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RESUMO

Sistemas de controle do vetor empuxo sdo essenciais para a colocagao de
cargas Uteis em érbita, aterrissagem e reutilizacao de foguetes, para alcancgar
alvos militares entre outros. Este trabalho apresenta um estudo de um sistema
de controle do vetor de empuxo para um motor-foguete a propelente sdélido,
utilizando aerofélios adjacentes a saida da tubeira e componentes comerciais.
Apresenta-se uma analise dos componentes e a integracao do sistema de
controle do vetor de empuxo. O programa de controle e a parte eletrénica
basearam-se em uma plataforma Arduino e um filtro de Kalman foi utilizado
para a reducdo do ruido dos dados de entrada provenientes da unidade de
medicdo inercial. Dados experimentais do motor foram obtidos, incluindo
pressfes de camara, empuxos e taxas de queima, e foram comparados a
valores tedricos obtidos de um modelo simplificado da cAmara de combustao.
Esses e outros dados levantados dos componentes do sistema de controle e
dos testes sao utilizados no cédigo de controle. Os resultados indicam a
factibilidade de implementagéo de um sistema de controle do vetor de empuxo
eficiente e de baixo custo, a partir de componentes amplamente disponiveis no

mercado, para foguetes de aceleragdo moderada.

Palavras-chave: Propulsédo de foguete. Controle da vetoracdo de empuxo.

Arduino. Nitrato de Potassio.
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A STUDY OF AN AERODYNAMIC THRUST VECTORING CONTROL
SYSTEM FOR AN AXISYMMETRIC NOZZLE

ABSTRACT

Thrust vector control systems are essential for placing payloads into orbit,
landing and re-use of rockets, to reach military targets and other applications.
This work presents a study of a control system of the thrust vector of a rocket
motor using a solid propellant, with airfoils adjacent to the nozzle outlet and
off the shelf components. An analysis is presented of the components and the
integration of the thrust vector control system. The control program and the
electronic part were based on an Arduino platform and a Kalman filter was
adopted to reduce the noise of the input data from the inertial measurement
unit. Experimental motor data were obtained, including chamber pressures,
thrust levels and mass flow rates, and were compared to theoretical values

obtained from a simplified combustion chamber model. These data as well as
other data collected from the components of the control and testing systems
are used in the control code. The results indicate the feasibility of a low cost
off the shelf and efficient thrust vectoring control system for rockets with low
to moderate accelerations.

Keywords: Rocket propulsion. Thrust vectoring control. Arduino. Potassium
nitrate.
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designa condi¢cao de escoamento livre
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1 INTRODUCAO

Sistemas de controle de empuxo de foguetes sdo usados na colocagao de
cargas Uteis em 6rbita, aterrissagem e reutilizagdo de veiculos langadores,

alcance de alvos militares e outras aplicagdes.

O estudo dos sistemas de controle de empuxo tem sido de grande interesse da
industria aeroespacial e da comunidade cientifica desde meados do século XX,
sendo um dos principais trabalhos sobre esse assunto a obra publicada por
Greensite (1970).

Esse tipo de projeto apresenta desafios enormes, principalmente pelo fato de
um foguete ser um sistema n&o linear, com pardmetros como a massa, o
tensor de inércia e a pressdo de camara, por exemplo, variaveis no tempo.
Além disso, ocorre o acoplamento entre os graus de liberdade do sistema, por

exemplo, entre o rolamento, a guinada e a arfagem do foguete.

Alguns trabalhos experimentais envolvendo o controle de modelos de foguete
foram feitos recentemente. No trabalho de Souza (2012) um modelo fixo do
VLS, com trés graus de liberdade, & utilizado e o desenvolvimento de um
sistema de controle PID é realizado. Ja no trabalho de Santos (2018), um
modelo exclusivamente para o controle de rolamento, similar ac modelo feito

por Arcadipane (2012), é proposto.

Um modelo complexo do sistema fisico e de seu controle € apresentado no
trabalho de Aguiar (2017), no qual a dindmica dos seis graus de liberdade se
encontra acoplada e os coeficientes aerodindmicos variam com o tempo. No
estudo apresentado por Silva (2014), no entanto, o controle considerando as
dindmicas acopladas € comparado ao controle considerando a dinamica planar
e chega-se a conclusdo de que os resultados considerando-se esse modelo
simplificado séo satisfatérios principalmente para veiculos com velocidade de

rolamento nula.

QOutro aspecto importante sobre um sistema de controle do vetor de empuxo &
o tipo de controlador. Enquanto Kadam (2009) sugere a utilizagdo do

controlador proporcional derivativo (PD) ou proporcional integral derivativo



(PID), dependendo dos requisitos da missao, Silva (2004) analisa esses tipos
de controladores e conclui que seriam efetivos apenas no caso de
funcionamento nominal do veiculo langador, indicando a utilizacdo de um
controlador adaptativo para o caso de falha de um dos motores ou outras
condi¢des ndo nominais. O controlador PID desenvolvido por Souza e Leite
Filho, 2011, utiliza um modelo simplificado, empregando a técnica de pdlos
congelados, ou seja, admitindo pardmetros como o centro de massa e o

momento de inércia como constantes num pequeno intervalo de tempo.

1.1 Motivacao

A colocacédo de cargas Uteis em 6rbita, aplicagbes militares e o interesse por
missdes tripuladas tém estimulado o desenvolvimento de tecnologias
propulsivas de controle de empuxo. A reutilizacdo de veiculos langadores
proporciona a reducdo dos custos de lancamento e também motiva esse
desenvolvimento. No inicio dos anos 1990, a NASA contratou as empresas
McDonnell Douglas e Lockheed Martin para desenvolverem os projetos DC-X e
X-33, respectivamente, precursores dessa nova geracdo de veiculos
langcadores. As Figuras 1.1 e 1.2 mostram, respectivamente, as imagens dos
veiculos DC-X e X-33.

Figura1.1 - DC-X da McDonnell Douglas.

Fonte: Boeing (2019).



Figura 1.2 - X-33 da Lockheed Martin.

Fonte: NASA (2019).

Aliado a isso, a progressiva miniaturizagao da eletrénica causou uma redugao
no volume e massa das cargas Uteis que outrora s6 seriam inseridas em 6érbita
com a utilizagdo de enormes e dispendiosos veiculos langcadores. Novas
agéncias e industrias vislumbraram a oportunidade de explorar o langamento
de satélites, o turismo espacial e até mesmo a mineracao de asteréides, como
€ caso das americanas SpaceX, Blue Origin, Virgin Galatic, Masten Space,
EXOS Aerospace Systems & Technologies, Firefly Aerospace, Ursa Major
Technologies, Vector Launch e até mesmo de empresas que ndo possuiam

tradicdo na exploracao especial, como é o caso da espanhola PLD Space.

Uma tecnologia comum a todos os veiculos langadores de satélites sejam eles
reutilizaveis ou nao é o controle do vetor de empuxo. Enquanto seria
extremamente dificil inserir um satélite em érbita sem controlar a trajetéria do
veiculo langador, & impossivel aterrissa-lo sem o uso desta tecnologia,

tornando-a de extremo interesse e relevancia para o setor aeroespacial.

Enquanto muitos trabalhos se limitam a estudar a teoria de controle ou a
propulsao de maneira isolada, cria-se uma lacuna muito grande na interface

entre os engenheiros de controle e os de propulséo.



1.2 Objetivos

Este trabalho tem como objetivo geral analisar e projetar um sistema de

controle do vetor de empuxo de um motor-foguete a propelente sdélido.

1.2.1 Objetivos especificos

Aplicar a teoria de controle, avaliando em detalhe os aspectos mais

relevantes da combustao, propulsao e aerodinamica.
Desenvolver protétipo de motor foguete a propelente sélido.

Desenvolver atuador aerodinamico a ser utilizado na saida da tubeira do

motor-foguete.

Desenvolver um péndulo com um grau de liberdade, para teste do sistema

de controle.

Implementar e validar experimentalmente um sistema de controle do vetor

de empuxo completo, incluindo eletrénica off-the-shelf de baixo custo.



2 FUNDAMENTACAO TEORICA

2.1 Modelo teérico do motor-foguete a propelente sélido

Um motor de foguete a propulsao quimica funciona com o principio basico de
converter a energia quimica contida nas ligagbes moleculares da mistura
propelente em energia cinética de exaustao dos gases, o que gera uma forca

sobre o foguete denominada empuxo.

No caso de motores de foguete a combustivel sélido a cAmara de combustao é

o préprio local onde a mistura propelente se encontra armazenada.

A temperatura dos produtos da combustdo na camara é aproximadamente a
temperatura de chama adiabatica. Porém, modelagens envolvendo a troca de
calor por condugédo, conveccao e radiacao pelas paredes do motor podem dar

aproximacao ainda melhor da temperatura dos produtos gasosos.

A variagao na quantidade de movimento dos produtos da combustéo é causada
pela conversdo de energias e causa um efeito contrario, na mesma direcéo e
com a mesma magnitude, sentida pelo restante do corpo no qual o motor esta
instalado. Uma vez que se deseja obter a maior velocidade de ejecao possivel
dos produtos da combustdo, busca-se projetar um bocal convergente
divergente ou tubeira capaz de aproveitar ao maximo a energia térmica e o

diferencial de pressao do fluido.

2.1.1 Parametros propulsivos

A equacgao para o empuxo F produzido pela ejecao de massa de propelentes
pela tubeira é (SUTTON, 1992):

F = mv, 2.1)

onde m é a vazdo massica do foguete e v, é a velocidade de ejecdo dos

propelentes.



Levando em consideragao a diferenga entre a pressao ambiente P, e a pressao

na saida da tubeira B, (SUTTON, 1992), o empuxo fica:

F=mv,+ (P,— Py A, (2.2)
onde A, € a area da saida da tubeira.

Esse termo de diferenca de pressao sera nulo sempre que a saida da tubeira
estiver ajustada a uma dada presséo atmosférica (P, = B;). A Figura 2.1 mostra
um esquema das pressdes atuando em um motor foguete. Na Figura 2.1 P é
a pressao total na cdmara, P, € a pressao na garganta e P, € a pressdo de

saida da tubeira.

Figura 2.1 - Desenho esquematico das pressdes em um motor foguete.
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Fonte: Sutton (1992).

Uma tubeira tem como principal fun¢ao expandir os gases de exaustao até uma
pressao préxima a pressao ambiente. O numero de Mach do escoamento na
saida da tubeira pode ser determinado a partir da razdo entre a pressao na

saida da tubeira e a pressao de estagnacao dos gases de exaustao.



Essa pressao de estagnacgao pode ser considerada a presséo de camara, onde
a velocidade do escoamento € muito pequena em comparacao a velocidade do
escoamento na garganta ou na saida. A razdo de expansao da tubeira pode
ser relacionada aos numeros de Mach na garganta M, e na saida da tubeira M,
(HUZEL;HUANG, 1967).

¥+1
ME(-1)\v-1
Ao _ M |1 (2.3)
ME(x-1) '
2

Ap. Mg 1+

onde A; é a area da garganta da tubeira.

Para uma razao entre a pressdo na camara e a pressao na se¢ao de saida da
tubeira maior que dois, aproximadamente, o escoamento dos gases torna-se

sbnico na garganta, ou seja, M; = 1 e a Equacgao 2.3 se reduz a Equacéao 2.4.

O coeficiente de empuxo € um parametro de desempenho propulsivo definido

por:

Cr=— (2.5)

F = poa,

No caso de escoamento isentropico unidimensional de uma mistura de gases
perfeitos com propriedades constantes, o coeficiente de empuxo fica
(SUTTON, 1992):

i it
om BET-@T s e



A Equacdo 2.5 indica que o coeficiente de empuxo depende da pressao
ambiente e da razdo de expansdo da tubeira, uma vez que a razdo de
pressdes na saida depende diretamente da razao de expansao. O coeficiente
de empuxo possui valor maximo quando a pressao da saida da tubeira for igual

a pressao ambiente.

Uma vez conhecido o coeficiente de empuxo, 0 empuxo pode ser calculado

por:

F = PonAt (27)

Qutro parametro propulsivo importante para a analise do desempenho de um

motor foguete & o impulso especifico (/). Este € definido como o impulso total

por unidade de peso de propelente ejetado (SUTTON, 1992):

I, =— (2.8)

5P g

onde g, € a aceleracao da gravidade ao nivel do mar, com moédulo de 9,80665
m/s?. Valores maiores desse parametro estao associados a um desempenho

melhor do sistema propulsivo.

2.1.2 Modelo para a operagao da camara de combustao

Para o projeto de um motor foguete é de fundamental importancia a acuracia
na predicao dos pardmetros termodinamicos como a pressdo, densidade
(massa especifica) e a razdo de calores especificos, bem como os parametros
propulsivos como o0 empuxo e o impulso especifico. Para tal, € necessario
modelar o transiente de presséo durante os periodos de pressurizagao e de

despressurizagao do motor, ilustrados na Figura 2.2.



Figura 2.2 - Curva de pressao ou empuxo transiente para um motor foguete
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A camara de combustdo de um motor foguete possui sua fase de pressurizagio, de
operacao nominal € de despressurizacao.

Fonte: Sutton (1992).

Uma vez que a vazdo massica de propelente sendo gueimado € dada pela

seguinte equacgao:

mf = PSpurn™ (2.9)

Demonstrando a sua dependéncia da area de queima S,,,, densidade (massa
especifica) da mistura propelente sélida e da taxa de queima 7.

Esta, por sua vez, depende principalmente da pressao de cadmara, como pode
ser visto na equacao da taxa de regressao ou queima (SEIDEL, 1965).

= aP (2.10)

Diferentes configuracbes de grao propelente, como demonstrados na Figura

2.3, sdo capazes de fornecer areas de queima com diversos perfis e,



consequentemente, vazdes massicas e curvas de pressao com caracteristicas

préprias, conforme ilustrado na Figura 2.4.

Com a finalidade de modelar a evolu¢do da pressao de camara de um motor a
propelente solido, convém representar um motor com gréo propelente de area
de queima constante, por sua simplicidade. A Figura 2.5 representa um motor a
propelente soélido, com area de queima constante, que sera modelado em
seguida.

Figura 2.3 - Geometrias de grao propelente.
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Fonte: Sutton (1992).
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Figura 2.4 - Perfil da curva de empuxo ou de pressao.

Pressure (or thrust)

Time

Diferentes geometrias do canal do grao propelente fornecem curvas de empuxo e de
pressao tipicas.

Fonte: Sutton (1992).

Figura 2.5 - Desenho esquematico de um motor foguete a propelente sdélido.

Balanco de massa na camara de combustao de um motor foguete a propelente saélido.

Fonte: Seidel (1965).

A Equacdo 2.11 representa a vazao massica sendo expelida pela tubeira
(SEIDEL, 1965):

1
2

mnoz:PcAt( - ) @ (2.11)

ReTe

11



sendo ¢ o coeficiente de descarga da tubeira.

E necessario primeiramente verificar se a pressdo de camara atual & superior
ou inferior a pressao critica, que pode ser calculada pela Equacao 2.12, dada
em funcao da razao de calores especificos dos produtos da combustao (gases

de exaustao):

Perie = (=)' 2.12)

y+1

Para uma pressdo de camara inferior a pressdo critica, o coeficiente de

descarga possui a seguinte relacio:

o= () - )7 ) @19

Para uma pressao de camara igual ou superior a pressao critica, o coeficiente

de descarga atinge seu valor maximo, que possui a seguinte forma:

1

(i)m (2.14)

y+1

(N1

o = (25)

Aplicando a conservacao de massa, tendo como volume de controle o volume
de gas resultante da subtragdo do volume da camara pelo volume do gréo, a
variagdo da massa de gas armazenada na camara pode ser obtida pela
Equacao 2.15 como o balango entre a vazao massica de gas sendo gerada
pela combustdo do grao propelente e a vazdo massica de gas sendo expelida

pela tubeira no intervalo de tempo desejado.
Am, = (M — Mpez)At (2.15)

O incremento da pressao de camara é calculado pela derivagao da equagao de

estado do gas ideal.

12



dP; _ d(pCRCTC)
dt dt

(2.16)

Aplicando a regra da cadeia para a derivagdo do produto chega-se ao

incremento de pressao.

AP = Apc(RcTe) + ARc(pcTe) + ATc(pcRe) (2.17)

Para modelos mais simplificados AR, e AT. sao considerados despreziveis,
sendo Ap, o principal responsavel pela pressurizagao da camara.
A pressdo de cadmara pode ser atualizada a partir da Equagao 2.17 por uma

integracdo numérica simples.

2.2 Aerodinamica do aerofdlio sob escoamento supersénico

Um aerofdlio € um perfil bidimensional projetado para provocar variagdo na
direcdo e na velocidade do escoamento de um fluido. A corda de um aerofélio &
definida como a distancia entre o seu bordo de ataque e o seu bordo de fuga.
O angulo de ataque de um aerofélio é definido como o angulo entre a diregao
da corda do aerofélio e a diregdo do escoamento. Em aeronaves controla-se o
angulo de ataque para que as resultantes das distribuicbes de pressao e de

tensao cisalhante déem sustentacao e alterem a direcédo do véo.

