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Resumo

Este trabalho apresenta um procedimento para determinar trajetorias oti
mizadas que maximizem a carga Util de um Veiculo Langador de Satelltes(VLS)

sujeito a restrlgoes dinamicas e geométricas.
utilizando-se programagao linear para implementar um
procedimento de busca direta baseado em um metodo de parametrlzagao da

de abordagem subotima:

Isso foi conseguido atraves

fun .

gao de controle; e determinando sua solugao numerica por perturbagao linear.

Sao apresentados resultados de testes a partlr de 31mu1agao digital,

fazen

do uso de dados dlSpOanElS de uma versao de um VLS da Missao Espacial Com

‘pleta Brasileira (MECB).

Comparagoes preliminares,

com os dados dlSpOanElS,

sugerem que o procedlmento & uma boa opgao para esse problema de otimizagao.

" Abstract

maximizes the payload of a
dynamic and geometric constraints.

.approach: using linear programming to implement a direct search
based on a control function parametrization method:
numerical solution by linear perturbation.Results from digital

Thls work presents a procedure to determine an optimal trajectory that
Satellite Launching Vehicle (VLS) subject to

This was obtained by a suboptimal

procedure

and finding its

simulations

Complete

are presented, based on available VLS data from the Brazilian
Prellmlnary comparisons, with available data, suggest

Space Mission (MECB).

that the procedure is a good option for this optlmlzatlon problem.

Keywords:"
Optlmlzatlon Numerical Method.

1. INTRODUGAO

Um dos problemas enfrentados pela  MECB
(Missao Espacial-Completa Brasileira) € defi
nir a trajetdoria que um VLS (Veiculo Lancador

de Satélites) devera seguir para colocar um
satelite em drbita obedecendo as restrigoes
impostas para tal tarefa e maximizando a dis

ponibilidade de massa para o satélite.’

Com base em Smania (1988), _apresenta-se
solucao para este problema, que é extremamen-
te 1mportante para a fase de analise de uma
missao. Para diferentes alternativas de con
figuracao do foguete, é possivel obter-se uma
estimativa da disponibilidade maxima de massa
satelizavel.

Dentre as alternativas de se ter um proce
dimento de busca direta (Brauer et alii -
1977, Biggs - 1978-79) — isto é, em que 0 es
quema de busca é desenvolvido diretamente a
partir do problema de otimizacao formulado -
ou de busca indireta (Tandon - 1981, Biggs -
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1978-79, Cornelisse et alii - 1983) — isto e,

em que o esquema de busca é desenvolvido in

. ) . -~ -
diretamente a partir das condicoes necessa
rias de otimizacao do problema — a escolha

do procedimento de otimizacao foi fortemente
influenciada pelas seguintes constatagoes:

- a facilidade de entendimento e implementa
cao de procedimentos de busca direta, que
dispensam a necessidade de tratamento e
uso explicito (e, portanto, da complexida-
de) das condicoes necessarias de otimiza
cdo, tornando a utilizacdo dos resultados

acessiveis também a usuarios nao especializa
dos na area de teoria de controle 6timo de
sistemas dinamicos;

- Biggs (1978-79), fez comparagoes entre pro
cedimentos de busca direta e hibrida (dire
ta/indireta) onde, para exemplos semelhantes
(correcao de 6rbita, manobras de transferen
cia de orbita), o método direto  apresentou



maior velocidade com solugib nao significa
tivamente inferior a obtida com o procedi
mento hibrido;

- a experiéncia acumulada em outras agén
cias espaciais, consagrando a opgao por pro
cedimeritos de busca direta e subotimizacao
atraves da parametrizagao da funcao de con
trole (Brauer et alii - 1971, Cornelisse et
alii - 1983).

Optou-se finalmente por um procedimento
subotimo de busca direta aproveitando estu
dos anteriores realizados por

Ceballos e
Rios Neto (1979), Ceballos (1980) e Bueno
Neto (1985).

Ceballos (1980), fez seu trabalho volta

do & utilizacdo do método de parametrizacao

da fungao controle e solugao numérica por
perturbacdo linear proposto por Williamson
(1971), implementando-o na forma de esquema
de busca em cada iteracao usando problema
acessorio de programacao linear. No presen
te trabalho, utiliza-se a mesma forma geral
de implementacdo com diferenca na formula
cao do problema acessorio de programacao li
near em cada iteracao que foi modificada,
tendo em vista obter um melhor desempenho
de convergencia e facilitar a calibracao do
procedinento.

Bueno (1985) fez a modelagem de uma ver
sao do VLS utilizado pela MECB fazendo uso
de hipdteses simplificadoras similares as
de Reddy e Shirivasta (1976) para os vincu
los dinamicos e das informacOes sobre meca
nica orbital de Greensite (1970). Utilizé
ram-se os equacionamentos obtidos por Bueno
(1985) para a modelagem do VLS, assim como
as hipoteses e equacoes utilizadas por
Tandon (1981) para o controle e modelagem
da atmosfera.

