
estas configuracfes ndo sdo otimizadas, tendo em vista o grande nimero de subsistemas
gue compde veiculos aeroespaciais e a gama de uso destes foguetes. Ou sgja, ndo S0
desenvolvidos foguetes dedicados para apenas uma missdo, o que dificulta

sobremaneira o processo de otimizacdo com multiplos objetivos.

Um exemplo a ser citado é o caso do foguete brasileiro Veiculo Langador de
Satélites (VLS), cujo projeto foi, recentemente, descontinuado. Essencialmente, o VLS
era composto de 4(quatro) estagios e tinha como objetivo lancar uma carga Util (satélite)
de 180 kg, aproximadamente. O primeiro estdgio era composto de 4(quatro) boosters,
iguais em termos de geometria e de propriedades fisicas, acoplados a0 2° estégio
(central) do veiculo. E importante salientar que o VLS ndo era um veiculo otimizado, ou
sgja, poucos estudos foram realizados com o objetivo de se otimizar, por exemplo, a
distribuicéo de massa ao longo do veiculo de forma a se obter melhores parametros de
desempenho (apogeu, tempo em microgravidade, ... ). De fato, afase de otimizagéo tem
inicio a partir de configuragdes de voo que ja estdo em pleno funcionamento, o que néo

foi o caso do VLS.

O processo de otimizacdo esbarra em grandes restricbes tecnoldgicas. Estas
restricdes estdo associadas a atual capacidade de fabricacdo de uma dada empresa e
vérias limitagbes de carater estrutural ou dimensional, entre outros aspectos. Estas
limitagdes ndo permitem que os resultados do processo de otimizagdo sgjam
implementados de forma direta.

Dentre as restricOes tecnologicas, pode-se citar: (i) Restricdes no Motor-Foguete:
estdo associadas as dimensdes maximas que se consegue fabricar o cilindro metalico.
No caso do Departamento de Ciéncia e Tecnologia Aeroespacial, o diametro e
comprimento maximos permitidos eram de 1 m e 6 m, respectivamente, na década de
80. (ii) Restricdes na Massa de Propelente: trata-se de uma consequéncia da restricéo

apresentada em (i). Na década de 80 a maior massa de propelente que era possivel ser



Instituto de Aeronautica e Espaco
" [Qcnpg
/e

Programa Institucional de Bolsas de Iniciagao Cientifica

fabricada era da ordem de 7.000 kg; (iii) Restricdo de Pressdo Dinamica: quanto maior a
pressdo dindmica, maior a chance de falha estrutural da ogiva do foguete. No caso do
VLS esta ogiva era feita de material composto. Neste contexto, a limitacéo de pressdo
diné@mica era bastante restritiva e (iv) Restricéo de Aceleracéo: a aceleracdo maxima do
veiculo deve ser dimensionada para que a carga Util (satélite) ndo se danifique. No caso

do VLS, a aceleracdo maxima permitida era da ordem de 160 m/s2.

Neste contexto, as restri¢des supramencionadas devem ser |evadas em consideragdo
em um processo de otimizacdo. Neste trabalho, o objetivo principal é apresentar uma
metodol ogia que permita otimizar o peso bruto de um veiculo, levando em consideracéo
apenas a velocidade do veiculo ao final da queima de seus estagios. As principais
hipbteses sdo a auséncia de gravidade, auséncia de forgas aerodinémicas e velocidade de
escape dos gases da tubeira constante durante todo o processo de geracdo de empuxo.
Trata-se de uma metodol ogia conhecida, contudo pouco aplicada no ambito daindustria
de defesa.

1.1 Objetivos

i. Pesguisasobre boosters de foguetes aeroespaciais;
Ii.  Otimizacdo do peso bruto de foguetes com aplicacdo em Sistemas de Defesa;

2 Materiais e métodos

Neste topico é apresentada a metodol ogia matematica aplicada no desenvolvimento
deste trabalho. Iniciamente sdo apresentadas as hipdteses do modelo matemético,
depois a equacdo sobre a qual se baseou todo o processo de otimizagdo e, finamente, é

apresentado um exempl o de aplicacéo.
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2.1 Hipoteses

i. O processo de otimizagdo considera apenas atrgjetdria vertica do foguete;
ii.  Formulacdo dedicada parafoguetes com dois estagios;
iii.  Otimizacéo redlizada para afase de voo sem gravidade e sem atmosfera;
iv. A velocidade de escape dos gases da tubeira do foguete é considerada constante;
v. Proporcionalidade entre o peso estrutural, associado a cada estégio, e o peso do
propelente;
vi. Proporcionalidade entre o peso do sistema propulsivo de um estagio e o respectivo

peso bruto;

