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Resumo. Uma plataforma de ensaios em voo do SARA, denominada de SARA Suborbital, sera
lancada com o foguete VS40 e recuperada com auxilio de para-quedas. ApOs a sua separacgao do
foguete, 0 SARA Suborbital descreverd uma trajetdria balistica de voo durante a qual perturbacoes
induzidas pelo evento de separacéo serdo amortecidas ou amplificadas. Para o bom funcionamento
do sistema de recuperacdo é importante conhecer a atitude e as variaveis de movimento da
plataforma nos instantes que antecedem a abertura dos para-quedas. A influéncia de perturbactes
sobre a atitude pode resultar em um desvio da trajetéria nominal e por conseguinte em uma
dispersdo do seu ponto de impacto no mar. Isto implicaria em dificuldades de recuperagdo e de
resgate ou até mesmo em perda do plataforma. Dessa forma, torna-se importante conhecer com
precisdo a influéncia das perturbacdes, isoladamente ou em combinag@es, sobre sua dinamica de
vbo. O presente artigo analisa a dindmica de voo da plataforma desde a sua separacao do foguete
VS40, descreve o procedimento de simulacdo adotado e discute os resultados para as distintas
situacgdes simuladas.
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1. INTRODUCAO

A plataforma orbital recuperavel SARA (SAtélite de Reentrada Atmosférica) tem como objetivo
a realizagdo de experimentos de microgravidade de média duragdo e o estudo de escoamentos de
reentrada (Moraes, 1998). Para o seu desenvolvimento, uma série de ensaios em solo e em véo
estdo previstos. Entre esses destaca-se a utilizacdo de um foguete sub-orbital, VS40 (Boscov et al,
1993), que elevara uma plataforma até aproximadamente 120 km de altitude, quando entdo a mesma
serd separada do foguete, prosseguindo em véo balistico até alcangar um apogeu em torno de 400
km. Posteriormente, ela deve ser recuperada com auxilio de para-quedas e resgatada no mar.

Esta plataforma, de concepgdo idéntica ao SARA, é denominada de SARA Suborbital.
Configura-se por uma calota esférica, seguida de um segmento cénico, e finalizada por um
elemento cilindrico, no interior do qual fica alojado o sistema de recuperacdo constituido por para-
quedas de alto desempenho, Fig (1).

Apos a separacdo do veiculo, o segmento SARA Suborbital descreverd uma trajetoria balistica
de vboo durante a qual perturbacdes induzidas pelo evento de separacdo serdo amortecidas ou
amplificadas. Essas perturbacdes sdo devidas a possiveis falhas individuais nos atuadores do
sistema de separacdo. O ndo conhecimento exato do comportamento da plataforma durante o seu
voo implicard em dificuldades de recuperacdo e de resgate ou até mesmo em sua perda. Dessa
forma é importante conhecer com preciséo a influéncia das perturbac6es sobre a dinamica de voo.
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Figura 1. SARA Suborbital — Configuracao de referéncia

Foram realizadas simulacGes e andlises de combinacGes de perturbacBes tendo por objetivo a
determinacdo do envelope de trajetorias que poderdo ser descritas, em fungdo das perturbacdes
induzidas através do procedimento de separacdo do veiculo. Neste estudo sdo computadas as
atitudes resultantes desde o evento de separacdo até o instante que precede a abertura dos péara-
guedas, quando a plataforma, por ser aerodinamicamente estavel, estaria alinhada com seu vetor
velocidade. Os resultados das analises permitem prever as possiveis configuracfes da plataforma no
instante de comando de abertura dos para-quedas e assim projetar dispositivos que garantam um
procedimento seguro. As simulagdes foram realizadas utilizando-se o programa REENTRY
desenvolvido pelos autores.

2. DINAMICA DE VOO

A trajetdria de reentrada atmosférica de um veiculo deve estar continuamente sob controle para
garantir que ele ndo exceda os limites de aquecimento aerodindmico e da regido de pouso. N&o se
pode supor que um veiculo aterrisse a uma determinada distancia do ponto de pouso desejado
conhecendo-se apenas suas condic¢Oes iniciais. Variagdes na densidade atmosférica, massa do
veiculo, coeficientes aerodindmicos, pardmetros fisicos e condi¢des iniciais sdo 0s principais
responsaveis por desvios de trajetdrias desejadas para veiculos entrando na atmosfera terrestre.
Assim se justifica o estudo detalhado de cada missdo que prevé a passagem atmosférica de um
veiculo espacial.