0 resultado final foi a implementacao
de um programa de busca direta com procedi
mento subotimo capaz de definir parametros
de trajetoria buscando maximizar a capacida
de de satelizacao do VLS quanto a massa do
satelite (Smania - 1988).

Testes numéricos foram realizados utili
zando-se uma versao do VLS da MECB, sobre a
qual ja se tinha um relatdrio sobre a capa
cidade de satelizacao (Moraes et alii -
1984).

2. ABORDAGEM SUBOGTIMA DO PROBLEMA

A subotimizacao, através da parametriza
¢ao do controle, leva ao problema:

Maximizar: IP = IP (Xf, a) (2.1)
Sujeito a: |X = f(X, a, t) (2.2)
Xo = X(to) (2.3)
M(Xf, a) = (2.4)
onde Xo, Xf sao os vetores de estado nos

instantes inicial e final, respectivamente;
a é um vetor gxl dos parametros a serem oti
mizados, os quais podem ser quaisquer itens
da trajetéria ou do projeto do veiculo; 1IP
é o funcional a ser maximizado (massa sate
lizavel) eM é o conjunto de equagoes corres
pondentes aos vinculos de igualdade e - desi

guldade.

Fazendo algumas linearizagoes
(Williamson - 1971), propcoe-se que a solugao
do problema seja obtida através de iteracoes
dos dois seguintes problemas de programacao
linear (Smania - 1988):

a - Problema de Programacio Linear resolvido
quando os vinculos da equacao (2.&)_n50'esti
verem sendo satisfeitos (PPL-A).

Maximizar: B (2.5)
Sujeito a:

AM = M . 9Xf . Aa+ M . Aa = ~-B.M (2.6)

oXf da da .

/hai/ s yi . ARi, 1 =1, ...., g (2.7)
Bs1 (2.8)
B 2 Bmin (2.9)
ATP 2 0O (2.10)
onde:

- a_solucao deste PPL fornecerd, a cada ite
racao, Aaj;

- a equacao (2 5) € colocada de forma a ‘se
minimizar o nimero de iteracdes necessarias

para que todos os vinculos sejam satisfeitos,
pois a cada iteragao deste PPL espera-se ha
ver diminuicdo do valor de /M/ devido a in

troducdo das equacoes (2.6), (2.8) e (2.9);

- em (2.7) se deseja garantir que a solugao
obtida estard .dentro da faixa em que pode-se
considerar o problema como sendo linear. AR1
€ um valor de referencia, fixo para cada lai.
vyl € um parametro varidvel de. forma a se po
der adaptar essa restricao, em cada iteracao,
em funcao dos resultados obtidos ao se utili

.zar a solugao do problema linear no problema

real que nao € linear;

- a equagao (2.10) garante que nao se terd
solucoes que maximizem B e que contrariem nos

so objetivo de maximizar IP, ou seja, na
pior das hipdteses, na iteracao em questao
se tera AIP = 0;

- a equacao (2.9) nao permite solucoes  tri
viais em B; -

- o PPL com todas as equagoes de (2.5) ateé

(2.10) pode ndo ter solugao no casc em que o
IP inicial é maior do que o IP solugdo final
do problema de otimizacao. Neste caso, a
equacao (2.10) é substituida por
AIP £ - /AIPmin/ e Bmin assume o valor zero.

b - Problema de Programacac Linear resolvido

quando os vinculos da equacao (2.4) estive
rem sendo satisfeitos (PPL-B).

Maximizar: AIP ' (2.11)
Sujeito a:

/AM/=/% % Aa+g_I:. Aa/gAM;z;:flz)
/hai/ € yiARi, i =1, ...., g (2.13)

onde:

- a solucao deste PPL forneceré; a cada -

ite
racao, Aa; '
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- a equacao (2 11) e colocada de forma a se
minimizar o ndmero de iteragoes para se ob
ter a solucao final do problema eatingir o
maior Indice de performance (IP);

- a equacao (2.12) mostra que existe uma to
lerancia (AMmax) ao se maximizar AIP, em re

lagdo a se afastar de satisfazer os vincg

los; '

- em (2.13) se repete o que foi ‘feito em

(2.7);

- diz-se que os vinculos estao satisfeitos

quando a soma ponderada (3) definida por:
o )

S= I /Mi/wi (2.14)
i=1

(onde wi sdo valores de ponderacao) é  tal

que S £ € sendo € um valor que depende = da
precisao que se deseja.
A solucdo Aa é adicionada ao vetor a

obtendo-se novos valores para os parametros
de otimizacao (a).