As relagcbes que podem ser escritas para determinar as forgas resultantes
normal e axial em um aerofdlio a partir das suas distribuicdes de presséo e de

tensao nas superficies superior e inferior (psyp, Pinf, Tsup, Ting), €Ntre os bordos

de ataque e de fuga sao (ANDERSON, 2005):

13



BF

N=- [ (psup €05 6 + Tsyp Sin0)dssyp +
BA

f;:(pmf oS 0 + Tins Sin0)dspys (2.18)

BF .
A= [, (~Psup Sin6 + Teup cos 0)dsgyp +

f;:(pinf SN @ + Ty cos 0)dsins (2.19)

onde ds é o elemento infinitesimal do perfil do aerofélio, e o angulo 6 € a

inclinagcéo da superficie do aerofélio em relagéao a direcdo do escoamento.

A definicdo da forca de sustentacdo "L" (do inglés lift) de um corpo é a
componente da for¢a resultante perpendicular a direcdo da velocidade do
escoamento enquanto a for¢a de arrasto "D" (do inglés drag) € a componente

paralela a dire¢ao da velocidade do escoamento.

Figura 2.6 - Componentes das for¢as atuando em um aeroféllio.

llustracdo da decomposicao das forcas aerodinamicas atuando sobre um aerofélio.

Fonte: Anderson (2005).
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Portanto, a relacdo geométrica entre as forgas de sustentacdo e de arrasto a

partir das componentes normal e axial de um aerofélio € (ANDERSON, 2005):
L = Ncos(a) — Asin(a) (2.20)
D = Nsin(a) + Acos(a) (2.21)

Um dos maiores objetivos da aerodindmica tedrica é o calculo da presséo e da
tensdo cisalhante ao longo de toda a superficie de um corpo, para sua

geometria, a partir das condigées do escoamento.

A pressao dindmica de um fluido pode ser definida como sua "energia cinética
especifica", ou seja, sua energia cinética por unidade de volume. Pode-se obter
a pressao dindmica de um fluido subtraindo sua pressao estatica da pressao

total.

2

Goo = Poollo (2.22)

Esse parametro é critico em um projeto, pois deve ser inferior ao valor maximo

suportado pela estrutura aerodindmica.

2.2.1 Coeficientes aerodinamicos

Os coeficientes aerodindmicos mostrados na Tabela 2.1 s&o numeros
adimensionais utilizados para determinar as caracteristicas aerodinamicas de
um corpo. Eles trazem todos os corpos aerodinamicos para uma mesma escala
por se basearem em propor¢des entre forcas em vez de simplesmente utilizar
as forcas em si (ANDERSON, 2005).

15



Tabela 2.1 - Coeficientes aerodindmicos.

L
Coeficiente de sustentagéo .= s
- D
Coeficiente de arrasto L= 75
- N
Coeficiente da forga normal Cy = 75
; . A
Coeficiente da forga axial G, = ﬁ
e M
Coeficiente do momento Cr———
GoSl
- . P—P,
Coeficiente de pressao Cp = .
- i T
Coeficiente de atrito = T

Fonte: Producgéo do autor.

Todas as for¢gas e momentos aerodindmicos podem ser medidos através de um
modelo estacionario em um tunel de vento. Os coeficientes aerodindmicos
podem entao ser calculados com as féormulas acima. A grande vantagem de
trabalhar com os coeficientes aerodinamicos é o fato de que com a anadlise
dimensional eles podem ser reduzidos a fungbes de apenas trés variaveis: o
angulo de ataque, o numero de Reynolds e o numero de Mach.

Os coeficientes da for¢ca normal e da for¢a axial podem ser reescritos a partir
do coeficiente de pressao como um balango entre as pressdes inferiores e
superiores em um aerofélio (ANDERSON, 2005):

Cy = % [IUC(CP,mf - CP,sup)dx + fgc (Cf.sup% - Cf,inf dizlf) dx] (2.23)

16




Ca =2 [fy (Cosup =22 = Cpjny 22L) dx + f5 (Croup + Cring)dx|  (2:24)

Para uma superficie sem atrito (ANDERSON, 2005):

Cn = %f;(CP,inf - CP,Sup)dx (225)
dYsu dyin
o= 25 (o 22 220) 229

2.2.2 Escoamento supersoénico linearizado

Quando ocorre um escoamento isentropico irrotacional ao redor de um corpo

delgado (fino), pode-se escrever:

U=Ve+1l (2.27)
v="7 (2.28)
w=w (2.29)

onde V. € a velocidade do escoamento livre (admitida apenas com componente
em Xx), &, ¥ e w sao perturbagdes nas componentes x, y, z, respectivamente da

velocidade do escoamento.

Pode-se definir o potencial das perturbagbes de velocidade, tal que:

2=2 (2.30)
5 _ do

=22 (2.31)
w =22 (2.32)

17



Logo, a equagao do potencial da perturbacdo de velocidade em um

escoamento isentrépico irrotacional ao redor de um corpo delgado é dada por:

ax2 ay ay? @ ax) \ay/) axay

o2 = (o + 22| 224 [ - ()| 22— 2 (v + D) (D) 22 -0 (239

A Equacao 2.33 pode ser linearizada, resultando em:

27029 | 929 _
(1—Moo)m+a—y2— 0 (2.34)

Esta equacao é aplicavel tanto para o escoamento subsénico quanto para o
supersdnico. Quando o escoamento € subsoénico, (1 — MZ2) > 0, gerando-se

uma equacao eliptica. Quando o escoamento é supersdnico, (1 —M2) <0, a

Equacao 2.34 torna-se hiperbdlica, podendo ser reescrita como:

20°9 %9 _
A T 0 (2.35)
onde:
A=MZ -1 (2.36)

Ap6és manipulagdo matematica para resolver essa equacao diferencial
hiperbdlica chega-se a conclusdo de que ¢ é constante ao longo de linhas
onde x — Ay = constante (ANDERSON, 2005).

Portanto, pode-se chegar a seguinte relagao:

&_lo 2 (2.37)

dx A Mozo_l

Como se sabe que tanu = , onde u é o angulo de Mach, pode-se concluir

1
HME,—l

que a linha onde ¢ é constante € uma linha de Mach.
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Partindo da definicdo do coeficiente de pressao:

Cp = (2.38)

Apés algumas operacgdes pode-se chegar a:

Cp=—x(-=—1) (2.39)

¥ME \Poo

que relaciona o coeficiente de pressdo com o numero de Mach e a pressao do

escoamento livre e com a pressao local sobre o aerofdlio.

Apé6s utilizar a equacdo da energia para um escoamento adiabatico e
reescrevé-la em funcdo das velocidades de perturbacao € possivel representar

o coeficiente de pressao da seguinte forma aproximada (ANDERSON, 1990):

Cp=—= (2.40)

Voo

Sendo # o angulo entre a tangente a superficie de um corpo e o escoamento
livre, na superficie pode-se utilizar uma condi¢do de contorno para a condi¢édo

de escoamento tangencial a superficie:

tanf = = = — (2.41)

u Voo +11

Para pequenas perturbagdes i € desprezivel e essa relagao pode ser reescrita:

PO
v=a = Vo tan 8 (2.42)

A linearizagdo ocorre quando se consideram pequenos valores de inclinagao
da superficie em relagéao ao escoamento livre, as quais se possam considerar
tanf = 0.
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= V,0 (2.43)

=¥ Vel (2.44)

E assim reescreve-se Cp (Anderson, 2005):

260
Cp -

(2.45)

MZ -1

Essa equacao é importante porque estabelece que o coeficiente de pressao é
diretamente proporcional a inclinagao da superficie em relagdo ao escoamento

livre em um determinado ponto.

Para um aerofélio o coeficiente de pressdo pode ser calculado ponto a ponto
ao longo de toda a sua superficie. Com isso pode-se calcular o coeficiente de
pressao para os angulos de todos os pontos do seu perfil. O grafico do
coeficiente de pressdo de um aerofdlio é utilizado como critério de projeto
quando se deseja aumentar a sustentacado ou evitar a ocorréncia de ondas de

choque por exemplo.

A teoria da linearizagdo prediz um coeficiente de pressdo positivo para
compressdao e negativo para expansdo. Com isso, & de fundamental
importancia determinar se a superficie do aerofdlio sob analise esta causando

ondas de choque obliquo ou ondas de expansio no escoamento.

Um aerofdlio com forma diamante simétrico com 15 graus de meio angulo é
uma aplicagdo de calculo simplificado para os coeficientes de pressédo. E
importante lembrar que o &ngulo efetivo que cada superficie do aerofdlio tera

em relacao ao escoamento livre € uma func¢do do dngulo de ataque.
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No caso da superficie superior esquerda, por exemplo, para 10 graus de
angulo de ataque esse angulo efetivo serda de 5 graus, pois a superficie com

angulo de ataque nulo possui 15 graus em relagdo ao escoamento livre.

Ja a superficie inferior esquerda tera um angulo efetivo de 25 graus. Essa
consideracao é importante para delimitar a amplitude operacional na qual um
aerofélio desse tipo estara respeitando a premissa de pequenos angulos da

superficie em relacdo ao escoamento livre.

Figura 2.7 - Ondas de choque obliquo e de expansao em um aerofolio simétrico.

expansion fan
oblique shock oblique shock

symmetric airfoi
(both in x- and
y-planes

Aerofdlio diamante-simétrico imerso em um escoamento supersénico apresentando
ondas de choque obliquo e de expansao.

Fonte: Adaptado de Anderson (2005).

Considerando-se angulos de ataque inferiores a 15 graus, o lado esquerdo do
aerofdlio, sempre estara causando ondas de choque obliquas, enquanto que o

lado direito sempre causara ondas de expansdo. Portanto, € necessario
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integrar os coeficientes de pressdo com sinais diferentes para esses intervalos,

analisando sempre o angulo efetivo entre a superficie e 0 escoamento livre.

Utilizando a relacao linearizada para Cp no calculo dos coeficientes das forcas
normais e axiais atuantes sobre um aerofélio supersénico em forma diamante

com 15 graus de meio angulo, sem atrito, com um angulo de ataque a:

206 — @))dx + [(~2(8 + a) +2(6 - a))dx](2.46)

Cy = Jﬁé[ﬁg(z(a +a)—

Ap6s a integracao e simplificacdes:

Cy = —= (2.47)

/Mé—l

O mesmo pode ser feito para o coeficiente da forga axial:

1| 5[ 200-@)  2(6+a) 2(0+a) | 2(6-a)

Cyp=- tan6 + [- | — + tan 6 (2.48)
47 el JMDZO—I JMEO—l fE JMfo—l JMEO—l
Também apds a integracao e simplificagdes assume a forma:
CA — _ 4atanf (249)

fMozo—l

E interessante notar que a teoria linearizada considera a utilizacdo de
pequenos angulos tanto para o angulo de ataque quanto para o angulo da
superficie do aerofélio em relagdo ao escoamento livre. Consequentemente
espera-se valores muito pequenos para o coeficiente axial uma vez que
tan 15 = 0.2679 radianos.

A partir da decomposigao vetorial dos coeficientes das forcas normal e axial em

um aerofdlio, podem-se calcular os coeficientes de sustentacdo e de arrasto:
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C,=Cycosa—Cysina (2.50)

Cp=CySsina+ Cycosa (2.51)

Para valores pequenos do angulo de ataque, linearizam-se as equagdes para o

coeficiente de sustentacdo e o coeficiente de arrasto utilizando as
aproximacdes cosa = 1 e o sina = a. As relagdes acima sao reescritas como:

CL = CN_CAa (252)

CD :CN(I+CA (253)

Finalmente podem-se substituir os valores de C, e de Cy nessas relagdes,
resultando em:

CL _ 4a + 4atan@ o (254)
Jmé—l JMé—l

Cp = 4a — 4a tan 0 (255)
JMé—l JMé—l

E, entdo:
_ 4a
C,= @(1+atan8) (2.56)
Cp = —=——(a — tan 6) (2.57)

!Mé—l

Para pequenos valores tanto para o angulo de ataque quanto para o angulo da
superficie do aerofélio em relacdo ao escoamento livre, as expressdes
anteriores podem ser simplificadas para (ANDERSON, 2005):
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C, = (2.58)

Cp = (2.59)

2.3 Controle do vetor de empuxo

A tese de Von Brauhn, intitulada, em tradugao para o portugués, "Construgéo,
Teoria e Solugdo Experimental para o Problema do Foguete de Propelente
Liquido”, data de meados de 1934. Mantida como "Classificada" pelo exército
Alemao, nao foi publicada até 1960. Essa teria sido o passo inicial para o
desenvolvimento da série de misseis balisticos conhecidos como "Aggregat",
palavra que se refere a um conjunto de partes e componentes mecanicos

trabalhando juntos, ou seja, um mecanismo.

O V-2 foi o primeiro missil balistico do mundo e o mais conhecido da Alemanha
nazista, pois, possuia um alcance de aproximadamente 300 km. Foi
desenvolvido com o objetivo primario de atingir a cidade de Londres quando

lancado a partir da costa da Holanda.

Além de fornecer forgca propulsiva ao foguete, um sistema propulsivo pode
também gerar momentos rotacionais ao seu corpo e consequentemente
controlar sua orientagao de forma a seguir uma trajetéria desejada. A Figura
2.9 ilustra a deflexdo da for¢ca propulsiva e o brago de alavanca desta em
relagdo ao centro de massa do foguete. Um mecanismo de controle vetorial do
empuxo s6 é efetivo durante o tempo de queima do propelente do foguete, uma

vez que atua sobre a saida do jato de exaustao do motor.
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Figura 2.8 - Vista da parte traseira do V-2 alemao.

Sistema de controle vetorial de empuxo por superficies aerodinamicas utilizado no V-2.

Fonte: Worldwar2 (2019).

Figura 2.9 - Desenho esquematico do principio de funcionamento de um sistema de
controle vetorial do empuxo.

~

Vehicle axis .

Center of mass

Thrust
force
vector, F

Hinge point /
/K Deflection angle,

llustracao da deflexao da forga propulsiva e do brago de alavanca entre esta e o centro

de massa do foguete.

Fonte: Sutton (1992).

Um modelo simplificado da dinamica translacional e rotacional do foguete para
a analise de controle, considerando-o um corpo rigido se encontra descrito no
trabalho de Wie e Du (2008). Ja o trabalho de Jung (1993) inclui a modelagem
do torque acoplado que o préprio mecanismo de controle produz sobre o

foguete. Modelos com 3 ou 6 graus de liberdade para determinacdo da
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trajetéria de veiculos lancadores também podem ser encontrados em Tewari
(2007) e Cornelisse et al. (1979).

Existem algumas formas de controlar o direcionamento do vetor de empuxo de

um foguete. As mais conhecidas se encontram ilustradas na Figura 2.10:

Figura 2.10 - Diversos tipos de mecanismos utilizados para controlar o vetor de

empuxo.
Flexible Flexible
G':’b" o laminated nozzie Jet vanes
\nge bearing joint
A\ c =
=] i =
a
7l
I \
Il 1 A \
—
Universal ot Nozz'e 1s held by nng | Sealed rotary ball Four rotating heat
suspension for thrust | of alternate layers of | joint resistant aerodynamic
chamber molded eiastomer and vanes in jet
spherically formed
sheet metal
L S S uUs
Small control
Jetavator Jettabs Side injection thrust
chambers

h—h

Rotating airfoil Four paddies that Secondary fluid Two or more
shaped collar, gim- rotate in and out of injection on one side | gimballed aux!iary
balled near nozzie the hot gas fiow at a time thrust chambers
ext

S S S L

llustrag@o do controle do vetor de empuxo por deflexdo do motor, tubeira moével,
divergente flexivel, atuadores aerodinamicos, colar rotativo na saida da tubeira, pas,
injecao fluidica lateral e propulsores auxiliares.

Fonte: Sutton (1992).
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O V-2 \utilizava controle vetorial do empuxo através de superficies
aerodindmicas projetadas para essa aplicagao, conforme mostra a Figura 2.11.
Levando em consideracao a elevada temperatura de queima do etanol com
oxigénio liquido, chegando a atingir os 2700 graus celsius, essas superficies
aerodindmicas eram fabricadas em grafite para que sua estrutura resistisse aos

aproximados 60 segundos de queima.

Figura 2.11 - Mecanismo de controle do vetor de empuxo utilizado no V-2.

Modulo de controle com atuadores aerodinamicos a ser integrado na saida da tubeira
do foguete.

Fonte: V2rocket (2019).

Esse mecanismo de controle aerodindmico era modular e foi pioneiro,
inspirando e sendo utilizado até mesmo nos misseis mais modernos da
atualidade. A figura abaixo mostra as superficies de controle aerodinamico em

um missil Scud Russo, conforme mostrado na Figura 2.12:
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Figura 2.12 - Vista da parte traseira do Missil Scud.

Fonte: Wikipedia (2019).

Apesar desse mecanismo de controle ser bastante utilizado para sistemas de
defesa, a industria aeroespacial também mostra aplicagdes nao militares para
essa tecnologia. O veiculo lancador de satélite isralense do tipo Shauvit,
mostrado na Figura 2.13, € um 6timo exemplo do uso civil desse mecanismo
originalmente desenvolvido com interesses militares.