2.1. Dinamica de Reentrada
O movimento de um veiculo espacial em um campo gravitacional, sujeito a forcas

aerodindmicas e a forca devida ao empuxo dos jatos é dado através das equacgdes cinematicas a
seguir (Vinh, 1981):

ar =vsiny

dt

de _ Vcosy cosy 1)
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Nestas equacdes, r é a magnitude do vetor posicéo, v a do vetor velocidade, 6 € a longitude, @ é
a latitude, y é o flight path angle e ¢ é o complemento do azimute. As equagdes de forca séo
(Vinh, 1981):
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Em que, F; é a componente tangencial da for¢a ndo gravitacional, F, é a componente normal

desta, F, e a forca gravitacional, w é a velocidade de rotagéo da Terra, o € 0 bank angle e m é a
massa do satélite.

2.2. Dinamica de Atitude

Durante a reentrada atmosférica, o segmento SARA Suborbital serd conduzido sem controle
ativo de atitude. Utilizando-se este método, torna-se necessario que o veiculo seja
aerodinamicamente estavel em todos os regimes de voo (hipersénico, supersonico e subsdnico).

As equacOes de movimento para a atitude também podem ser divididas em dois conjuntos. As
cinematicas consideram a variacdo no tempo dos angulos de Euler, que definem a atitude da
plataforma, sem considerar a agdo de forgcas. As dindmicas expressam a dependéncia no tempo da
velocidade angular, incluindo-se os torques atuantes.

Segundo Wertz (1978), as equagOes cinematicas do movimento em atitude séo:

€y =[wy sen(e;) +w, cos(e,)]sec(ey)

€y =Wy COS(€;) —w, sen(e,) 3

€, =Wy +[wy sen(e;) +w, cos(e,)]tan(e )
Segundo Luna (1991), as equacdes dindmicas sdo dadas por:
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Nestas equacdes, os angulos de Euler sdo representados por €, (rolamento), & (arfagem) e €,
(guinada). As velocidades angulares sdqo wy,wy,w;, enquanto Iy, Iy, 1, sdo os momentos de

inércia e lyy, 1y, 1, sdo os produtos de inércia. Os torques, N, sdo caracterizados pela acdo do

arrasto atmosférico (torque aerodindmico) e pelos possiveis erros no acionamento dos atuadores no
momento da separacdo do veiculo.



2.3. Sistema de Separacgéo

O sistema de separagdo do segmento SARA Suborbital é constituido por doze atuadores
dispostos conforme apresentado na Fig. (2). Tratam-se de molas com 5,51 J de energia cada, as
quais atuardo instantanea e simultaneamente.
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Figura 2. Atuadores do sistema de separacdo do SARA Suborbital

Neste trabalho objetiva-se avaliar as consequéncias de erros no acionamento dos atuadores.
Assim, serdo considerados os efeitos na atitude final (instantes que precedem a abertura dos para-
quedas) devidos ao ndo acionamento de um ou dois atuadores no momento da separacdo. As
referéncias aos atuadores seguirdo a numeragédo apresentada na Fig. (2).

3. PROCEDIMENTO DE SIMULACAO

Vérias simulagdes sdo necessarias para determinar com a melhor precisdo possivel o ponto de
pouso de um satélite em trajetoria dentro da atmosfera. Mesmo que esta trajetoria seja considerada
balistica, € preciso conhecer as caracteristicas aerodinamicas e gravimétricas (produtos de inércia,
propriedades e distribuicdo de massa) do veiculo. As Tabelas (1), (2) e (3) apresentam listagens dos
principais dados de entrada utilizados no estudo da dindmica de reentrada do SARA Suborbital.