2.2 Formulacdo M atemética

Considere um foguete com dois estagios em uma trgjetoria vertical. A velocidade

do veiculo ao final da queima é dada pela equacéo:

Mg, , Mg, (@H)]
T €y T
{0, © Mo,

“m = 1
1 C'-l LT

Nesta equacdo v representa a velocidade do veiculo apds a queima completa dos
propelentes do primeiro e do segundo estagio, Mg representa 0 peso bruto do veiculo,
Mo o peso do veiculo apds a queima de todo o propelente e ¢ a velocidade de exaustéo
dos gases, considerada constante em toda a formulagdo matemética. Os subscritos 1 e 2
representam o 1° e 2° estagio do foguete, respectivamente. Salienta-se que no peso bruto
do primeiro estagio estdo inclusos o peso bruto do segundo estagio e 0 peso da carga
atil.

A principal hipotese deste trabalho é considerar que 0 peso estrutural associado a
cada estagio é proporciona ao peso do respectivo propelente (Mp) e o0 peso do sistema
propulsivo € proporcional a0 seu respectivo peso bruto (Mg). A estimativa destas
constantes é fundamentalmente dependente da experiéncia do grupo desenvolvedor e de
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correlagdes empiricas disponibilizadas na literatura. Estas ultimas podem ser utilizadas

como referéncia, por exemplo, para o desenvolvimento de metodol ogias em otimizacéo

Considere as constantes de proporcionalidade indicadas na Tabela 1. Sabendo-se
que 0 peso bruto de um estagio (Mg,) € igua a soma entre o peso do estagio apos a

queima (M o,) €0 peso do propelente ( Mp,), tem-se:

Mg, = Mo, + Mp, (1)

De forma geral, 0 peso do estagio pos queima (Mo.) € 0 peso da estrutura (Me))
adicionado do peso do sistema propulsivo ( M sp.: cdmara de combustdo, tubeira, ...), ou
sga

Mo, = Me, + Msp, =12 (2)

Logo, considerando 0s outros subsistemas associados a cada estégio, tem-se:

Mo, = Mg, + f, Mp, +k, Mg, (3)

Mo, = M + f, Mp, + k, Mg, (4)

Vale ressaltar que o peso do primeiro estégio leva em consideracéo o peso bruto do

segundo estégio e no peso do segundo estagio estaincluso o peso dacarga Util (A1).

Tabela 1. Constantes de Proporcionalidade

PESO DO SISTEMA PROPORCIONALIDADE | FORMULACAO
Propulsivo: 1° Estégio = Peso Bruto Msp, = ky Mg
Propulsivo: 2° Estagio = Peso Bruto Msp, = k, Mg,
Estruturd: 1° Estagio = Peso de Propelente Me, = f, Mp,
Estrutural: 2° Estagio = Peso de Propelente Me, = f, Mp,
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Isolando-se Mp, e Mp, de (1) esubstituindo-seem (3) e(4), tem-se:

(5)

1
Mol= Mg2 +(k14+Ff1)x Mgl
0 l_fl[ g2+ (k1+f1) X Mgl]

__ Y rman (6)
Mo2= Y [M+ (k24 Ff2) x Mg2]

Utilizando as equacbes (5) e ( 6 ), pode-se expressar a velocidade final do veiculo

ao término da queima de acordo com a seguinte expressao:

v =y Eﬂ.-'l-:fg-l -0 In [-'wg‘l - (kl B -'El :I 'Mgi] -

1
1+f

[M + (k, + f2)Mg,] (7)

+e,ln

L+ £

A partir dessa equacéo, pode-se obter a velocidade final do veiculo em funcdo das
variaveis Mg, € Mg,. Derivando-se a equacdo acima, em funcéo das variaveis Mg, e

M g,, eiguaando-se a zero, tem-se:

e eyfky + /) dMg, + (8)
Mg, Mg, + (ky +f; )Mg, !
2, 5 1 B c(ky + f) AMa. =0
Mg, Mg, Mg,+(kitfi) M+ (ky+fHIMg,| o

Logo:
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dMgy _ Mgy, Mg, + (ki + /) M+ (k; +f)Mg, (9)
dMg, L cilks + £ ) ]
Mg, Mg, +(ks+f; IMg,

O critério para a otimizagdo do peso bruto € definido a partir da equacéo
diferencia ( 9 ). Desde que o denominador ndo pode ser igual a zero, obtém-se,

igualando-se 0 numerador a zero, a seguinte expressao:

7 £y e, (k, +f5) _ (10)
Mg, Mg, +(ks+f) M+(k,+f)Mg,

Manipulando a equagdo ( 10 ) a fim de obter uma relacéo para '% tem-se a

seguinte equacao:
Mg, _ 1 B L Mg, _— (11)
M - c, (.E{: —f::l [[CE ':‘1) .'Il-’fg: £z [H‘l ﬁl )
Portanto, a equagdo ( 7 ) pode ser reescrita com base na equagdo (11 ), qual sgja
1 [Mg, . ) (1
v= —c ffﬁ:{ [ +(ky + /7)1t
LT TE g, VT 2)
l G [1 a T Jﬁl)
—c,ln =7 [ .l_-'ufg_ - + (ky + £2)]
z [CE_C‘l)_lCZ[ki_ﬁl)

_.'erg‘:

A equacdo (12 ) representa a equacéo de otimalidade, ou sgja, a partir desta

M

equacdo é possivel obter a relacdo étima entre os pesos brutos ( %) para uma dada

velocidade final pés queimav.

10
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2.3 Formulagdo Numérica

O método de Newton Raphson € aplicado com o objetivo de calcular a relagdo
Gtima % Com base na equagdo (12 ), define-se a funcdo F(x), cujas raizes

representam a solucdo étima do problema, ou sgja:

0 == 50) = )
Sendo
He) = el e+ G+ )1 (14)
h ?n{liff e 1)5 :Eii_ﬁ S

-

Mgl
Mgl '

De fato, as raizes de F(x) representam solugdes Otimas para a relagdo

Estas condicdes de otimizagdo podem ser aplicadas tanto para o booster (1° estagio)
como também para o sustainer (2° estagio). Ressalta-se, porém, que nenhuma das

restriges citadas no item 1 deste relatério foram consideradas na presente avaliagéo.

Na aplicacdo do Método de Newton Raphson € necessario conhecer a derivada
de primeira ordem da fungcdo F(x). Estas foram obtidas a partir do uso do toolbox
Symbolic do software MATLAB™, qual seja:

dF (x) —c, B cyer(fy + kA + K5 (15)

dx fitky+x H(x)

11
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(16)

3 Resultados

Neste tépico sdo apresentados alguns dos resultados obtidos nesta pesquisa. A
Tabela 2 exibe as condigdes em que foram realizadas as simulagdes. O método de
Newton Raphson € aplicado para as velocidades de final de queima exibidas nesta
Tabela.

Tabela 2. Condigdes de Simulagdo

DADOS VALORES UND
DE ENTRADA

¢ 10.000 ft/s
c: 25.000 fils
A 0.0457 m/s
£ 0.0762 m/s

Ky 0.0153 m/s

ko 0.0457 m/s
Velocidade no Final de Queima | [20 - 30] 10° ft/s

A Figura 1 exibe os residuos obtidos no método NR. A Figura 2 exibe a funcéo
de otimizagdo. Para cada velocidade € possivel obter a relagéo otima % Sdlienta-se
gue esta curva pode ser gjustada segundo uma fungdo exponencial, tal como ilustra a

Figura 2:

12
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Figura 2 — Funcéo de Otimizagéo
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Conhecendo-se a funcéo de otimizagéo e o valor de A g,, pode-se obter uma
funcdo que associa a velocidade do veiculo ao final da queima e o peso 6timo da carga
atil. Com Mg,, obtém-se Mg, a partir da fungdo de otimizagdo, para uma dada
velocidade v. Com Afg,, calcula-se o valor da carga Util a partir da Equagéo (11 ) para

uma dada velocidade v. Os resultados deste algoritmo estdo ilustrados na Figura 3.

Curva Otima
300 L 1§ 1] ] T I T T T

M g,=1000 Iof

250 F

200

150 &

Peso da Carga Util [Ibf]

100

50 I i I 1 1 1 1 1 1
2 2.1 2.2 23 24 25 26 2.7 2.8 29 3

Velocidade no Fim de Queima [ft/s] <104

Figura 3 — “Peso Otimo” da Carga Util

4 Comentarios Finais e Conclusdes

Este trabalho apresenta uma metodologia de otimizacéo de estagios de veiculos
aeroespaciais que apresentam 2(dois) estagios. Trata-se de uma metodologia conhecida
na literatura, contudo, neste trabalho esta metodologia é implementada na plataforma
MATLAB™ e incrementada com a finalidade de se obter uma curva étima para massa
de carga Uutil, para um dado peso de booster conhecido pelo projetista. Todo 0 processo

de dimensionamento foi automatizado.

14
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Os resultados obtidos foram considerados satisfatérios pelo grupo de trabalho
tendo em vista a simplicidade da formulacdo matematica aliada a facilidade de

implementagdo numérica.

As proximas etapas desta pesquisa estéo associadas a inclusdo desta funcéo nos

algoritmos de dinamica do voo implementados na Divisao de Sistemas de Defesa.
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