Figura 2.13 - Vista traseira do veiculo langador israelense Shavit.

Fonte: Wkiwand (2019).

28



3 METODOLOGIA

Essa secao é destinada a detalhar a metodologia para obtencdo dos

parametros do sistema de controle do vetor empuxo.

Inicialmente apresenta-se o projeto de um motor foguete a propelente sélido
e a preparacgao do grao propelente. Em seguida é apresentado o sistema de
aerofélios para controle do vetor empuxo € um sistema de péndulo para a
caracterizagdo dos aerofélios e do sistema de controle. Por fim, sao
descritos o sistema de controle, o algoritmo de controle e a andlise de

estabilidade para sintonizagao dos ganhos do controlador PID.

3.1 Projeto do motor a propelente sélido

O projeto do motor a propelente sélido foi realizado com ajuda do cédigo
CEA da NASA (referencia). Este codigo determina as condi¢bes de
equilibrio quimico na cAmara de combustao para uma dada composicédo e
temperatura de entrada dos propelentes e para pressdes na camara
especificadas, usando a minimizagao da energia livre de Gibbs e uma
técnica de multiplicadores de Lagrange e a técnica de Newton-Raphson
generalizada para busca de raizes. As condigcdes dos produtos da
combustdo na tubeira sao determinadas considerando escoamento

isentropico unidimensional, congelado ou em equilibrio.

Adotou-se uma mistura de nitrato de potassio e sacarose 60/40 m/m para

produzir um empuxo de 100 N com pressao de camara de 10 bar.

O propelente foi escolhido em fungdo de sua ampla disponibilidade, baixo
custo, baixa toxicidade, parametros balisticos e método de preparo
conhecidos, baixa temperatura de combustdo e taxa de regressao
relativamente lenta. O empuxo de 100 N foi adotado para limitar a vazao
massica de propelente e a pressao de camara de 10 bar foi escolhida para

limitar a vazao de propelente e também por questdes de seguranca. A

29



proporcdo 60/40 m/m foi escolhida para reducdo da temperatura de

combustao.

A Tabela 3.1 mostra os dados de entrada para determinacéo das propriedades

termodinamicas e propulsivas do motor.

Tabela 3.1 - Dados de entrada para simulagao.

Problema (Rocket)

%massa de Combustivel

40

Pressao de Camara (bar)

5,10, 15, 20

Al Ay T4, 1.5 1.8 .. 3
Reacao
Nome da Férmula "
Reagente .. L Msubstancia/Mreagente hf (kJ/mol)
Substancia Quimica
. Nitrato de Substancia
Oxidante ) KNO3 (a) 100
Potassio catalogada
Combustivel Sacarose C12H22011 100 -2221,2

(a)Para faixa de temperatura inicial de 298 a 400K

Fonte: Produgao do autor.

A Figura 3.1 apresenta as temperaturas de chama adiabatica para pressdes de

camara de 5 a 20 bar para diferentes razdes O/C em massa.
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Figura 3.1 - Temperatura de chama adiabatica para varias razées O/C em massa e
presséo de camara de 5 a 20 bar.

2100
Temperatura de Chama
Adiabatica
1900 |
1700 |
<
i
2 1500 |
o
[(b]
£
e 20 bar
Q1300 |
=15 bar
1100 | w10 bar
5 bar
900 : : : :
0,5 1 1,5 2 25 3 3,5 4 45

o/C

Fonte: Producéo do autor.

Com base nos resultados expostos na Figura 3.1, uma razdo de mistura entre
oxidante e combustivel de 1,5 foi escolhida, respeitando restricbes do material
que se deseja utilizar tanto para a cdmara de combustao como para o aerofdlio
que sera empregado em testes posteriores deste trabalho, o ago 304, que

possui temperatura de fusdo de aproximadamente 1450°C.

A Tabela 3.2 mostra os parametros termodinamicos obtidos para razdo O/C =
1,5 e pressao de camara de 10 bar.
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Tabela 3.2 - Parametros termodinamicos para razao O/C=1,5 e pressao de camara de
10 bar.

Parametros termodinamicos (O/C = 1,5)

Presséao (bar) 10,0
Temperatura (K) 1456,8
Densidade (kg/m3) 3,055
Massa Molar (kg/mol) 33,424
Cp (kd/kgmol) 2221

y 1,134

Fonte: Producgao do autor.

A razao de expansao da tubeira foi ajustada para uma pressdo de camara
de 10 bar e uma pressao de saida de 0,95 bar, com dados obtidos pelo
cédigo CEA NASA. Visando o preenchimento da sec¢ao divergente e da area
de saida da tubeira durante a operagao do motor, ou seja, de um regime
levemente sub-expandido para a pressao de 8 bar, que se deseja iniciar o
controle, e um regime de expansao 6tima para a pressao de operagao principal

de 10 bar, uma razao de expansao de 2,4 foi adotada.
Considerando um empuxo de 100 N, impulso especifico de 116 s, conforme

Apéndice A, calculou-se a vazao massica do motor:

F o 100
golsp  9.8065 x 116

= 0,088 kg/s

A area da garganta foi calculada por

11/RT,

I'P,




y+1
2

onde = ﬁ(—)%(ﬁ) =0,6354, R =

y+1

Bt _ 24874, T, = 1456.8 K. P, = 10

33,424

bar, dando o didmetro da garganta:

Considerando a razdo de expansao de 2,4 o didmetro de saida fornece

espaco suficiente para posicionamento dos aerofélios.

A Figura 3.2 mostra os perfis de pressdo ao longo do motor para diferentes
pressdes de camara. Pode-se identificar nesta figura a razdo de expansao de
2,4, necessaria para o escoamento atingir a pressao de 0,95 bar na saida da

tubeira com uma pressao de camara de 10 bar.

Uma andlise termoquimica mais completa do motor foi em seguida realizada
usando a razao de expansao 2,4 com pressdes de camara de 8, 10, 12, 14 e
16 bar.

As Figuras 3.3 a 3.11 mostram os perfis teéricos de temperaturas, pressdes,
densidades, velocidades e fracbes de massa ao longo do motor foguete, até
esta razdo de expansdo de 2,4, admitindo-se escoamento unidimensional

adiabatico em equilibrio.

A Figura 3.12 mostra as densidades (massas especificas) ao longo do motor
foguete para varias pressdes de cadmara, com a razao de expansao fixada em
24, enquanto as Figuras 3.13 e 3.14 mostram, respectivamente, as
velocidades e pressfes na saida tubeira para diferentes pressdes de camara,

para essa mesma razao de expansao.
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Figura 3.2 - Pressao no motor foguete versus a razao de expansao.

100

10

Pressao (bar)

0,1
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=10 bar
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Fonte: Producgéo do autor.

Figura 3.3 - Temperatura dos gases em funcao da razdo de expansao para varias
pressdes de camara.
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Fonte: Producao do autor.
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Figura 3.4 - Pressdo dos gases em func&o da raz&o de expansao para varias pressdes

de camara.
18
16 =16 bar
w14 bar
14 w12 bar
—12 =10 bar
8 =8 bar
~10
o
ug
88
e
o 6}
4 -
o/C=15
2t £=24
0 1 1 1 1
0,0 0,5 1,0 1,5 2,0 25

Razao de expanséao

Fonte: Produgéao do autor.

Figura 3.5 - Densidade dos gases em funcdo da razdo de expansdo para varias
pressdes de camara.
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Fonte: Produgéao do autor.
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Figura 3.6 - Velocidade dos gases em fun¢do da razdo de expansao para varias
pressdes de camara.
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Fonte: Producao do autor.

Figura 3.7 - Fracdo massica de carbonato de potassio em fun¢do da razdo de
expansao para varias pressdes de camara.
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Fonte: Produgéao do autor.
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Figura 3.8 - Fracdo massica de didéxido de carbono em funcao da razao de expansao
para varias pressdes de camara.
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Fonte: Producao do autor.

Figura 3.9 - Fracdo massica de vapor d’agua em funcao da razédo de expansao para
varias presstes de camara.
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Fonte: Produgéao do autor.
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Figura 3.10 - Fragcdo massica de monoxido de carbono em funcdo da razdo de
expansao para varias pressdes de camara.
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Fonte: Producao do autor.

Figura 3.11 - Fragdo massica de hidroxido de potassio em fungcdo da razdo de
expanséao para varias pressdes de camara.
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Fonte: Produgéao do autor.
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Figura 3.12 - Densidade dos gases na camara, garganta e saida da tubeira para varias
pressdes de camara.
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Fonte: Producao do autor.

Figura 3.13 - Velocidade na saida da tubeira para varias pressdes de camara.
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Fonte: Produgéao do autor.
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Figura 3.14 - Pressao dinamica na saida da tubeira para varias pressdes de camara.
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Fonte: Producéo do autor

3.2 Simulacao da operagao do motor a propelente sélido

Um codigo em linguagem Matlab foi desenvolvido para simulagdo da queima
do propelente na cAmara de combustao, com base nas equacgdes descritas no
Capitulo 2. A listagem do cddigo é apresentada no Apéndice B e os dados

termodinamicos utilizados nesse codigo se encontram no Apéndice C.

Foram usados os coeficientes balisticos a=0,0029 e n=0,32 e a densidade de
1860 kg/m* (VYVERMAN, 1978) para a mistura de 60/40 de nitrato de potassio
com sacarose e os resultados da pressurizagdo e do empuxo gerado para
diversos comprimentos de grdo com queima cigarrete em uma camara de
combustao de comprimento 150mm foram agrupados nas Figuras 3.15e 3.16.
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Figura 3.15 - Resultados da simulacdo para a pressao de camara em fungao do tempo
para gréos de 40 a 80 mm de comprimento.
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Fonte: Producao do autor.

Figura 3.16 - Resultados da simulag&o para o empuxo em fun¢&o do tempo para gréos
de 40 a 80 mm de comprimento.
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Fonte: Producgéo do autor.

41



3.3 Preparacgao do grao propelente

Um método de preparacdo do grao propelente foi desenvolvido para

garantir a uniformidade e a estabilidade de queima.

Para a realizacdo de testes do motor foguete é necessario um alto nivel de
padronizacao e confiabilidade no preparo da mistura propelente a ser utilizada

para a confecgéo do grao propelente.

Questdes como a distribuicdo homogénea da razédo entre oxidante e
combustivel e oxidante, da granulometria do oxidante ou mesmo da moldagem
do gréo propelente tém impacto direto na estabilidade da queima e,

consequentemente, nos resultados dos testes.

Com o objetivo de atender esses requisitos, uma série de etapas de
beneficiamento da mistura propelente foi pensada e implementada. Estas

etapas se encontram descritas pelas Figuras 3.17 a 3.28.

O nitrato de potassio € utilizado como oxidante na mistura propelente
empregada no preparo do grao. Ele é facilmente encontrado em um grau de

pureza acima de 95% na forma de fertilizante, conforme mostra a Figura 3.17.

Figura 3.17 - Nitrato de potassio comercial na forma de fertilizante N-P-K 12-0-45.

Fonte: Producao do autor.
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A primeira etapa do beneficiamento empregado € a moagem. O moedor
automatico é responsavel por triturar o nitrato de potassio até este ter sua
granulometria tao fina quanto o desejavel. Esse equipamento se encontra
ilustrado na Figura 3.18.

Figura 3.18 - Moedor automatico para afinamento do nitrato de potassio.

Fonte: Produgéo do autor.

Apo6s a moagem o nitrato de potassio passa pelo processo de peneiramento. A
Figura 3.19 mostra a peneira de Mesh 140 utilizada para selecionar a
granulometria do nitrato de potassio que se deseja usar na mistura propelente
em, no maximo, 0,105 mm de didmetro.

Figura 3.19 - Peneira para sele¢do da granulometria do nitrato de potassio.

Fonte: Produgéao do autor.
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O nitrato de potassio selecionado pelo peneiramento passa entdo pela
pesagem e mistura com a sacarose, conforme mostrado na Figura 3.20. A
mistura propelente utilizada é de 60% de nitrato de potassio para 40% de

sacarose em massa.

Figura 3.20 - Pesagem e mistura do nitrato de potassio com a sacarose na proporg¢ao
adequada.

Fonte: Producao do autor.

A placa de aquecimento mostrada na Figura 3.21 fornece, de forma controlada,

a temperatura adequada para o derretimento da sacarose.

Figura 3.21 - Placa de aquecimento e panela.

Fonte: Producao do autor.
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A agitacdo constante da mistura propelente evita que a sacarose degrade
devido ao aquecimento excessivo no fundo da panela. A Figura 3.22 mostra o

preparo dessa mistura utilizando uma espatula de madeira.

Figura 3.22 - Propelente sendo misturado com espatula.

Fonte: Producéo do autor.

O banho maria torna possivel verter a mistura propelente no molde sem que
esta solidifique rapido demais, fazendo com que o grao propelente fique sem
rachaduras nas extremidades. Utiliza-se 6leo mineral e uma manta térmica feita

em algodao e fibra de vidro, conforme se pode notar na Figura 3.23.

Figura 3.23 - Molde com banho maria sobre a placa de aquecimento e isolante térmico

Fonte: Producao do autor.
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A prensa hidraulica mostrada na Figura 3.24 é usada para acomodar o
propelente no molde, evitando bolhas. Para essa compresséo € utilizado um
émbolo com apenas 1 mm de folga em relacdo ao diametro do molde com o
papelao. Inicia-se a compressao 10 min apés toda a mistura propelente ter sido
vertida no molde.

Figura 3.24 - Prensagem do grao propelente no molde utilizando 2 toneladas.

Fonte: Producéo do autor.

A resina epdxi € um material 6timo para evitar que a queima ocorra em uma
face ndo desejada do grdo propelente. Portanto, até trés aplicagbes sao
necessarias para que haja uma camada homogénea e de espessura
satisfatéria para que o grao propelente possa ser envelopado. A Figura 3.25
mostra alguns dos equipamentos empregados nesse processo e a Figura 3.26

mostra o grao propelente apds a primeira aplicagao de epdxi.
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Figura 3.25 - Equipamento para inibigao do grao com resina epoxi.

Fonte: Producéao do autor.

Figura 3.26 - Grao propelente apos a 1% camada de epoxi.

Fonte: Produgéao do autor.

O grao propelente & encapsulado cuidadosamente com papelao a fim de um
melhor isolamento térmico da sua superficie lateral. A Figura 3.27 ilustra essa

etapa.
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Figura 3.27 - Grao propelente apos a 2% camada de inibigdo, sendo encapsulado em
papelao.

Fonte: Produgéo do autor.

Apds o encapsulamento, uma camada adicional de epoxi € utilizada para
garantir a integridade do papeldo durante a queima. O resultado dessa
aplicagao pode ser percebido na Figura 3.28.

Figura 3.28 - Grao propelente recebendo uma camada de epoxi externa ao
encapsulamento.

Fonte: Producéo do autor.
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3.4 Teste dindmico do péndulo

Esse teste teve como objetivo a obtencdo do coeficiente de atrito rotacional
(amortecimento) do péndulo para melhor compreensédo da planta e analise de
estabilidade do sistema de controle. A Figura 3.29 mostra o arranjo
experimental para a determinacao do coeficiente de amortecimento do péndulo.
A orientagdo do péndulo foi medida ao longo do tempo utilizando o sensor
MPUB050.

Figura 3.29 - Desenho esquematico do teste de identificagdo do sistema do péndulo.
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solido

Arduino nano

Fonte: Producao do autor.

A combinagdo dos pesos dos elementos usados no péndulo somariam
cerca de 102 a 107 N, enquanto o empuxo é esperado a atingir de 100 a
150 N, conforme ilustrado na Figura 3.30. Com isso, a forca sentida no
rolamento do péndulo é de cerca de 7 a 47 N e o seu coeficiente de atrito

deve ser medido de forma coerente, uma vez que este &€ maior para uma
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maior for¢a resultante agindo sobre este. Portanto, os ensaios dindmicos do
péndulo ndo devem ser realizados com o sistema completo, incluindo o
motor, o propelente e o mecanismo de controle. Em vez disso, foi
considerado conveniente provocar a oscilagao apenas do tubo e adotar o
coeficiente de atrito obtido dessa forma para realizar o resto da analise do

sistema, conforme mostrado na Figura 3.31.

Figura 3.30- Balanco de forcas no péndulo durante a queima.
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llustracdo do balango de forgas atuando nos rolamentos do péndulo durante a

operacgao do motor foguete.

Fonte: Producgao do autor.
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Figura 3.31 - Montagem do péndulo para o teste.

Fonte: Producéao do autor.

A orientagdo do péndulo, liberado do repouso a partir da orientagéo de
aproximadamente 15 graus, € adquirida pelo MPUB050 e a Figura 3.32 mostra
sua oscilagao amortecida.
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Figura 3.32 - Dados experimentais da orientacdo do péndulo em funcdo do
tempo.

Orientagdo do péndulo (graus)
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Dados de orientagdo do péndulo, liberado a partir dos 15 graus em relag&o a vertical,
obtidos com o sensor MPUG050.