Tabela 1. Dados da oOrbita inicial

Magnitude do vetor posi¢do (m) 6505604,315
Longitude (graus) -44,116
Latitude (graus) - 2,277
Magnitude do vetor velocidade (m/s) |2297,431
Flight path angle (graus) 76,112
Azimute (graus) 84,647

Tabela 2. Dados da atitude inicial

Rolamento (graus) 36,825
Arfagem (graus) 77,298
Guinada (graus) 83,509

Variacdo em rolamento (ciclos/s) |3,336
Variagdo em arfagem (ciclos/s) 0,0
Variacdo em guinada (ciclos/s) 0,0




Tabela 3. Dados de entrada

Altitude da atmosfera (m) 100.000,0

Massa do segmento (kg) 358,51

Area de referéncia (m?) 0,7964

Raio do nariz (m) 0,279

Momentos de inércia (kg.m?) 0,27; 53,35; 53,35
Produtos de inércia (kg.m°) -1,30;-0,13; 1,30
Centro de pressao, a partir do nariz, (m) 1,02954

Centro de massa em X, a partir do nariz (m) 0,7413

Centro de massa em Y, a partir do plano XZ (m) |0,007

Centro de massa em Z, a partir do plano XY (m) |-0,007

Angulo de ataque (graus) 1,456

Angulo lateral (graus) 1,040

As caracteristicas aerodindmicas de estabilidade estatica, derivada do coeficiente de forca
normal em relacdo ao angulo de ataque e posicdo longitudinal do centro de pressdo foram
calculadas utilizando-se o programa NORFOR (Faggiano et al, 1985). A estimativa do coeficiente
de arrasto foi gerada pelo programa DRAG (Delprat, 1992).

4. RESULTADOS

Determinar a atitude de um veiculo espacial significa conhecer a cada instante a orientacdo de
um sistema fixo no veiculo em relagdo a um sistema de referéncia, isto €, conhecer os angulos de
Euler que relacionam os dois sistemas. Estes angulos sdo medidos em um sistema de coordenadas
vertical cuja origem encontra-se no centro de massa do corpo. A orienta¢do dos eixos deste sistema
indica que x aponta para o Norte, y para o Leste e z esta direcionado para o centro da Terra (Luna,
1991). O plano x-y é conhecido como horizontal local e o eixo z é positivo acima deste plano. O
angulo de rolamento representa a rotacdo do corpo em torno de seu eixo longitudinal. O angulo de
arfagem, também chamado de elevagdo, mede a distancia angular entre o plano horizontal e o eixo
longitudinal. A angulo de guinada é aquele formado entre o eixo x (Norte) e a projecdo do eixo
longitudinal na horizontal local. Este angulo é também chamado de azimute.

120.00 —
800~ _ —
. i
3 40.00 |
kS
§ | o
&  0.00— 2
< | =
<
-40.00 — 8
2
. €
E
-80.00 ‘ ‘ ‘ ‘
0.00 200.00 400.00 600.00

Tempo (s)

Figura 3. Angulo de arfagem ao longo da trajetéria



Para avaliar a influéncia de erros no acionamento dos atuadores sobre a configuracdo da atitude
da plataforma no momento de abertura do sistema de para-quedas, foi primeiramente realizada uma
simulacdo para a descricdo de uma trajetoria nominal. A Fig. (3) apresenta 0 comportamento do
angulo de arfagem considerando-se os efeitos do torque aerodinamico.

Todas as simulagdes foram realizadas a partir do momento da separacdo, que ocorre na altitude
de 127 km. A linha "Limite da Atmosfera" representa 0 momento da trajetéria em que a plataforma
passa pelo limite tedrico da atmosfera terrestre, aos 100 km de altitude.

A Fig. (4) mostra o0 &ngulo de guinada nas mesmas condigdes.
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Figura 4. Angulo de guinada ao longo da trajetoria

Outro angulo de importancia fundamental para este estudo € o angulo entre a velocidade relativa
a atmosfera e o eixo longitudinal do veiculo, conhecido como angulo de ataque. Para garantir o
correto funcionamento do sistema de recuperacao € importante que o angulo de ataque seja menor
que 65° de tal forma que os para-quedas ndo corram risco de se enroscarem na plataforma. A
Fig. (5) representa o angulo de ataque ao longo da trajetoria.
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Figura 5. Angulo de ataque ao longo da trajetoria



Os atuadores estdo dispostos conforme ilustrado na Fig. (2). O ndo funcionamento de apenas um
destes atuadores pode provocar uma rotacdo indesejavel. A Fig. (6) apresenta as conseqiiéncias
sobre o angulo de ataque devidas a um erro no atuador 1 que se encontra no eixo y do sistema do
corpo.
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Figura 6. Influéncia de erro no atuador 1 sobre o angulo de ataque

A influéncia do ndo acionamento de dois atuadores quase opostos (atuadores 4 e 9) encontra-se
na Fig. (7).
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Figura 7. Influéncia de erro nos atuadores 4 e 9 sobre o0 angulo de ataque