0 processo iterativo continua até  que
nao hajam mais mudangas, no indice de per
formance e nas restricoes, em funcao das no
vas solucoes Aa.

3. TESTES NUMERICOS

Os testes numeéricos foram realizados em _

funcao da disponibilidade de dados referen

tes a uma versao de um Veiculo Langador de
Satélites da MECB. Os resultados sao rela
cionados, quanto a massa satellzavel - com

os obtidos para a mesma versdo por um Orgao
internacional de consagrada competéncia no
trato de problemas da area espacial . (vide
Moraes et alii - 1984). ’

referindo
(incli

Trés casos sao estudados se
as altitudeg das orbitas circulares
nacao de 25): :

a = 900 Km
b - 700 Km
¢ - 500 Km

Foram escolhidos para parametros de oti
mizacao a atitude do foguete, em relacao a
um sistema inercial em intervalos discreti-
zados, e o tempo 'de duracao da fase balisti
ca (tempo de "coasting').

4, RESULTADOS OBTIDOS

0 relacionamento dos resultados de
Smania (1988) com os de Moraes et alii
(1984) € feito na Figura (4.1). As Figuras

(4:2)5 (4.3), a
ra que se possa ter melhor ideia da qualida
de dos resultados encontrados na Figura
(4.1). Para melhor entendimento dos resul
tados obtldos, convém mencionar ainda que o
VLS em questao possue tres estaglos com pro
pelente sdlido e segue as seguintes etapas
de langamento:

0s - 1,75 s: subida vertical com atitu

de controlada;

1,75 s - 60 s : atitude controlada (aos

(4.4) e (4.5) sao expostas pa

105 s - t :em t_ se da o fim da fase
C «C_.
balistica;
t. -t * 65 s : queima do terceiro estagio.
A simbologia usada nas figuras é a se
guinte:
4 - valores iniciais (anteriores as itera
¢oes do procedimento de otimizacac) dos pa
" rametros de otimizacao correspondentes ao
angulo de atitude (8); -
o - valores correspondentes.a 6rbita de
900 Km com t_ = 500 s;
O - valores correspondentes a orbita de
700 Km com t. = 450 s;
* -~ valores correspondentes a 6rbita de
500 Km com tc = 350 sj i '
+ - resultados obtidos em Smania (1988);
x - resultados obtidos em Moraes et alii ]
(1984). ) :
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Fig. 4.l: Resultados obtidos para a massa
satelizavel em funcao da altitude da

- .de trajetoria para uma versao
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60 s se da o fim de queima
do primeiro estagio;

atitude controlada (aés
100 s se da o fim de quei
“ma do segundo estagio);

60 s - 100 s H

basculamento e infcio da
fase balistica ("coasting");"

100 s - 105 s :

orbita.

5. COMENTARIOS E CONCLUSOES

A partir, principalmente, dos trabalhos
feitos por Williamson (1971) e Ceballos e
Rios Neto (1979) para a abordagem numérica
do problema de controle otimo e de Tandon
(1981) e Bueno (1985) para a modelagem, foil
possivel resolver o problema de otimizacao
VLS da
subotimo
consegui

do
um procedimento
Nao so isto foi

MECB utilizando
(Smania - 1988).
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Fig. 4.2: Evolucao da altitude do VLS.
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Fig. 4.5: Evolucao do angulo de atitude
(©) do VLS.

do como também foi apresentada uma nova pro
posta para o procedimento subotimo, que con
siste na redugdo do problema de otimizacao a
iteracoes de dois problemas de  programacao
linear associados, com vantagens em relacao
ao desenvolvido por Ceballos e Rios Neto
(1979) (vide Smania - 1988).

A implementacao de um procedimento de
busca direta e da aproximacao parametrizada
subotima para o controle, tornou o presente
trabalho mais acessivel em termos de entendi
mento e, portanto, de mais facil divulgacao.

As aproximacoes na parametrizacao do con
trole e no procedimento de solucao numérica
levam a uma solucdo certamente valida para a
fase de analise de uma missao. Como ocorre
ria com qualquer procedimento numérico de
otimizacao, sua utilizacao sempre dependera
de um usuario que seja capaz de '"calibrar"
corretamente o programa para os dados parti
culares do lancador e da missao considerados.

Desdobramentos e extensoes do trabalho
deverao considerar a utilizacao de modelos
mais sofisticados para a dinamica; da parame
trizacao do controle; assim como a inclusao
de parametros para otimizacao da configura
cao do lancador. '

Além das aplicagoes ja citadas anterior
mente, o programa ja implementado (Smania -
1988) pode ser utilizado para simulacao e pa
ra definir uma trajetoria para um dado fogue
te, uma dada massa de satélite e um dado con
junto de restrigoes.
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