Fonte: Producao do autor.
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3.5 Testes estaticos do motor a propelente sélido

Com o objetivo de desenvolver o motor a propelente sélido, um experimento
denominado teste estatico foi empregado para avaliar diretamente a pressao
de operacdo e o empuxo do motor foguete. Com esses parametros sendo
medidos é possivel determinar com mais precisdo outros parametros de
interesse para testes posteriores, como a velocidade, a densidade e a pressao
dinamica dos gases na saida da tubeira. A Figura 3.33 ilustra o arranjo

experimental utilizado no teste estatico do motor em desenvolvimento.

Figura 3.33 - Desenho esquematico do arranjo experimental do teste estatico do motor
a propelente solido.
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Fonte: Producao do autor.
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3.6 Teste estatico do motor usando aerofélio com angulo de ataque fixo

Esse teste teve como objetivo a caracterizagao dos pardmetros aerodinamicos
do aerofélio. Para isso, os parametros obtidos diretamente foram a forga
medida na célula de carga e pressao de operagcado do motor. A partir desses
dados foi possivel determinar outros parametros como o torque, a forca de
sustentacdo e coeficiente de sustentagdo do aerofdlio para escoamento

supersdnico.

A Figura 3.34 mostra de forma esquematica a disposicdo dos principais

componentes e equipamentos que foram utilizados nesse teste.

Uma vez que se dispde da bancada e equipamento necessarios para a
obtencao da forga e do coeficiente de sustentacdo experimental, &€ importante
dispor desses parametros teéricos para uma comparagao posterior e, assim,
ser possivel uma calibragdo mais precisa do codigo de controle. O coeficiente
de sustentacao teédrico pode ser calculado pela equacdo 2.58, tendo-se o
angulo de ataque do aerofdlio e 0 numero de Mach do escoamento na saida da

tubeira, que estéo relacionados a pressao de camara.

A Figura 3.35 apresenta o coeficiente de sustentacao teorico para os diversos

numeros de Mach e angulos de ataque até 10 graus.
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Figura 3.34 - Desenho esquematico do arranjo experimental do teste estatico para
obtencao dos parametros aerodinamicos do aerofélio.
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Fonte: Producéo do autor.
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Figura 3.35 - Coeficiente de sustentacdo em fung¢do do angulo de ataque do aerofdlio

para Mach de 2 a 2,6.
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Fonte: Producgéo do autor.

Para o angulo de ataque de 10 graus o coeficiente de sustentagéo tedrico em

funcao de alguns valores para a pressao de camara se encontra na Tabela 3.2.

Tabela 3.2 - Coeficiente de sustentacio tedrico em funcao da pressao de camara.

FZ‘BE;“;)’E 0 (kg/m®) | Vsaiga (M/S) Mach CL
5 0,204 1196,5 2,086 0,381
10 0,407 1198,4 2,087 0,381
15 0,610 1199, 1 2,087 0,381

Fonte: Produgéo do autor.
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A Figura 3.36 mostra o arranjo experimental que foi montado e devidamente
instrumentado para a realizagéo desse teste.

Figura 3.36 - Configuracao final do experimento para a caracterizagéo do aerofélio.

Fonte: Produg¢éo do autor.

3.6.1 Conversdo da forca medida na célula de carga em forca de

sustentacao do aerofdlio

A forca medida na célula de carga pode ser relacionada a forga de sustentacao
provida pelo aerofdlio com angulo de ataque de 10 graus. Essa correlagao é
feita a partir do torque transmitido ao eixo de rotacdo (rolamentos), uma vez
que o aerofdlio esta situado a 1,225 m do rolamento, enquanto que a célula de
carga se situa a aproximadamente 0,98 m do mesmo, como esta ilustrado na
Figura 3.37.
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A relagao entre os torques é dada por:

Torqueaerofélio = Torquecélula de carga

Portanto:

L Taerofélio = Fcélula de carga * Tcélula de carga
i = Feélula de carga™¥ célula de carga
Taerofélio

Sendo Taerofélio = L,225 M € Tegpuiadecarga = 0,98 M, entao:

L= 0;8 * Fcélula de carga
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Figura 3.37 - Desenho esquematico da relagéo entre o torque medido e o forque
aerodinamico.
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Fonte: Producao do autor.

3.7 Teste dinamico do sistema completo a quente

Este teste teve como objetivo a verificagdo da eficiéncia do cédigo de controle
para uma entrada degrau de 10 graus de atitude do péndulo. Para isso, os
parametros obtidos diretamente s&o a orientacdo do péndulo pelo tempo, a
pressao de camara, o sinal de controle e o angulo de ataque do aerofélio. A
partir desses parametros é possivel calcular a velocidade angular, a aceleracao

angular e os tempos de pico e de acomodacgao do péndulo.

3.7.1 Modelagem do sistema fisico no dominio do tempo

Com o objetivo de controlar o vetor de empuxo fornecido pelo motor a

propulsao solida os gases produtos da combustdo do propelente devem ser
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desviados pelos aerofélios, gerando um torque em relagéo ao eixo de rotagéo
do corpo do experimento. A Figura 3.38 mostra a vista isométrica do desenho

do corpo desse experimento:

Figura 3.38 - Vista isométrica do desenho do corpo do experimento.

Fonte: Producao do autor.

O sistema de controle do vetor de empuxo pode ser descrito pela seguinte

relacao, adaptada a partir de Tewari (2011) para o péndulo desse experimento:

16+ 16 + (Emr)gsin® = Lryy, (3.5)

onde @& a posigao angular, / € o momento de inércia referente 8 um grau de
liberdade, L € a forca de sustentacao gerada pelo aerofdlio, u € o coeficiente de
atrito rotacional do péndulo, ou coeficiente de amortecimento, e r; € a distancia
do componente de massa m; ao eixo de rotacdo do péndulo. O torque
resultante 76, atuando no péndulo, é composto pelo torque gerado pela forca

de sustentacdo, o torque de amortecimento pd e o torque gerado pela

gravidade.

Para facilitar a andlise e aumentar a precisdo do modelo do sistema fisico, este

foi dividido em trés principais componentes mecanicos: o tubo de rotagao, o
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motor com o mecanismo de controle e o grao propelente. Ao passo que as
massas e bracos de alavanca dos dois primeiros s&o invariaveis com o tempo,
esses parametros variam para o terceiro. Com isso, uma analise para

diferentes momentos de operacao devera ser realizada.

A Figura 3.39 mostra um desenho esquematico dos principais componentes de
massa do experimento assim como seus respectivos bracos de alavanca em

relagdo ao eixo de rotacao.

Figura 3.39 - Desenho esquematico dos componentes de massa e seus respectivos
bragos de alavanca do experimento.

r tubo
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~Rrop
Fmotor+tve
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Fonte: Produc¢ao do autor.

£

A fim de obter-se uma equacao linear, admite-se que o experimento desloque-

se apenas por pequenos angulos de orientacdo ¢ Com isso, pode-se

simplesmente substituir o termo nao linear sin 8 por #sem grandes erros.
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A Equacao 3.11 fica, portanto, com a seguinte forma:

Ié + ,uE) + (Zmiri)gg = Lrtvc (36)

Substituindo a equacédo da forca de sustentacdo na equacdo anterior,
introduz-se o fator de correlagdo entre o coeficiente de sustentacéo tedrico

e experimental:

16 +ub + Tmir)gd = fCLqe0STrvc (3.7)

Substituindo a equacado do coeficiente de sustentagcdo supersénico, da

pressdo dindmica e simplificando:

2a

10 +ub + (Tmr)gd =f

pmumzsrtvc (38)
MZ, -1

3.7.2 Modelagem do sistema fisico no dominio da frequéncia e a funcgao

de transferéncia da planta

A partir da Equacao 3.14, aplica-se a transformada de Laplace, resultando
na Equacéo 3.15.

1[s%6(s) — s6(0) — 8'(0)] + u[s6(s) + 8(0)] + g (Z mr;) 6(s) =

2a(s)

2
f pOOuOO SrtUC
/Mé—1

(3.9)
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Sendo #(0) = 0 e 8'(0) = 0 a equacéo fica simplificada.

2a(s)

Is?6(s) + pusO(s) + gE mr)O(s) = f——=Poollcs’STtuc (3.10)
vz

Pode-se explicitar a saida do sistema no dominio da freqUéncia.

B(s)[Is% + pus + g X myry] = a(s) | f2LxieSTve (3.11)

fMgc—l

Finalmente a Equacao 3.18 representa a razéo entre a saida e a entrada do
sistema no dominio da freqlUéncia e essa expressdo é denominada func¢ao
de transferéncia do sistema.

KG(s) = 22 = p2petien Stine ! (3.12)

als) JMﬁo—l [Is2+us+g Y m;ri]

200U ST e

/Mi—l

funcao de transferéncia da planta.

1

Sendo o termo f m

0 ganho associado ao atuador e

Para o sistema desse trabalho, a analise foi feita para trés casos,
envolvendo tamanhos de graos propelente de comprimento inicial de 65
mm. O caso | analisa um sistema referente ao inicio do controle, quando a
pressdo ultrapassa a condi¢do de 8 bar. O caso Il analisa a pressao de
operacao padréao, de aproximadamente 10 bar. Ja o caso lll analisa uma

pressdo de operagao acima da de projeto, com o objetivo de garantir a
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estabilidade do sistema mesmo em casos nos quais o motor apresenta

alguma anomalia na sua operacéao.

Para o caso | é considerado o comprimento de 60 mm para o gréao

propelente no momento no qual o controle se inicia. Para os casos Il e lll

sera considerado um comprimento médio do grao propelentede 30 mm.

Todos os parametros da planta e do atuador se encontram detalhados nas
Tabelas 3.3 e 3.4.

Com base nas Tabelas 3.3 e 3.4, o ganho do atuador e a funcédo de

transferéncia da planta foram calculados e se encontram na Tabela 3.5.

Tabela 3.3 - Parametros da planta para os casos de analise.

Parametros lubo lmotor+tve | Tprop Mtubo | Mmotor+tve| Mprop I
u
daplanta | (m) | (m) [ (m) | (kg) | (ka) | (kg) (kg-m?)
Caso | 0613 | 1,108 | 1,028 | 3,155 | 6,890 0,948 0,05 | 10,991
Casos
elll 0,613 | 1,108 | 1,013 | 3,155 | 6,890 0,474 0,05 | 10,476
e
Fonte: Produgéao do autor.
Tabela 3.4 - Parametros do atuador para os casos de analise.

Parametros Pe 2 o Ganho
do atuador | (bar) f S (M) | Five (m) (kg/m®) u=(m/s) | M- atuador
Caso | 8 0,526 | 1x 10 | 1,225 0,326 1136,9 | 2,086 29,662
Casol ll 10 0,538 | 1x 10* | 1,225 0,407 1137,4 | 2,087 37,887
Caso lll 16 0,579 | 1x 10* | 1,225 0,651 1138,1 | 2,087 65,298

Fonte: Producao do autor.
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Com os requisitos especificados na Tabela 3.6, para a resposta transitéria
do sistema, a funcao sisotool do Matlab sera usada para sintonizar um
controlador PID capaz de atendé-los. Além de cumprir esses requisitos, o
controlador também devera se mostrar estavel para os trés casos listados
na Tabela 3.5 e gerar um sinal de controle que seja factivel pelo atuador, ou
seja, que nao exceda a saturacao de 10 graus de angulo de ataque para o
aerofélio, possuindo valores iguais ou inferiores ao torque de controle

maximo.

3.7.3.1 Controlador PID caso |

Apods o procedimento de inicializagao da sisotool, explicado no Apéndice E,
a sintonizacao automatica dos ganhos de um controlador PID para o caso |
foi realizada com a ferramenta de otimizagao, respeitando os requisitos da
Tabela 3.6.

A resposta ao degrau de entrada e os pardmetros para a resposta

transitéria do sistema podem ser visualizados na Figura 3.40.

Os ganhos do controlador proposto para o caso | ficaram:

K, = 43,46, K; = 53 eK, = 8,91

A Figura 3.41 mostra o grafico do lugar das raizes e também o diagrama de

Bode para o caso I.
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Figura 3.40 - Resposta ao degrau de entrada para o caso | usando sintonizagao
automatica com otimizacao da sisotool para controlador PID.
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Fonte: Produc¢ao do autor.

Esse grafico mostra o sobresinal maximo se adequando aos 10% de limite.

O tempo de pico também atendeu ao requisito de ocorrer antes de 0,2s.
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Figura 3.41 - Graficos do lugar das raizes e de Bode para o caso I
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Fonte: Produgéao do autor.

Os graficos de Bode da ferramenta sisotool para o caso | mostram que a
margem de ganho é de -347 dB e a margem de fase é de 78,5 graus, o que

demonstra um sistema bastante estavel para esse controlador proposto.

3.7.3.2 Controlador PID caso Il

Com a funcéo de transferéncia do caso |l devidamente carregada para a
funcao sisotool, fez-se novamente uma sintonizagdo automatica para um
controlador PID, mas, dessa vez optou-se por utilizar a ferramenta de

otimizacdo com base nos requisitos especificados na Tabela 3.6.

A resposta ao degrau de entrada e os pardmetros para a resposta
transitéria do sistema podem ser visualizados na Figura 3.42.

68



Figura 3.42 - Sintonizagao do controlador do caso Il com os requisitos para a resposta
fransitoria.

Step Response

[

Amplitude

o
=
s

0 05 1 15 2 25 3
Time (seconds)

Fonte: Producao do autor.

A imagem mostra a resposta transitoria do sistema em azul e os requisitos
para a resposta transitéria do sistema como tracos pretos. Os ganhos do

controlador proposto para o caso |l ficaram:

K, = 32,43, K; = 39,549 e K4 = 6,632

A Figura 3.43 mostra os graficos do lugar das raizes e também o de Bode

para o caso Il
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Figura 3.43 - Graficos do lugar das raizes e de Bode para o caso Il
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Fonte: Produgéao do autor.

Os graficos de Bode da ferramenta sisotool para o caso || mostram que a
margem de ganho é infinita e a margem de fase & de 78,6 graus, o que

demonstra um sistema bastante estavel para esse controlador proposto.

3.7.3.3 Controlador PID caso lli

Por fim restou sintonizar um controlador capaz de fazer com que a resposta
transitéria da funcdo de transferéncia do caso lll respeitasse os requisitos
impostos pela Tabela 3.6. A ferramenta de otimizagao foi novamente utilizada e

a resposta transitoria desse sistema se encontra na Figura 3.44.
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Figura 3.44 - Sintonizagao do controlador do caso Ill com os requisitos para a resposta
transitoria
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Fonte: Produc¢ao do autor

A imagem mostra a resposta transitéria do sistema em azul e os requisitos

para a resposta transitéria do sistema como tragos pretos.

Os ganhos do controlador proposto para o caso |l ficaram:
K, = 1882, K; = 22,95 eK, = 3,84

A Figura 3.45 mostra os graficos do lugar das raizes e também o de Bode para

o caso lll.
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Figura 3.45 - Grafico do lugar das raizes e de Bode para o caso Il
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Fonte: Producéao do autor.
Os graficos de Bode da ferramenta sisotool para o caso Ill mostram que a

margem de ganho é de -347 dB e a margem de fase é de 78,5 graus, o que

demonstra um sistema bastante estavel para esse controlador proposto.
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3.7.4 Sistema de referéncia

E necessario criar um sistema de referéncia para o teste, no qual as diversas
variaveis como o torque, a orientacdo do péndulo e o angulo de ataque do
aerofélio o respeitem. Convenciona-se chamar o servo motor direito na vista
frontal de “Servo 9” e o servo esquerdo de “Servo 10" devido aos numeros dos
pinos digitais do Arduino nos quais estdo conectados, como pode ser visto na
Figura 3.46.

Figura 3.46 - Vistas lateral e frontal do teste dinamico do sistema de controle.

@
m I

Vista
Frontal

Vista
Lateral

O |

Servo 10 Servo9
0 ] -

Fonte: Produgdo do autor.

Com base nessa convengao, passa-se a adotar o sentido anti-horario como
referéncia para a rotacao positiva do péndulo e, dessa forma, o torque no
sentido anti-horario também possui sinal positivo. Como pode ser percebido

pela Figura 3.47, o Servo 9 devera ter rotacdo no sentido anti-horario para
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girar o aerofélio no sentido horario, fazendo com que seu respectivo

aerofélio gere torque positivo.

Figura 3.47 - Transmiss&o do servo para o aerofélio.

Fonte: Producéo do autor.

Por fim, os dados obtidos pelo sensor MPUB050 também devem seguir a
mesma referéncia que o resto do sistema. Considerando o sensor instalado
no péndulo conforme no esquema mostrado na Figura 3.48, a orientagao do
péndulo com valor positivo esta atribuida a valores positivos da variavel
relacionada a rotagéo no eixo x do sensor, que tem seu sistema referencial

de medicao ilustrado na Figura 3.49.
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Figura 3.48 - Vistas lateral e de topo do teste dinamico do sistema de controle.
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Fonte: Produc¢ao do autor.

-

Figura 3.49 - Sistema referencial de medi¢do do sensor MPUG050.