Embora extremamente improvavel, foi realizada também uma simulacdo que considera o ndo
acionamento de um par de atuadores proximos. A Fig. (8) demonstra este resultado.
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Figura 8. Influéncia de erro nos atuadores 2 e 3 sobre o0 angulo de ataque

As Figs. (9) e (10) explicitam o comportamento distinto do angulo de ataque sujeito a erros em
diferentes atuadores. O objetivo é mostrar que a atitude final da plataforma depende do atuador que
falhou e ndo apenas da quantidade de atuadores que ndo foram acionados. Figura (9) mostra as
conseqliéncias de erros no acionamento dos atuadores 4 ou 6.
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Figura 9. Influéncia de erro nos atuadores 4 ou 6 sobre o angulo de ataque

Figura (10) apresenta o comportamento do angulo de ataque ao longo da trajetoria da
plataforma, apds uma separagdo em que ocorreram erros no acionamento dos atuadores 4 e 5, ou
nos atuadores 4 e 9.
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Figura 10. Influéncia de erro nos atuadores 4 e 5 ou 4 e 9 sobre o0 angulo de ataque
5. CONCLUSOES

Considerando os resultados obtidos nas simulagdes realizadas para avaliar a influéncia de falhas
no acionamento dos atuadores de separacdo entre o segmento SARA Suborbital e o veiculo
langador, sdo apresentados alguns comentarios.

Ao separar-se do Ultimo estagio do lancador, o segmento apresenta uma rotacdo em torno do
eixo de rolamento que garante a sua estabilidade até o encontro com as camadas mais densas da
atmosfera ja na fase de vbo de retorno. O angulo de arfagem mantém-se positivo e sem grandes
variagdes durante o véo na parte mais alta da trajetoria. Ao se aproximar da parte mais densa da
atmosfera, a aerodindmica da plataforma passa a influenciar seu movimento resultando em uma
diminuigdo este angulo.

Devido as condicOes iniciais da simulacdo. momentos de inércia e distancia entre o centro de
massa e 0 centro de pressdo, a plataforma apresenta um movimento conhecido como flat spin.
Trata-se de um movimento em torno do seu eixo de guinada. Este no entanto ndo compromete o
funcionamento posterior do sistema de para-quedas.

Para uma trajetdria balistica sem consideracdo de falhas no sistema de separacéo, o angulo de
atague no momento de abertura do para-quedas é menor que 65° que é o angulo maximo
permissivel para inicializacdo de abertura dos para-quedas. As simulagdes onde erros nos atuadores
foram considerados demonstram a gravidade das consequéncias. Os resultados mostram o alcance
de altos angulos de ataque devido a uma rotacdo da plataforma em torno do seu eixo de arfagem. A
consequéncia mais grave é que o torque aerodindmico ndo é suficiente para amortecer a oscilagdo
do angulo de ataque, pois o tempo que a plataforma passa dentro da atmosfera € muito pequeno (da
ordem de 50 segundos). Assim, no momento de abertura dos para-quedas, este angulo pode ser
maior que 65°., dependendo da posicdo do(s) atuador(es) que falhou(aram).

N&o existem graves consequéncias sobre a dindmica do centro de massa do segmento SARA
Suborbital devido ao funcionamento indevido dos atuadores.

Considerando-se estes resultados torna-se indispensavel garantir o funcionamento do sistema de
separagdo com um alto indice de confiabilidade. Um &ngulo de ataque maior que 65° no momento
de abertura dos para-quedas pode provocar a perda do segmento.
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Abstract. The SARA Sub-orbital segment will be launched with the VS40/MV03 vehicle and
recovered with parachute system. After separation of the vehicle, the segment will describe a
ballistic flight trajectory during witch the perturbations due to the separation event should be
damped or amplified. To guarantee a good performance of the recovering system it is important to
know the attitude and movement variables of the satellite at the parachute opening instant. The
influence of perturbations about the attitude can result on deviation of the nominal trajectory and
dispersion of the ocean landing point. This result involves recover and rescue problems and either
lost of the platform. Therefore, it became indispensable to know with accuracy the perturbations
influence about the flight dynamics. The present work analyses the flight dynamics of the SARA
Sub-orbital segment, describes the simulation process used and discuss the results of the different
simulations performed.

Keywords. flight attitude; flight dynamics; ballistic trajectory, sub-orbital flight