Fonte: Produc¢ao do autor.
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3.7.5 Algoritmo de controle

Com base nos parametros obtidos a partir dos testes dinamicos do péndulo,
dos testes estaticos do motor a propelente sélido e dos testes estaticos com o
aerofélio, uma andlise empregando a técnica dos pdlos congelados foi
realizada no capitulo 3.10.3 e, com isso, foi possivel calibrar o cédigo de
controle desenvolvido para o Arduino, disponivel no Apéndice F, com os dados
termodinamicos referentes a faixa de operacdo do motor, aos parametros
aerodinamicos do aerofélio e com os ganhos proporcional, integral e derivativo
do controlador.

Primeiramente criaram-se vetores para correlacionar a pressao de camara com
as propriedades do escoamento na seg¢do de saida da tubeira, como a
velocidade, numero de Mach e massa especifica. Isso permite uma
alimentagéo da pressao de camara no cédigo de controle em tempo real, a fim
de calcular os ganhos do controlador para qualquer momento de operagéo. A
pressao de camara medida pelo transdutor de pressao passa por uma filtragem
e, entdo, essas propriedades do escoamento na saida sdo continuamente
calculadas através de uma interpolacdo entre a pressao de camara atual e o
vetor com pressdes de camara de 1 a 24 bar, com intervalo de 0,5 bar.

O algoritmo de operacgéo do cddigo de controle escrito para o Arduino pode ser

visto na Figura 3.50.
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Figura 3.50 - Algoritmo do cédigo de controle do vetor empuxo.

Interpolacao dos

Transdutor | Filtro Media | o orametos
de Presséo | Mével (4 termos) N S
da Tubeira
\
Sinal de + Controlador R

D N

Befadndia ,_\“J PID |  Atuador |—| Péndulo >
, Sensor
Filtro de Kalman MPU6050 <

Fonte: Producéao do autor.

A Tabela 3.7 reune as principais linhas de programacao referentes aos blocos
mostrados na Figura 3.50. Nela também se encontram as bibliotecas

necessarias para a utilizagcdo das fungdes presentes nas
programacao.

linhas de
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Tabela 3.7 - Principais linhas de programacao e bibliotecas utilizadas no loop de

controle.

Bloco

Linhas de programacao

Bibliotecas

Transdutor de
pressao

Pressao = (((analogRead(0)-520)*(50-0.95))/(1023-520))+0.95;

Filtro média movel

myAverage += Pressao/4;
myAverage.process();

GaussianAverage.h

LinkedList.h
Pressao = myAverage.mean,;
Interpolagéo dos rho = FmultiMap(Pressao, Pres, dens, 47);
parametros .
. . M = FmultiMap(Pressao, Pres, Mach, 47);
termodinamicos na
saida da tubeira V = FmultiMap(Pressao, Pres, vel, 47);
Referéncia Setpoint = 10*0.0174533;
Input = kalAngleX*0.0174533;
Controlador PID myPID.Compute(); P|D_V1.h
u = Output;
alfarad = u*(sqrt((M*2)-1))/(0.55*rho*(vA2)*A*r);
alfa = alfarad*57.2958000;
if ((alfa < 10) && (alfa = -10)) {
myservo9.write((5*alfa)+90);
Atuador myservo10.write((-5*alfa)+90); } Servo.h
if (alfa >= 10) {
alfa=10;}
if (alfa <= -10) {
alfa=-10;}
accX = ((i2cData[0] << 8) | i2cData[1]);
accY = ((i2cData[2] << 8) | i2cData[3));
Sensor MPUB050 accZ = ((i2cData[4] << 8) | i2cData[5)); Wire.h
gyroX = (i2cData[8] << 8) | i2cData[9];
gyroY = (i2cData[10] << 8) | i2cData[11];
gyroZ = (i2cData[12] << 8) | i2cData[13];
Filtro de Kalman kalAngleX = kalmanX.getAngle(roll, gyroXrate, dt); Kalman.h

Fonte: Producao do autor.
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4 RESULTADOS

4.1 Resultados da identificacdao do sistema

Foram realizados trés testes com o objetivo da identificacdo do sistema
fisico. Os graficos da orientagdo do péndulo pelo tempo para esses casos

analisados se encontram na Figura 4.1.

Figura 4.1 - Sobreposicio da orientacdo do péndulo para os trés testes.
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Fonte: Producéo do autor.

Com base na Figura 4.1 percebe-se que os graficos da oscilacdo do
péndulo dos trés experimentos estdo em fase, demonstrando uma boa
reprodutibilidade do experimento e que parametros médios do sistema de
segunda ordem modelado a partir desses dados terdo grande coeréncia
com o sistema real do experimento. HaA uma reducdo da amplitude da
oscilagcdo nos trés casos, de forma homogénea, em funcdo da resisténcia
do ar e atrito do rolamento.
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As funcdes de transferéncia e os parametros do sistema de segunda ordem,
estimados pela ferramenta de identificagcdo do Matlab, estdo organizados na
Tabela 4.1. Um exemplo da utilizacdo dessa ferramenta se encontra no
Apéndice D.

Tabela 4.1 - Identificagdo da funcdo de transferéncia e dos parametros do

péndulo para os trés testes.

Teste 1 Teste 2 Teste 3
Funcao de 1 1 1
transferéncia | sz + 0.0336s + 39.78 | s2 + 0.0337s + 39.8 | s2 + 0.0343s + 39.8
cgizfag:o 96,87% 91,08% 89,32%
Wn 6,307 6,308 6.308
¢ 0,00266 0,00267 0.00272
lx (kKg.m?) 1,456 1,456 1,456
u 0,0489 0,0491 0.0499

Fonte: Producao do autor.

Com os valores do coeficiente de amortecimento da Tabela 4.1, obtidos
através da identificacdo do sistema para os trés testes realizados, pode-se
finalmente estimar um valor médio de 0,0493, que foi utilizado para calibrar
a funcdo de transferéncia da planta, tornando-a mais fidedigna ao
experimento desse trabalho e, consequentemente, também a funcdo de

transferéncia do sistema de controle a malha fechada.
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4.2 Resultados dos testes estaticos para o desenvolvimento do motor

Tendo como objetivo o desenvolvimento do motor foguete a propelente sdélido,
a partir do dimensionamento obtido com a simulagcdo, uma série de testes
estaticos foi planejada, até que um aceitavel grau de reprodutibilidade fosse
alcangado.

1° teste estatico:

Este teste foi de curta duracao e o funcionamento do motor foguete ocorreu
fora dos parametros desejados. A Figura 4.2 apresenta os dados de

pressdo e empuxo obtidos nesse teste.

Figura 4.2 - Dados experimentais de empuxo e pressao do primeiro teste estatico.
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Fonte: Producao do autor.

Como um primeiro teste estatico, com o objetivo de desenvolver o motor a

ser utilizado no experimento de controle do vetor de empuxo e, também,
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testar o sistema de aquisicdo de dados de empuxo e de presséao,
considerou-se mais prudente e conveniente o preparo de um grao
propelente de menor massa total, implicando numa altura menor e,
portanto, com baixo tempo de queima.

Esse teste apresentou, no entanto, um tempo de queima ainda menor que o
esperado e uma pressdao maxima de operacao maior que a de projeto. Apés
uma analise dos dados de pressdao de camara, atribuiu-se a estas
caracteristicas uma ma inibi¢ao lateral do grao propelente com resina epdxi.
Essa inibicao ineficiente ndo foi capaz de evitar a queima da area lateral do
grao propelente, ocasionando a queima indesejada desta. Com isso a
vazao massica de propelente queimado foi superior a de projeto, causando
uma pressurizacao excessiva da camara de combustéao.

2° teste estatico:

Nesse teste ocorreu uma explosdo do motor, que pode ser identificada
como um pico de pressao na Figura 4.3.

Figura 4.3 - Dados experimentais de empuxo e pressao do segundo teste estatico.
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Fonte: Producao do autor.
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Neste teste ocorreu novamente a queima indesejada da area lateral do grao

propelente, indicando uma inibigao ainda insuficiente desta.

A curva de empuxo mostra claramente o momento de calibragdo da célula
de carga por volta dos 10 segundos utilizando um peso padrdo de 5 kg.
Esta sé foi capaz de registrar até por volta dos 350 N e, logo depois, a

célula de carga foi arrancada da bancada de teste.

A curva de pressdo de camara s6 foi capaz de registrar a pressao de
camara até os 30 bar, que corresponde ao limite de medigdo do transdutor
de pressado. Acredita-se que a pressao de camara foi muito superior a esse

valor, no entanto.

As técnicas de inibicao e encapsulamento do grdo propelente foram
aprimoradas para que os testes posteriores ndo apresentassem mais esse

tipo de falha.

3° teste estatico:

Esse teste teve funcionamento dentro dos pardmetros desejados, mas com
muita instabilidade, como pode ser visto na Figura 4.4. Houve falha na
aquisicao de dados de pressao, mas, a partir dos dados de empuxo, estima-

se uma pressao de operacgao de 10 bar.
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Figura 4.4 - Comparagdo entre a curva de empuxo da simulacdo e os dados
experimentais de empuxo do terceiro teste estatico.
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Fonte: Produgéao do autor.

Neste teste a inibicdo do grdo propelente foi finalmente empregada
adequadamente, utilizando duas camadas de epoxi na lateral do grao, ao
invés de apenas uma, resultando na queima apenas da area circular

desejada.

O circuito eletrénico responsavel pela alimentagcao do transdutor de presséo

apresentou falha, provavelmente causada por um curto circuito na solda.

Os dados de empuxo, porém, foram obtidos com sucesso e, apdés uma
comparagao com a curva de empuxo de projeto, concluiu-se que o teste e a

queima ocorreram satisfatoriamente.
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4° teste estatico:

Nesse teste ocorreu também uma explosao do motor devido a instabilidade

de queima. Houve falha na aquisicdo de dados de empuxo e pressao.

5° teste estatico:

Neste teste o motor funcionou com pressdao acima da de projeto, mas
operou sem instabilidade. Para a reducdo das instabilidades de queima, o
grao propelente passou a ser preparado com uma granulometria de
oxidante mais fina e bem selecionada pela utilizagdo de um moedor
automatico e peneiramento. Os dados de empuxo e de pressao de camara

pelo tempo se encontram na Figura 4.5.

Figura 4.5 - Dados experimentais de empuxo e de pressao do quinto teste estatico.
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Fonte: Produgéao do autor.
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6° teste estatico:

Neste teste o motor funcionou com pressdao acima da de projeto, mas
operou sem instabilidade. Os dados de empuxo e de pressao de camara se

encontram na Figura 4.6.

Figura 4.6 - Dados experimentais de empuxo e pressao do sexto teste estatico.
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Fonte: Producao do autor.

Os resultados desse teste foram escolhidos para uma analise comparativa
entre 0 modelo de desempenho do motor a propelente sélido escrito em
Matlab.

As Figuras 4.7 e 4.8 mostram essa comparacgao entre o impulso especifico

e o impulso total.
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Figura 4.7 - Comparacao entre o impulso total obtido na simulagcao e o impulso total
calculado a partir de dados experimentais de empuxo.
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Fonte: Producao do autor.

Figura 4.8 - Comparacao entre o impulso especifico obtido na simulagdo e o impulso
especifico calculado a partir de dados experimentais de empuxo.
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Fonte: Produgéao do autor.
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Com base nas Figuras 4.7 e 4.8, comparando-se os valores nos tempos
finais, verificou-se uma correlagdo entre o impulso total experimental e o
impulso total do modelo é de 98,18% enquanto a correlagéo entre o impulso
especifico experimental e o impulso especifico do modelo é de 99,59%. No
entanto, a fase transiente nao foi bem representada teoricamente, uma vez
que os coeficientes balisticos foram retirados da literatura e o modelo, por
sua vez, é simplificado, utilizando propriedades termodindmicas constantes.
O isolamento térmico também influenciou os resultados experimentais uma
vez que nao permitia um isolamento adequado, havendo a penetracao de

gases quentes entre o grao e a parede da camara de combustao.

Essa previsibilidade das condi¢des finais de opera¢cdo do motor a partir do
modelo foi considerada satisfatéria e a fase de desenvolvimento do motor a

propelente sélido foi encerrada.

4.3 Resultados dos testes estaticos para a caracterizagao do aerofdlio

1° teste estatico para a caracterizagao do aerofélio:

Este teste teve funcionamento com pressao muito acima da de projeto, mas foi

possivel obter dados satisfatérios para a caracterizacao do aerofolio.

A Figura 4.9 mostra uma imagem capturada durante a queima nesse teste.
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Figura 4.9 - Imagem capturada durante a queima no primeiro teste estatico para
caracterizacao do aerofdlio.

Fonte: Produgao do autor.

Nesse teste a curva de pressdo passou do limite de medi¢cado do transdutor
de pressao, que é de 30 bar, como pode ser visto na Figura 4.10. Esse pico
de pressdo pode ser atribuido a um problema na igni¢cdo, quando o fio
elétrico usado como ignitor manteve-se preso dentro da camara. No
entanto, apenas os dados da despressurizagdo do motor foram utilizados

para analisar a for¢ca e o coeficiente de sustentacao.

Com base nos dados obtidos pelo sistema de aquisicdo foi possivel
perceber um atraso de aproximadamente 0,18s entre a aquisi¢ao da curva
de pressao e da curva da for¢a de sustentacao. Portanto, foi necessario um
trabalho meticuloso para que os dados entre essas duas curvas estivessem

de fato correlacionados.
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Figura 4.10 - Dados experimentais de pressao de camara e for¢a de sustentacio do
primeiro teste estatico para caracterizagcao do aerofdlio.
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Fonte: Producao do autor.

Por conveniéncia, dados para dois pontos da curva de forga de sustentagao
durante a despressurizagdo, préximo as pressdes de 10 e 15 bar, foram

utilizados para o calculo do coeficiente de sustentagcdo experimental.

Primeiramente foi necessario calcular a pressdo dinamica teérica para
esses dois pontos através da equacdo da pressao dinamica, utilizando os
dados da Tabela3.3:

_ pioviy _ 0,407+1198,47

din="75 — 2 = 292259,08 Pa 4.1)

_ pisvis 0,6 161199,1°

qus =222 = 200 438541,45 Pa (4.2)
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Tendo-se esses valores para a pressao dinamica, pode-se calcular o
coeficiente de sustentacdo experimental a partir da forgca de sustentacao
experimental usando a equac¢ao do coeficiente de sustentagcdo. A Tabela
4.2 reune os coeficientes de sustentacdo experimentais para as pressdes

de camara utilizadas para o calculo.

Tabela 4.2 - Forga e coeficiente de sustentagao experimentais.

Pcamara(bar) | Lexp(N) | Crexp
9,83 0,611 | 0,205
14,93 0,986 | 0,220

Fonte: Produgéao do autor.

Por fim, compararam-se os valores calculados do coeficiente de
sustentagdo experimental com seus valores tedricos presentes na Tabela
3.2 e foi obtido um fator entre 0 e 1 relacionando os dois, conforme a

equacao abaixo:

C ex
f=e (4.3)

A Tabela 4.3 foi montada para expor os resultados desse fator para os dois
pontos analisados.

Tabela 4.3 - Fator entre o coeficiente de sustentagao tedrico e experimental.

Pcamara(bar) f
9,83 0,538
14,93 0,578

Fonte: Producao do autor.
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2° teste estatico para caracterizacao do aerofélio:

Este teste teve funcionamento com pressdao acima da de projeto, sem
instabilidades e com excelente aquisicao de dados para a caracteriza¢ao do

aerofélio. A Figura 4.11 mostra uma imagem capturada durante o teste.

Figura 4.11 - Imagem capturada durante a queima no segundo teste estatico para
caracterizacao do aerofélio.

Fonte: Produgao do autor.

Esse teste apresentou resultados muito satisfatérios no ponto de vista da

utilizacao na caracterizacao do aerofélio.

O mesmo procedimento adotado no teste anterior foi adotado neste teste
também, apanhando-se dados correlacionados entre as curvas de presséao
e de for¢a de sustentacdo. No entanto, como nesse teste houve claramente
um platd de operagdo, como mostrado pela Figura 4.12, com a curva de
pressdo se mantendo proxima de 14,5 bar, na maior parte da queima, o

trabalho de correlagéo entre as duas curvas foi facilitado.
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Com o valor da pressao dindmica obteve-se o coeficiente de sustentacao
experimental. A Tabela 4.4 foi montada com o valor médio desse

coeficiente durante esse platdé operacional.

Figura 4.12 - Dados experimentais de presséo de camara e forga de sustentagdo do
segundo teste estatico para caracterizacao do aerofélio.
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Fonte: Produgéao do autor.

Novamente calculou-se a pressao dinamica para a pressao de interesse:

P1asViss _ 0,59¢11992
5 =

G145 =

= 424092,3 Pa (4.4)

Tabela 4.4 - Forca e coeficiente de sustentagao experimentais.

Pcdmam (bar) Lexp (N) CLexp

14,5 9,1 0,2145

Fonte: Produgéao do autor.
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Novamente utilizou-se a equacdo 4.3, do fator entre o coeficiente de
sustentacdo teérico e experimental, e o resultado se encontra na Tabela
4.5,

Tabela 4.5 - Fator entre o coeficiente de sustentacao tedrico e experimental.

Pcémara (bar) f

14,5 0,563

Fonte: Producao do autor.

Com isso pode-se estimar o valor para esse fator de correlagdo entre os
coeficientes de sustentacdo teérico e experimental como aproximadamente
0,579 para uma pressdao de camara de 16 bar, como pode ser visto na
Figura 4.13.
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Figura 4.13 - Fator tedrico-experimental para o coeficiente de sustentacido em funcao

da presséo de camara.
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Fonte: Produgéao do autor.

95

17



4.4 Resultados dos testes dinamicos do sistema completo a quente

Com o objetivo de validar o algoritmo de controle, dois testes do cédigo de
controle sem queima foram realizados. A pressdo de camara, em vez de ser
fornecida pelo transdutor de pressao, foi diretamente inserida no cédigo de
controle como 10 bar para o primeiro teste e 15 bar para o segundo. O sensor
MPUGB050 foi, entdo, oscilado no mesmo grau de liberdade no qual estaria
instalado no experimento, simulando um sistema em amortecimento, € os
dados de orientagéo do péndulo ja filtrados (KalAngleX), o torque de controle e
0 angulo de ataque de comando do aerofdlio foram obtidos.

A Figura 4.14 mostra o comportamento desses parametros do cédigo de

controle pelo tempo para o primeiro teste.

Figura 4.14 - Primeiro teste do cédigo de controle.
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= kalAngleX
60 | 2
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= 2

0 0,5 1 1,6 2 25 3 3,5 4 4.5 5
Tempo (s)

Fonte: Producgdo do autor

Como é possivel perceber com base na Figura 4.14, uma vez que o sinal de
referéncia esta fixado em 5 graus, toda vez que a orientagdo (KalmanX) se

encontra inferior a esse valor, o sinal de controle e, consequentemente, o
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angulo de ataque, se encontram no sentido contrario, demonstrando uma
‘intencao” do algoritmo de controle em trazer o sistema para a referéncia. Além
disso, também se pode notar que as maiores diferencas entre o valor da
orientacdo (kalAngleX) e o sinal de referéncia, coincidem com 0s picos no
torque de controle enquanto as menores diferencas entre esses valores
coincidem com os momentos de menor torque de controle.

Os dados do segundo teste do cédigo de controle podem ser vistos na Figura

4.15.

Figura 4.15 - Segundo teste do cédigo de controle.
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Fonte: Produgédo do autor.

No segundo teste o sinal de referéncia estava fixado em 10 graus e a
saturacao para o angulo de ataque do aerofélio foi em 10 graus.

Esse comportamento do cédigo de controle demonstrou coeréncia com o
projeto do controlador e, com isso, esse sistema esta pronto para ser testado

em operagao com queima de propelente no motor foguete desenvolvido nesse

trabalho.
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5 CONCLUSAO

Neste trabalho foi proposto um sistema completo de controle do vetor de
empuxo para controlar a orientagdo de um péndulo utilizando os gases
produtos da combustdo em um motor foguete a propelente sélido e um atuador
aerodinamico na saida da tubeira. Para tal, um motor a propelente sélido foi
projetado, desenvolvido e testado e os componentes e a integracao do sistema

de controle do vetor de empuxo foram analisados.

Resultados satisfatérios da operacdo do motor foram obtidos e parametros
como o impulso total e o impulso especifico tedricos finais coincidiram com o

que foi obtido pelo modelo escrito em Matlab.

O atuador aerodindmico foi caracterizado com testes de queima e seus
parametros aerodindmicos foram obtidos e implementados numa analise mais

fidedigna do sistema de controle.

Um programa para o controle do vetor empuxo e a parte eletrénica foram
baseados na plataforma Arduino e um filtro de Kalman foi utilizado para reduzir
0 ruido dos dados de entrada provenientes da unidade de medi¢ao inercial.
Aléem de coédigos proéprios, subrotinas de cédigo aberto (bibliotecas) de
diferentes fontes foram também utilizadas na elaboracdo do algoritmo de

controle.

Os resultados indicam a factibilidade de implementagdo de um sistema de
controle do vetor de empuxo eficiente e de baixo custo, a partir de
componentes amplamente disponiveis no mercado, para foguetes de

aceleracdo moderada (até 16g).
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5.1 Trabalhos futuros

Avaliar o sistema de controle com testes a quente.

e Incrementar em um grau de liberdade o controle do péndulo.

e Realizar esse estudo sobre um sistema real de foguete em vdo, com

controle de rolamento, guinada e arfagem.

e Implementacao e validagdo em véo do sistema de controle do vetor de

empuxo sugerido.
e Representacao e analise do sistema fisico em espaco de estados,
possibilitando uma melhor analise de sistemas nao lineares, multiplas

entradas e saidas, controle 6timo, etc.

e Modelagem e simulagao do sistema completo utilizando linguagens open

source para modelagem de sistemas complexos, como Modelica.
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APENDICE A — PROPRIEDADES TERMODINAMICAS E PROPULSIVAS

Tabela A.1 - Propriedades termodinadmicas e propulsivas - P, = 8 bar.

Parametros (O/C = 1,5) | Camara| Garganta Saida
Ae/At 0,0 1,0 2,4

Pressao (bar) 8,000 4619 0,847

Temperatura (K) 14531 1366,3 1162,3

Densidade (kg/m3) 2,448 1,508 0,326

Massa Molar (kg/mol) | 33,407 33,456 33,501

Cp (kJ/kgmol) 2,314 2,097 1,826

Gamma 1,133 1,135 1,143

Mach 0,000 1,000 2,086

C* (m/s) 899,8 899,8 899,8

Cf 0,000 1,000 1,264

Isp (s) NA 60,14 115,95

Ve (m/s) 0,000 899,8 1136,9

Fonte: Producéo do autor.

Tabela A.2 - Espécies quimicas - P, = 8 bar.

- _ Fracdes Massicas
Espécies (O/C=1,5) Camara | Garganta Saida
H2 0,012 0,012 0,014
cO 0,208 0,201 0,180
co2 0,164 0,173 0,204
H20 0,126 0,122 0,109
KOH 0,009 0,004 0,001
CH4 0,000 0,000 0,000
K2CO3 0,398 0,404 0,409
N2 0,083 0,083 0,083

Fonte: Producéo do autor.
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Tabela A.3 - Propriedades termodinamicas e propulsivas - P; =10 bar.

Parametros (O/C = 1,5) Camara Garganta Saida
Ae/At 0,0 1,0 24

Pressao (bar) 10,000 5771 1,058

Temperatura (K) 1456,880 1368,2 1162,4

Densidade (kg/m3) 3,055 1,882 0,407

Massa Molar (kg/mol) 33,424 33,466 33,503

Cp (kd/kgmol) 2,221 2,038 1,812

Gamma 1,134 1,137 1,144

Mach 0,000 1,000 2,087

C* (m/s) 900,0 900,0 900,0

Cf 0,000 1,000 1,264

Isp (s) NA 60,2 116,0

Ve (m/s) 0,000 900,0 1137 4

Fonte: Producéo do autor.

Tabela A.4 - Espécies quimicas - P. = 10 bar.

- _ Fragbes Massicas
ESRECIESHOM = i) Camara | Garganta Saida
H2 0,012 0,012 0,014
CcoO 0,208 0,201 0,180
cO2 0,164 0,173 0,204
H20 0,126 0,122 0,109
KOH 0,007 0,004 0,000
CH4 0,000 0,000 0,000
K2CO3 0,400 0,405 0,409
N2 0,083 0,083 0,083

Fonte: Producéo do autor.
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Tabela A.5 - ParAmetros termodinamicos e propulsivos - P; = 12 bar.

Parametros (O/C = 1,5) Camara Garganta Saida
Ae/At 0,0 1,0 24

Pressao (bar) 12,000 6,922 1,269

Temperatura (K) 1459,590 1369,6 1162,5

Densidade (kg/m3) 3,662 2,257 0,488

Massa Molar (kg/mol) 33,437 33473 33,504

Cp (kd/kgmol) 2,156 1,997 1,804

Gamma 1,135 1,138 1,144

Mach 0,000 1,000 2,087

C* (m/s) 900,2 900,2 900,2

Cf 0,000 1,000 1,264

Isp (s) NA 60,3 116,0

Ve (m/s) 0,000 900,2 11377

Fonte: Producéo do autor.

Tabela A.6 - Espécies quimicas - P, = 12 bar.

. _ Fracdes Massicas
Espécies (O/C =1.5) Camara | Garganta Saida
H2 0,012 0,012 0,014
CcO 0,208 0,201 0,180
cO2 0,163 0,173 0,204
H20 0,126 0,122 0,109
KOH 0,006 0,003 0,000
CH4 0,000 0,000 0,000
K2CO03 0,401 0,406 0,410
N2 0,083 0,083 0,083

Fonte: Producéo do autor.
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Tabela A.7 - Propriedades termodinamicas e propulsivas - P, = 14 bar.

Parametros (O/C = 1,5) Camara Garganta |Saida

Ae/At 0,0 1,0 24
Pressao (bar) 14,000 8,074 1,480
Temperatura (K) 1461,6 1370,6 1162,5
Densidade (kg/m3) 4,269 2,631 0,569
Massa Molar (kg/mol) 33,446 33,479 33,505
Cp (kJ/kgmol) 2,107 1,968 1,798
Gamma 1,136 1,138 1,144
Mach 0,000 1,000 2,087
C* (m/s) 900,3 900,3 900,3
Cf 0,000 1,000 1,264
Isp (s) NA 60,3 116,1
Ve (m/s) 0,000 900,3 1137.,9

Fonte: Producéo do autor.

Tabela A.8 - Espécies quimicas - P. = 14 bar.

. _ Fragbes Massicas
Espécies (O/C = 1,5) Camara | Garganta | Saida
H2 0,012 0,012 0,014
CcoO 0,208 0,201 0,180
co2 0,163 0,173 0,204
H20 0,126 0,122 0,109
KOH 0,006 0,003 0,000
CH4 0,000 0,000 0,000
K2CO3 0,403 0,406 0,410
N2 0,083 0,083 0,083

Fonte: Producéo do autor.
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Tabela A.9 - Propriedades termodinamicas e propulsivas - P, = 16 bar.

Parametros (O/C = 1,5) Camara Garganta Saida
Ae/At 0,0 1,0 24

Pressao (bar) 16,000 9,225 1,690
Temperatura (K) 1463,2 1371,4 1162.,6
Densidade (kg/m3) 4 876 3,005 0,651
Massa Molar (kg/mol) 33,454 33,483 33,507
Cp (kJ/kgmol) 2,070 1,946 1,795
Gamma 1,137 1,139 1,144

Mach 0,000 1,000 2,087

C* (m/s) 900,4 900,4 900,4

Cf 0,000 1,000 1,264

Isp (s) NA 113,3 116,1

Ve (m/s) 0,000 900,4 11381

Fonte: Produgéo do autor

Tabela A.10 - Espécies quimicas - P, =16 bar.

- _ Fragbes Massicas
EAPECIRSIIS: =1:5) Camara | Garganta Saida
H2 0,012 0,012 0,014
CcO 0,208 0,201 0,180
CcO2 0,162 0,172 0,204
H20 0,126 0,122 0,109
KOH 0,005 0,002 0,000
CH4 0,000 0,000 0,000
K2CO3 0,403 0,407 0,410
N2 0,083 0,083 0,083

Fonte: Producéo do autor.
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APENDICE B — CODIGO PARA ESTIMATIVA DE DESEMPENHO DO
MOTOR A PROPELENTE SOLIDO

clear;

cle:

t(l) = 0.000;

dt = 0.010; $Passos de 0.01s

Patm = (10"5); $Pressdo atmosférica em Pascal
RO = B8.314; %J/mol*K

rhoar298 = 1.184; 2kg/m3

g = 9.806;

tEspecififcacdes do motor

Dt = 0.010; %didmetro da garganta em m
At = pi()*(Dt"2)*0.25; %area da garganta em m2
Lc(l) = 0.150; dcomprimento da camara em m
Dc = 0.106; tdidmetro da cadmara em m
tcasing = 0.001; %espessura do casing em m

tDados propelente

rhoknsu = 1860; 3kg/m3 (60/40)

a = 0.0029; gm/s.bar™n (60/40)
n = 0.32; %adimensional
Dgrac = Dc-(2*tcasing);

Ab = pi()*(Dgrao”2)*0.25; sArea de queima

¥Condicdées iniciais

Pc(l) = Patm; %pressdc da cémara inicial
Pcbar (1) = 1.000;

Tc(l) = 298.15; ttemperatura da camara inicial
Lg(l) = 0.0435; ¥Comprimento do grdo em m
Vc(ly = pi()*0.25*%((Dc"2)*Lc(l) - (Dgrao”2)*Lg(l)) ; %volume inicial
da cémara m2

mc(l) = rhoar298*vc(l); *Massa do ar dentro da cémara
em kg

gammac (1) = 1.4;

Mc(l) = 0.029; *Massa molecular do ar dentro
da cémara em Kg/mol

Rc (1) = RO/Mc(1):;

rhoc(l) = rhoar298;

Cf(l) = 1;

Empuxo (1) = 0;

It(l) = 0;

mprop(l) = 0;

Isp(l) = 0;

¥importa os dados do arquivo com resultados do CEA NASA
load'knsu6040.txt"';

dados = knsu6040(:,:);

P = dados(:,1): *Pressao a partir de dados do
arquivo em bar
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M = dados(:,2); $Massa molar a partir de dados
do arquivo em kg/mol

T = dados(:,3); $Temperatura a partir de dados
do arquivo em Kelvin
rho = dados(:,4); $Densidade a partir de dados

do arquivo em Kg/m3

gamma = dados(:,5);

Cforce = dados(:,6);
PiP = dados(:,7);

i=1;

while Lg(i) > 0 %%%Build up

k(i)=1i;
$%%%% Dados para o combustivel queimado

Q

% Area de queima, taxa de queima e vazido massica do combustivel

rdot (i) = a*(Pcbar(i)”™n); %taxa de queima do combustivel em
m/s

Vb (i) = rdot(i)*Ab; $vazdo volumétrica

mfdot (i) = rhoknsu*rdot (i) *Ab; %$Vazdo massica do combustivel

mf (i) = mfdot (i) *dt; $massa de combustivel queimada

% Interpola as propriedades dos PRODUTOS da combustdo de acordo com a
pressao atual da camara

Mf (1) (interpl (P,M, Pcbar(i))) /1000; 2kg/mol

TE(1)

interpl (P, T,Pcbhar(i)); %$Kelvin

rhof (i) = interpl (P,rho,Pcbar(i));

gammaf (i) = interpl (P, gamma, Pcbar (i));

if (i>1)

Cf(i) = interpl(P,Cforce,Pcbar(i)); %coef empuxo
end

rP(i) = interpl(P,PiP,Pcbar(i))}; %razao de pressao

$%%%% Vazdo méssica na garganta

=X

3 Coeficiente de descarga
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% Caso subcritico

razaoP (i) = Patm/Pc(i);
Pcrit(i) = ((2/(gammac (i)+1))" (gammac (i) /(gammac (i)-1)));
if (Patm/Pc(i)) > ((2/(gammac(i)+1)) " (gammac (i) / (gammac(i)-1)))

phi (i) .
((Patm/Pc (1)) " (1/gammac(i)))*(((gammac (i)/ (gammac (i)-1))* (1-
((Patm/Pc (1)) " ((gammac (i)-1) /gammac(i)))))"0.5);
end
% Caso critico
if (Patm/Pc(i)) <= ((2/(gammac (i)+1))" (gammac (i) / (gammac(i)-1)))

phi (i) .
( (gammac (1) / (gammac (1)+1))"0.5)* ((2/ (gammac (1)+1) )"~ (1/ (gammac (1)-1)));
end
mnozdot (i) = Pc (i) *At* ((2/(Rc (1) *Tc(i)))~0.5)*phi (i) ;
$vazdo massica na garganta
mnoz (i) = mnozdot (i) *dt;

$saida de massa na garganta no intervalo dt
$Massa total de propelente expelida

mprop (i+l) = mprop (i) + mnoz(i);

$%%%% Conservacdo de massa na camara

% Massa resultante na cémara

mc(i+l) = mc(i) + mf (i) - mnoz(i);

% Massa molar média na cdmara (Mc), Densidade média, Temperatura média

Mc (i+1) = (MEf (i) *mf(i)+ (Mc (i) * (mc(i)-mnoz (i))))/ (mf(i)+mc(i)-
mnoz(i));

Rc(i+l) = RO/Mc(i+1);

Tc(i+l) = (Tf(i)*mf(i)+(Tc(i)*(mc(i)-mnoz(i))))/(mf(i)+mc(i)-mnoz(i));
$Temperatura média na cdmara

Ve (i+l) = Ve (i) + Vb (i) *dt;
$volume resultante da cémara
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rhoc(i+1) = mc (i+l) /Ve (i+1);
$Densidade média na camara

gammac (i+1) = (gammaf (1) *mf (i) + (gammac (i) * (mc (i) -
mnoz(i))))/ (mf(i)+mc(i)-mnoz (i));
% Calculo da pressdo da cémara

dPc (i+1) = ((rhoc (i+l)-rhoc (i) ) *Rc (i+1)*Tc (i+1) )+ ((Rc(i+1)-
Rc (i) ) *rhoc (i+1)*Tc (i+1) )+ ((Tc(i+1l)-Tc(i)) *rhoc(i+1l)*Rc (i+1));

Pc(i+1) = Pc(i) + dPc (i+1) *dt;
$atualizacdo da pressdo

Pcbar (i+1) = Pc(i+1)/(10"5);
Cf(i+l) = Cf(i) + 2.4*(((Pcbar(i)/rP(i))-1)/Pcbar(i));
if (Cf(i+1l) < 1)

Cf(i+l) = 1;

end

Empuxo (i+1l) = Pc(i+1)*At*Cf (i+1);
It(i+l) = It(i) + Empuxo (i+1)*dt;
Isp(i+l) = It(i+l)/ (mprop(i+l)*qg);

$Analise de Instabilidades

Lstar (i)=Vc (i) /At; %Comprimento caracteristico
for m=1:4
Flong (i,m)=m* (sqrt (gammac (i) *Rc(i)*Tc(1i))/ (2* (Lc(l)-Lg(i))}));

Ftrans (i,m)=m* (sqrt (gammac (i) *Rc(1)*Tc(i))/ (2*Dc));

end

% Atualizacdes para o loop

Lg(i+l) = Lg (i) - (rdot (1) *dt) ;
$comprimento do gréao

t(i+l) = t(i) + dt;
i = 1i+1;

end
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while Pcbar(i)>1 %%%Blowdown

rdot (i+1)=0;

CEf (i)

interpl (P,Cforce,Pcbar(i)); %coef empuxo

rP (i) interpl (P, PiP, Pcbar (i) ); %razao de pressao

$%%%% Vazdo massica na garganta

Q

% Coeficiente de descarga

Q

% Caso subcritico

razaoP (i) = Patm/Pc (i)
Pcrit(i) = ((2/(gammac (i)+1))" (gammac (i) /(gammac (i)-1)));
if (Patm/Pc(i)) > ((2/(gammac(i)+1l))” (gammac(i)/ (gammac(i)-1)))

phi (i) o
((Patm/Pc(i))“(l/gammac( )) ) *(( (gammac (1) / (gammac (1)-1))* (1-
((Patm/Pc (1)) " ((gammac (i)-1) /gammac(i)))))"0.5);
end
% Caso critico
if (Patm/Pc(i)) <= ((2/(gammac (i)+1)) " (gammac (i) /(gammac(i)-1)))

phi (i) =
((gammac (1) / (gammac (1) +1))"0.5) (2/ (gammac (1) +1) )" (1/ (gammac (1) -1)));
end
mnozdot (i) = Pc (i) *At* ((2/(Rc(i)*Tc(i)))"0.5)*phi(i);
$vazdo massica na garganta
mnoz (i) = mnozdot (i) *dt;

$saida de massa na garganta no intervalo dt
$Massa total de propelente expelida
mprop (i+l) = mprop (i) + mnoz(i);

t%%%% Conservacdo de massa na camara
o

% Massa resultante na camara

c(i+l) = mc(i) - mnoz(i);
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o

% Massa molar média na cdmara (Mc), Densidade média, Temperatura média

Mc (i+l) = (Mc(i)* (mc(i)-mnoz(i)))/(mc(i)-mnoz(i));
Rc(i+1l) = RO/Mc(i+1);
Tc(i+1) = (Te (1) * (mc (1) -mnoz (1)) )/ (mc (i) -mnoz(i)) ;

$Temperatura média na cdmara

Ve (i+l) = Ve (i) ;
$volume resultante da camara

rhoc(i+1) = mc(i+l) /Ve(i+l);
$Densidade média na camara

gammac (i+l) = (gammac (i) * (mc(i)-mnoz(i)))/ (mc(i)-mnoz(i));

o

3 Calculo da pressdo da camara

dPc (i+1) = ((rhoc (i+1l)-rhoc (i) ) *Rc(i+1)*Tc (i+1))+ ( (Rc(i+1) -
Rc(i) ) *rhoc (i+1)*Tc(i+1l}))+((Tc(i+1l)-Tc(i))*rhoc(i+1l)*Rc(i+l));

Pc(i+1) = Pc (i) + dPc (i+1) *dt;
$atualizacdo da presséo

Pcbar (i+1) = Pc(i+1l)/(10"5);
Cf(i+l) = Cf(i) + 2.4*(((Pcbar (i) /rP(i))-1)/Pcbar(i));

if (CE(i+l) < 1)

Cf(i+l) = 1;
end
Empuxo (i+l) = Pc(i+1)*At*Cf (i+1);
It(i+l) = It(i) + Empuxo (i+1)*dt;
Isp(i+l) = It (i+l)/ (mprop (i+1)*g);
t(i+l) = t(i) + dt;
i=i+1;
end
figure('name', 'Resultados da Simulacédo . Janela

1', '"NumberTitle', 'off'");
subplot(2,1,1)
plot(t,Pcbar);xlabel('t (s)');ylabel('P c (bar)');
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title('Pressdo de Camara');

subplot (2,1, 2)

plot(t,rdot);xlabel ('t (s)');ylabel('r (m/s)");
title('Taxa de Queima');

figure('name', 'Resultados da Simulacédo . Janela
2', '"NumberTitle', 'off');

subplot(2,1,1)

plot (t,Empuxo); xlabel ('t (s)');ylabel('F (N)"');

title('Empuxo');

subplot (2,1, 2)

xlabel ('t (s)');ylabel('V_ e (m/s)"');

title('Velocidade de Exaustdo');
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APENDICE C — TABELA COM DADOS CEA NASA KNSU 60/40

Tabela C.1 - Dados Termodinamicos e propulsivos KNSU 60/40.

Pc M Tc p gamma Cf PiP
1 33.11 1390.1 0.314 1.16 0 9.323
15 33.187 1406 0.468 1.158 1.262 9.355
2 33.236 | 14163 0.621 1.157 1.263 9.376
2.5 33.271 | 14238 0.774 1.156 1.263 9.392
3 33.297 | 14294 0.927 1.156 1.263 9.403
3.5 33.318 | 14339 1.079 1.155 1.263 9.412
4 33.335 | 14376 1.231 1.155 1.263 9.42
45 33.35 1440.6 1.384 1.154 1.263 9.426
5 33.361 | 1443.2 1.536 1.154 1.263 9.431
55 33.372 14454 1.688 1.154 1.263 9.435
6 33.381 | 14473 1.84 1.154 1.263 9.438
6.5 33.388 1449 1.992 1.154 1.263 9.441
7 33.395 1450.5 2.144 1.153 1.264 9.444
7.5 33.401 1451.9 2.296 1.153 1.264 9.447
8 33.407 1453.1 2.448 1.153 1.264 9.449
8.5 33.412 1454.2 2.599 1.153 1.264 9.451
9 33.417 1455.1 2.751 1.153 1.264 9.452

9.5 33.421 | 1456.1 2.903 1.153 1.264 9.454
10 33.424 | 14569 3.055 1.153 1.264 9.455
10.5 33.428 | 14576 3.207 1.153 1.264 9.457
11 33.431 | 14583 3.358 1.153 1.264 9.458
11.5 33.434 1459 3.51 1.153 1.264 9.459
12 33.437 | 14596 3.662 1.153 1.264 9.46
12.5 33.44 1460.2 3.814 1.152 1.264 9.461
13 33.442 | 1460.7 3.965 1.152 1.264 9.462
13.5 33.444 | 14612 4.117 1.152 1.264 9.462
14 33.446 | 1461.6 4.269 1.152 1.264 9.463
14.5 33.448 | 1462.1 4.421 1.152 1.264 9.464
15 33.45 1462.5 4,572 1.152 1.264 9.464
15.5 33.452 | 14629 4.724 1.152 1.264 9.465
16 33.454 | 1463.2 4.876 1.152 1.264 9.465

Fonte: Produgédo do autor.
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APENDICE D - EXEMPLO SYSTEM IDENTIFICATION

Um arquivo é criado com os dados da orientagdo do péndulo ao longo do
tempo. A primeira coluna, com o degrau de entrada, € inserida enquanto a
segunda coluna corresponde a variagdo da orientagdo. Esse arquivo é
carregado para o ambiente Matlab e dois vetores sdo preenchidos com os
dados das colunas de degrau de entrada e de orientacdo do péndulo, conforme
mostrado na Figura D.1.

Figura D.1 — Input system identification.

| Teste_1 - Bloco de notas - u] X 1l - clear:;
Arquivo Editar Formatar Exibir Ajuda 2
14.610 14.610 "
9.000 14.576 3 - clec;
0.000 14.476
9.000 14.342 4
0.000 14.142
0.000 13.908 5= load 'Teste_ l.txt';
0.000 13.592 -
0.000 13.227 9
0.009 12.824 1= dadosl = Teste 1(:,:):
0.000 12.373
0.000 11.859 8
0.000 11.308
0.000 10.703 S
0.000 10.070 - e 1Y
Gion 5 S 10 rl = dadosl(:,1);
0.000 8.694 11
0.000 7.971
0.800 7.220 T2 = yl = dadosl(:,2);
0.000 6.451
0.000 5.631 13
0.000 4.781
0.000 3.940 14
0.000 3.099 - .
0.000 2.214 15 SaEnk
0.000 1.327 16
0.000 0.435

Fonte: Produgéo do autor.

Os dados obtidos pelo sensor sdo finalmente importados como “dados no
dominio do tempo” para a ferramenta de identificacao do sistema do Matlab. O
vetor do degrau de entrada € associado ao input e o vetor de orientagdo do
péndulo € associado ao output do programa. O tempo de inicio € alterado para
0 segundo e o intervalo de amostragem alterado para 0.01 segundos e, entao,
da-se o comando de “importar”.
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Figura D.2 — Import de dados no system identification.

|4 System Identification - Untitled

- o X

4 ImpertData  — [m] X
File Opticns Window Hel
i E Data Format for Signals
Import data hd Import models ~ Time-Domain Signals 7
Operans f
Time domain data...
i <-- Preprocess v
Freq. domain data.. 0 Workspace Variable
Data object. 1
Example_. | ‘ ‘ Input: 1
= \:I T LA
S |
Estimate - e
= Data name: sendulo_15 graus:
Data Views = = Model Views Starting time: o
Time plot Workspace || LT Viewer Model output Transient resp Nonlinear ARX Sample time: 0.01
Data spectra Model resids Frequency resp Hamm-Wiener More
Freguency function IM CI Zeros and poles
Trash e Noise spectrum Import Reset
‘alidati la
=i Close Help

Enter input and output variable names.

Fonte: Produgéo do autor.

Com os dados importados é possivel estimar uma fungao de transferéncia para
o sistema, que no caso do péndulo desse experimento é uma planta de 22
ordem, com dois pélos e nenhum zero.

Figura D.3 — Opcgodes system identification.

& System Identification - Untitled - =] X

File Options Window Help

Import data v
3 Operations

< Preprocess v

Dala Views

Transfer Funclion Models.
[0 7ime plot State Space Wodeks.
Dl Process Modes.

Polynomial Models
Neninear Models
Spectral Models.
Correlation Modeis
Refing Existing Models.

WO 3
[ Frequency function
ulo_15 grajis

dation Data

Noise spectrum

Fonte: Produgéo do autor.
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Figura D.4 — Especificacéo da funcao de transferéncia no system identification.

4\ Transfer Functions - O x

Model name: tf1 &
Number of poles: 2

Number of zeros: 0

@) Continuous-time () Discrate-time (Ts = 0.01)

Feedthrough

w 1/0 Delay
Qutput:  yl

Input Delay Fixed Minimum  Maximum

|u| b O b o3

} Estimation Options

Fonte: Produgéo do autor.

Assim que o programa termina a rotina de estimativa da funcao de

transferéncia, um bloco contendo a fungdo de transferéncia estimada é

carregado. A partir desse bloco podem-se ver detalhes como a funcéo de

transferéncia do modelo gerado, o grau de correlagdo do modelo em relagéo ao
sinal original, o local dos pélos, etc.

FiguraD.5 —

Output com a funcéao de transferéncia estimada.

4 System Identification - Untitled

File Options Window Help

Import data

4

~

Data Views
[ Time piot

D Data spectra

D Frequency function

Import models v
Operations 3
5 =
1 11
pendulo_15 grafis
Working Data | ‘
Estimate —> S l | ‘
Model Views
To To
Workspace | LTI Viewer | [] Model output [ Transient resp
D Model resids D Frequency resp
M D Zeros and poles
Tessh P grajs [ Noise spectrum
Validation Dala

Fonte: Produgao do autor.
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Figura D.6 — Especificagtes da funcdo de transferéncia estimada.

4] Data/model Info: t1 - o X
Model name: 1
Color: 00,1
Erom input "ul™ TO OUCDUT "yl-i -
115.8

52 + 0.1414 s + 40.04

Name: Tfl

Continuous-time identified transfer function. v

< >
Diary and Notes

1 Import pendulo 15 graus
& Transfer function estimation
Oprions = TfestOprions;
Options.Display = 'on';

L Y PP Y P FAIET SPPNTPAIE S S SN

Show in LTI Viewer

Present Export Close Help

Fonte: Producéo do autor.

Figura D.7 — Comparaco da resposta ao degrau da funcdo de transferéncia estimada
com os dados de entrada.

Measured and simulated model output
20 T T T T T

Best Fits
ﬂ Itt1: 76.73

|

*° ITe

I,,;Ii”

Time

Fonte: Producéo do autor.
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Figura D.8 — Pdlos e zeros da funcao de fransferéncia estimada.

Poles (x) and Zeros (o)

x

Fonte: Produgéo do autor.
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APENDICE E - EXEMPLO SISOTOOL

A Figura E.1 apresenta os comandos necessarios para executar a funcao
sisotool.

Figura E.1 - Linhas de comando de entrada para a sisotool.

= clear:

2

3= cle;

4

B = G=tf([29.662], [10.991 0.0493 103.381)); %funcdo de transferéncia 8 bar
€

i $G=tf([37.887],[10.476 0.0493 98.534]); %fungdo de transferéncia 10 bar
8

9 $G=tf([65.298],[10.47¢ 493 98.534]): %$funcad e transferéncia 16 bar
10

= sisotool (G)

Fonte: Produgdo do autor.

Apods o comando de executar o programa, a fungédo sisotool da funcao de
transferéncia para o caso com a pressao de operagao de 8 bar inicializa o

aplicativo de projeto do sistema de controle, surgindo sua interface
conforme a Figura E.2.

Figura E.2 — Interface da sisotool.

#4 Control and Estimation Tools Manager - m] b4

File Edit Help

Sd|9 o
4\ Workspace Architecture  Compensator Editor  Graphical Tuning  Analysis Plots  Automated Tuning
R A |5150 Design Task
(3 Design History Current Architecture:
~ - E-T)
Control Architecture ... Modify architecture, labels and feedback signs.
Loop Configuration... Configure edditional loop openings for multi-locp design.
System Data ... Import data for compensators and fixed systems.
Sample Time Conversion ... | Change the sample time of the design.
Multimeodel Configuration Change the nominal plant and multimedel options.
Show Architecture Store Design Help
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Fonte: Produgéo do autor.

Com isso pode-se escolher a arquitetura dos blocos, como na Figura E.3 e
ajustar os dados do sistema, alterando o ganho do bloco de referéncia F
para a referéncia desejada para o sistema desse experimento, conforme a
Figura E 4.

Figura E.3 — Arquitetura do controlador.

4 Control Architecture - [m] ®

Select Control Archite:

e

ﬁ‘@' Signs  Blocks and Signals
Identifier Sign
= | si ;i -

Fonte: Produgdo do autor.

Figura E.4 — Dados do sistema.

9} System Data X
Import Model
System Data
G <G>
‘H 1
\ 1
F 0.1745
Browse ...
oK Cancel Help

Fonte: Produgdo do autor.

O aplicativo também permite escolher o tipo de grafico que se deseja
visualizar e, assim, um grafico de resposta (y) ao degrau de entrada (r) &
escolhido na Figura E.5.
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Figura E.5 — Gréficos para a andlise.

#3 Control and Estimation Tools Manager = o x

File Edit Help

Architecture  Compensator Editor Graphical Tuning Analysis Plots  Automated Tuning

o o
e Analysis Plots
Pesian Heery Plot 1 Plot2 Plot 3 Plotd Plot 5 Plot 5
Plot Type |Step v|/None  v/[None  v|[Mone  v|[Mone  v|[None  ~
Contents of Plotis
Plots kEp
mpulse Responses
1 I 2 [ 3 ‘ 4| |Bode
E‘ | Nyquist ed Loop rtoy
][ | |Nichols ed Loop rto u
] ]| Pole/Zero ed Loop dutoy
O [] |Closed Loop dy toy
O [ |Closed Laop ntoy
O [ [Open Loop L
O [J |Compensator C
O [] |Prefilter F
[m] |Plant 6
0 1 [Sensoc ]
Add Responses ... Show Analysis Plot

Show Architecture Store Design Help

Fonte: Produgéo do autor.

Na aba de sintonizagdo automatica a sintonizagcéo por controlador PID é
escolhida e um controlador do tipo PD €& selecionado, conforme na Figura
E.B.

Figura E.6 — Sintonizagdo automatica.

#4 Contrel and Estimation Toels Manager - o *
Eile Edit Help
dd|9 o
4 Workspace i Architecture Compensator Editor Graphical Tuning  Analysis Plots Automated Tuning
Design Histery Design method: |PID Tuning v
Compensator
(1+ 0.0485)
C V= 28Rx———
1
Specifications
Tuning method:  Robust response time v

Design options

Controller Type O P (o]} Qep @0 QOFPD

[ Design with first order derivative filter

Design mode: ic (balanced performance and ~

Show Architecture | | Store Design Help

Fonte: Produgéo do autor.
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Ao clicar em “atualizar o compensador”, um novo ganho é calculado pelo
programa incluindo um termo derivativo, conforme pode ser visto na Figura
E.6. Esse compensador pode ser decomposto em dois termos da seguinte
forma:

K, + K;s = 228,82 + 11,21s

Por essa expressdo pode-se, enfim, encontrar o ganho proporcional e

derivativo do controlador:

K, = 228,82eK, = 11,21
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APENDICE F — CODIGO DE CONTROLE ARDUINO

I* Copyright (C) 2012 Kristian Lauszus, TKJ Electronics. All rights reserved.

This software may be distributed and modified under the terms of the GNU
General Public License version 2 (GPL2) as published by the Free Software
Foundation and appearing in the file GPL2.TXT included in the packaging of
this file. Please note that GPL2 Section 2[b] requires that all works based

on this software must also be made publicly available under the terms of
the GPL2 ("Copyleft").

Contact information

Kristian Lauszus, TKJ Electronics

Web  : http://www.tkjelectronics.com
e-mail : kristianl@tkjelectronics.com
*/

#include <PID_v1.h>

#include <Servo.h>

#include <Wire.h>

#include <Kalman.h> // Source: https://github.com/TKJElectronics/KalmanFilter
#include <LinkedList.h>

#include <Gaussian.h>

#include <GaussianAverage.h>

#define RESTRICT_PITCH // Comment out to restrict roll to £90deg instead -
please read: http://www.freescale.com/files/sensors/doc/app_note/AN3461.pdf

Kalman kalmanX; // Create the Kalman instances
Kalman kalmany;

/* IMU Data */

double accX, accY, accZ;
double gyroX, gyroY, gyroZ;
int16_t tempRaw;

double gyroXangle, gyroYangle; // Angle calculate using the gyro only

double compAngleX, compAngleY; // Calculated angle using a complementary
filter

double kalAngleX, kalAngleY; // Calculated angle using a Kalman filter

/*PID Control Data*/
double Input, Output, error, ITerm, dinput;
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double Setpoint = 10.0000000%0.0174533; //setpoint em radianos
double Kp =2, Ki=1, Kd = 1;

double alfa, alfarad, alfa_old, u;

int SampleTime = 100;

float Pressao;

double A = 0.0000050; //area planar do aerofolio em metros
double r = 1.2250000; //braco de alavanca em metros

float rho;
float v;
float M;

float
Pres[]={1,1.5,2,2.5,3,3.5,4,4.5,5,5.5,6,6.5,7,7.5,8,8.5,9,9.5,10,10.5,11,11.5,12 1
2.5,13,13.5,14,14.5,15,15.5,16,16.5,17,17.5,18,18.5,19,19.5,20,20.5,21,21.5,22
,22.5,23,23.5,24};

float
vel[]={1187.140,1190.260,1192.108,1193.411,1194.395,1195.078,1195.679,11
96.124,1196.530,1196.830,1197.136,1197.333,1197.530,1197.743,1197.888, 1
198.050,1198.246,1198.298,1198.390,1198.500,1198.535,1198.696,1198.748,
1198.840,1198.893,1198.950,1199.003,1198.985,1199.094,1199.146,1199.181
,1199.384,1199.384,1199.384,1199.384,1199.435,1199.435,1199.435,1199.43
5,1199.435,1199.435,1199.435,1199.435,1200.062,1200.062,1200.062,1200.0
62};

float
Mach[]={2.086,2.085,2.085,2.085,2.085,2.085,2.085,2.086,2.086,2.086,2.086,2.
086,2.086,2.086,2.086,2.086,2.087,2.087,2.087,2.087,2.087,2.087,2.087,2.087,
2.087,2.087,2.087,2.087,2.087,2.087,2.087,2.087,2.087,2.087,2.087,2.087,2.08
7,2.087,2.087,2.087,2.087,2.087,2.087,2.087,2.087,2.088,2.088,2.088,2.088};
float
dens|[]={0.041,0.062,0.082,0.102,0.123,0.143,0.163,0.184,0.204,0.224,0.245,0.
265,0.285,0.306,0.326,0.346,0.366,0.387,0.407,0.427,0.448,0.468,0.488,0.509,
0.529,0.549,0.569,0.590,0.610,0.630,0.651,0.671,0.691,0.711,0.732,0.752,0.77
2,0.793,0.813,0.833,0.854,0.874,0.894,0.914,0.935,0.955,0.975};

PID myPID(&Input, &Output, &Setpoint, Kp, Ki, Kd, DIRECT);
[*Servo*/

Servo myservo9; //servo 9

Servo myservo10; //servo 10

GaussianAverage myAverage = GaussianAverage(4);

uint32_t timer;
uint8_t i2cData[14]; // Buffer for 12C data

/l TODO: Make calibration routine
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float FmultiMap(float val, float * _in, float * _out, uint8_t size)
{

/I take care the value is within range

/[ val = constrain(val, _in[0], _in[size-1]);

if (val <= _in[0]) return _out[0];

if (val >= _in[size-1]) return _out[size-1];

/I search right interval
uint8_t pos = 1; // _in[0] allready tested
while(val > _in[pos]) pos++;

/I this will handle all exact "points" in the _in array
if (val == _in[pos]) return _out[pos];

/I interpolate in the right segment for the rest

return (val - _in[pos-1]) * (_out[pos] - _out[pos-1]) / (_in[pos] - _in[pos-1]) +
_out[pos-1];
}
Il

void setup() {
Serial.begin(9600);
Wire.begin();
#if ARDUINO >= 157
Wire.setClock(400000UL); // Set 12C frequency to 400kHz
#else
TWBR = ((F_CPU / 400000UL) - 16) / 2; // Set 12C frequency to 400kHz
#endif

i2cData[0] = 7; // Set the sample rate to 1000Hz - 8kHz/(7+1) = 1000Hz

i2cData[1] = 0x00; // Disable FSYNC and set 260 Hz Acc filtering, 256 Hz Gyro
filtering, 8 KHz sampling

i2cData[2] = 0x00; // Set Gyro Full Scale Range to +250deg/s

i2cData[3] = 0x00; // Set Accelerometer Full Scale Range to +2g

while (i2cWrite(0x19, i2cData, 4, false)); // Write to all four registers at once

while (i2cWrite(0x6B, 0x01, true)); // PLL with X axis gyroscope reference and
disable sleep mode

while (i2cRead(0x75, i2cData, 1));

if (i2cData[0] != 0x68) { // Read "WHO_AM _I" register
Serial.print(F("Error reading sensor"));
while (1);

}

delay(100); // Wait for sensor to stabilize
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[* Set kalman and gyro starting angle */
while (i2cRead(0x3B, i2cData, 6));
accX = (i2cData[0] << 8) | i2cData[1];
accY = (i2cData[2] << 8) | i2cData[3];
accZ = (i2cData[4] << 8) | i2cData[5];

/I Source: http://www.freescale.com/files/sensors/doc/app_note/AN3461.pdf
eq. 25 and eq. 26

/[ atan2 outputs the wvalue of -m to 1 (radians) - see
http://en.wikipedia.org/wiki/Atan2

/It is then converted from radians to degrees
#ifdef RESTRICT_PITCH // Eq. 25 and 26

double roll = atan2(accY, accZ) * RAD_TO_DEG;

double pitch = atan(-accX / sqrt(accY * accY + accZ * accZ)) * RAD_TO_DEG;
#else // Eq. 28 and 29

double roll = atan(accY / sqrt(accX * accX + accZ * accZ)) * RAD_TO_DEG;

double pitch = atan2(-accX, accZ) * RAD_TO_DEG;
#endif

kalmanX.setAngle(roll); // Set starting angle
kalmanY .setAngle(pitch);

gyroXangle = roll;

gyroYangle = pitch;

compAngleX = roll;

compAngleY = pitch;

timer = micros();

myPID.SetMode(AUTOMATIC);
myPID.SetOutputLimits(-255, 255);

myservo9.attach(9); //servo 9
myservo10.attach(10); //servo 10
delay(200);

myservo9.write(90);
myservo10.write(90);
delay(1000);

Il
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void loop() {

/[Calcula a pressdo utilizando um filtro a partir das medidas analdgicas do
transdutor de pressao

//IPressao = (((analogRead(0)-520)*(50-0.95))/(1023-520))+0.95;
//myAverage += Pressao/4;

//myAverage.process();

//Pressao = myAverage.mean;

Pressao = 15;

rho = FmultiMap(Pressao,Pres,dens,47);
M = FmultiMap(Pressao,Pres,Mach,47);

v = FmultiMap(Pressao,Pres,vel,47);

[[~=mmmmmmmm - Cddigo para atualizagao da biblioteca de Kalman

/* Update all the values */

while (i2cRead(0x3B, i2cData, 14));

accX = ((i2cData[0] << 8) | i2cData[1]);
accY = ((i2cData[2] << 8) | i2cData[3]);
accZ = ((i2ZcData[4] << 8) | i2cData[5]);
tempRaw = (i2cData[6] << 8) | i2cData[7];
gyroX = (i2cData[8] << 8) | i2ZcData[9];
gyroY = (i2cData[10] << 8) | i2cData[11];
gyroZ = (i2cData[12] << 8) | i2cData[13];

double dt = (double)(micros() - timer) / 1000000; // Calculate delta time
timer = micros();

/I Source: http://www.freescale.com/files/sensors/doc/app_note/AN3461.pdf
eq. 25 and eq. 26

/[ atan2 outputs the wvalue of -m to T (radians) - see
http://en.wikipedia.org/wiki/Atan2

/I It is then converted from radians to degrees

129



#ifdef RESTRICT_PITCH // Eq. 25 and 26
double roll = atan2(accY, accZ) * RAD_TO_DEG;
double pitch = atan(-accX / sqrt(accY * accY + accZ * accZ)) * RAD_TO_DEG;
#else // Eq. 28 and 29
double roll = atan(accY / sqrt(accX * accX + accZ * accZ)) * RAD_TO_DEG;
double pitch = atan2(-accX, accZ) * RAD_TO_DEG;
#endif

double gyroXrate = gyroX / 131.0; // Convert to deg/s
double gyroYrate = gyroY / 131.0; // Convert to deg/s

#ifdef RESTRICT_PITCH
/I This fixes the transition problem when the accelerometer angle jumps
between -180 and 180 degrees
if ((roll < -90 && kalAngleX > 90) || (roll > 90 && kalAngleX < -90)) {
kalmanX.setAngle(roll);
compAngleX = roll;

kalAngleX = roll;
gyroXangle = roll;
} else

kalAngleX = kalmanX.getAngle(roll, gyroXrate, dt); // Calculate the angle
using a Kalman filter

if (abs(kalAngleX) > 90)
gyroYrate = -gyroYrate; // Invert rate, so it fits the restriced accelerometer
reading
kalAngleY = kalmanY.getAngle(pitch, gyroYrate, dt);
#else
/I This fixes the transition problem when the accelerometer angle jumps
between -180 and 180 degrees
if ((pitch <-90 && kalAngleY > 90) || (pitch > 90 && kalAngleY < -90)) {
kalmanY.setAngle(pitch);
compAngleY = pitch;
kalAngleY = pitch;
gyroYangle = pitch;
} else
kalAngleY = kalmanY.getAngle(pitch, gyroYrate, dt); // Calculate the angle
using a Kalman filter

if (abs(kalAngleY) > 90)
gyroXrate = -gyroXrate; // Invert rate, so it fits the restriced accelerometer
reading
kalAngleX = kalmanX.getAngle(roll, gyroXrate, dt); // Calculate the angle using
a Kalman filter
#endif

gyroXangle += gyroXrate * dt; // Calculate gyro angle without any filter
gyroYangle += gyroYrate * dt;
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/lgyroXangle += kalmanX.getRate() * dt; // Calculate gyro angle using the
unbiased rate
/lgyroYangle += kalmanY.getRate() * dt;

compAngleX = 0.93 * (compAngleX + gyroXrate * dt) + 0.07 * roll; // Calculate
the angle using a Complimentary filter
compAngleY = 0.93 * (compAngleY + gyroYrate * dt) + 0.07 * pitch;

/I Reset the gyro angle when it has drifted too much
if (gyroXangle < -180 || gyroXangle > 180)
gyroXangle = kalAngleX;

if (gyroYangle <-180 || gyroYangle > 180)
gyroYangle = kalAngleY;

if(Pressao < 8){
alfa = 0;

myservo9.write(alfa+90);
myservo10.write(alfa+90);

else

[[~==mmm e Operacao nominal
if (abs(kalAngleX*0.0174533 - Setpoint) > 0.00872665){

if (Pressao > 10){

Kp =2;

IIKi = 20;

IIKd = 1;

}

/I if (Pressao > 12){
Il Kp = 25;
Il Ki=15;
Il Kd=4;
I}

/I if (Pressao > 14){
I Kp = 20;
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Il Ki=10;

Il Kd=3;
I}
if (Pressao > 16){
Kp = 15;
Il Ki =10;
Kd = 3;
}
1l Controlador PID

Input = kalAngleX*0.0174533;
em radianos

myPID.Compute();

u = Output;
biblioteca pid

[femmmmmmmeeeee Atuador

/linput da biblioteca pid

/lexecutando a biblioteca pid

/ltorque de controle saida da

alfarad = u*(sqrt((MA2)-1))/(0.55*rho*(vA2)*A*r);

de ataque em radianos

alfa = alfarad*57.2958000;
graus

if ((alfa < 10) && (alfa > -10)) {

operagao
myservo9.write((5*alfa)+90);
myservo10.write((-5*alfa)+90);

}

if (alfa >= 10) {
que 10

alfa = 10;
myservo9.write((5*alfa)+90);

myservo10.write((-5*alfa)+90);

}
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if(alfa <=-10) {
que -10

alfa = -10;
myservo9.write((5*alfa)+90);

myservo10.write((-5*alfa)+90);

else {

alfa = alfa_old;
myservo9.write((5*alfa)+90);
myservo10.write((-5*alfa)+90);

}

alfa_old = alfa;

}

Il Print

/[saturagéo para angulos menores

/* Print Data */

#if O // Set to 1 to activate
Serial.print(accX); Serial.print("\t");
Serial.print(accY); Serial.print("\t");
Serial.print(accZ); Serial.print("\t");

Serial.print(gyroX); Serial.print("\t");
Serial.print(gyroY); Serial.print("\t");
Serial.print(gyroZ); Serial.print("\t");

Serial.print("\t");
#endif

133



Serial.print("Tempo"); Serial.print("\t");
Serial.print(millis()/1000.000,3); Serial.print("\t");
Serial.print("\t");

/[Serial.print("Roll"); Serial.print("\t");
//Serial.print(roll); Serial.print("\t");
[/[Serial.print("\t");

/[Serial.print("gyroXangle"); Serial.print("\t");
//Serial.print(gyroXangle); Serial.print("\t");
/[Serial.print("\t");

/[Serial.print("compAngleX"); Serial.print("\t");
//Serial.print(compAngleX); Serial.print("\t");
[/[Serial.print("\t");

Serial.print("kalAngleX"); Serial.print("\t");
Serial.print(kalAngleX,3); Serial.print("\t");
Serial.print("\t");

Serial.print("Pressao"); Serial.print("\t");
Serial.print(Pressao,3); Serial.print("\t");
Serial.print("\t");

Serial.print("Densidade"); Serial.print("\t");
Serial.print(rho,3); Serial.print("\t");
Serial.print("\t");

Serial.print("Mach"); Serial.print("\t");
Serial.print(M,3); Serial.print("\t");
Serial.print("\t");

Serial.print("Velocidade"); Serial.print("\t");
Serial.print(v,3); Serial.print("\t");
Serial.print("\t");

Serial.print("Setpoint"); Serial.print("\t");
Serial.print(Setpoint*57.2958000); Serial.print("\t");
Serial.print("\t");

Serial.print("Sinal de Controle"); Serial.print("\t");
Serial.print(u,3); Serial.print("\t");
Serial.print("\t");

Serial.print("Angulo de Ataque"); Serial.print("\t");

Serial.print(alfa,3); Serial.print("\t");
Serial.print("\t");
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/I Serial.print(pitch); Serial.print("\t");

Il Serial.print(gyroYangle); Serial.print("\t");
/I Serial.print(compAngleY); Serial.print("\t");
I/ Serial.print(kalAngleY); Serial.print("\t");

#if 0 // Set to 1 to print the temperature
Serial.print("\t");

double temperature = (double)tempRaw / 340.0 + 36.53;
Serial.print(temperature); Serial.print("\t");
#endif

Serial.print("\r\n");
delay(5);
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