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RESUMO

TE’CNICA DE OTIMIZACAO APLICADA EM PROJETO CONCEITUAL DE
MISSEIS TATICOS

O projeto conceitual de misseis taticos impde o desafio de lidar com uma ampla gama de
variaveis e parametros de projeto e atender a determinados requisitos operacionais. Além
disso, a limitacdo de recursos e a competitividade estabelece que seja obtida ndo somente
uma solucdo que atenda aos requisitos, mas uma concepcao mais vantajosa. Nesse contexto
surge a necessidade de uma ferramenta de auxilio ao projetista, na fase de projeto
conceitual de misseis taticos, que empregue técnica de otimizacdo multiparamétrica e

multiobjetiva.

O presente trabalho visa o desenvolvimento de uma ferramenta computacional para auxilio
no projeto conceitual de misseis taticos, mediante a otimizacdo da configuracdo geral do
missil. O programa desenvolvido, denominado Scorpio 1.0, incorpora modelos tedricos
simplificados e de rapida avaliacdo nas areas de aerodinamica, propulsdo, peso e trajetdria

de voo. Para o processo de otimizacdo é empregada técnica de algoritmos genéticos.

O Scorpio 1.0 foi avaliado em diferentes etapas. Inicialmente foi verificada sua capacidade
de otimizar a solugdo de uma funcdo de teste. Em seguida foi averiguada a precisdo dos
modelos tedricos utilizados ao se comparar a previsdo de desempenho e caracteristicas,
dada pelo programa, com os valores reais de um missil de cruzeiro existente. Os resultados
indicados pelo programa apresentaram boa aproximacdo dos dados do missil real.
Posteriormente foi verificada a capacidade de repetibilidade de resultados em execugdes
com configuragdes idénticas, quando o programa indicou solu¢cdes proximas nos diferentes
casos. Por fim, o programa foi utilizado demonstrativamente para otimizag¢do de um missil
em fase de desenvolvimento no Brasil. Os resultados obtidos indicaram um missil com
massa de langcamento de aproximadamente 68% da previsdo inicial dos participantes do
projeto, atendendo aos requisitos e restricbes de projeto, demonstrando assim a viabilidade
do uso do programa Scorpio 1.0 para otimizacdo de misseis taticos em fase de projeto

conceitual.
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ABSTRACT

OPTIMIZATION TECHNIQUE APPLIED IN CONCEPTUAL DESIGN OF
TACTICAL MISSILES

Conceptual design of tactical missiles imposes the challenge of dealing with a wide range
of design variables and parameters and fulfilling certain operational requirements. In
addition , limited resources and competitiveness requires not only a solution that meets the
requirements , but a more advantageous design. In this context, the need for a tool to aid
the designer in the conceptual design of tactical missiles arises, making use of
multiparametric and multiobjective optimization techniques.

The objective of this work is to develop a computational tool to assist in the conceptual
design of tactical missiles, by the optimization of the general configuration of the missile.
The developed program, called Scorpio 1.0, incorporates simplified theoretical models and
rapid assessment in areas such aerodynamics, propulsion, weight and flight trajectory. For
the optimization process is employed technique of genetic algorithms.

The Scorpio 1.0 was evaluated in difentes steps. Initially it was verified its ability to
optimize the solution of a test function. Then has been investigated the accuracy of the
theoretical models used comparing the prediction of performance and features, foreseen by
the program, with the data of an existing cruise missile. The results indicated by the
program showed good approximation to the reference missile data. It was later verified the
program’s results repeatability capacity at different executions with identical
configurations, when the program indicated close solutions in different cases. Finally, the
program was used demonstratively for optimization of a missile under development at
Brazil. The results indicated a missile with launch mass of approximately 68% of the initial
value, foreseen by the project participants, while still meeting the requirements and
restrictions, thus demonstrating the feasibility of using the Scorpio 1.0 for optimization of
tactical missiles in conceptual design phase.
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1- INTRODUCAO

1.1 - IMPORTANCIA ATUAL DOS MISSEIS TATICOS

Misseis sdo veiculos aéreos ndo tripulados que contém uma cabeca-de-guerra explosiva,
dotados de sistemas de propulsdo prdpria, com sistemas de orientacdo e controle de voo
embarcados (Bureau of Naval Personnel, 1966). Os misseis foram uma arma inteiramente
nova na Segunda Guerra Mundial. Eles ofereciam as vantagens dos foguetes (alcance,
velocidade, poder de fogo, baixo peso, recuo e exposicdo) e eliminavam a maior
desvantagem destes (imprecisdo). Mesmo quando disparados contra alvos distantes ou em
movimento, os misseis ofereciam probabilidade razoavel de sucesso. Essa tecnologia
estava ainda em seu inicio quando a Segunda Guerra Mundial teve fim, mas em 1945
estava claro que 0s novos misseis representariam uma revolugdo no campo militar
(Mindling & Bolton, 2011).

A bipolarizagdo mundial nos anos seguintes a Segunda Guerra Mundial promoveu o
desenvolvimento de misseis balisticos capazes de transportar ndo apenas explosivos
convencionais mas também artefatos nucleares. A opcdo por misseis balisticos para ataque
a longas distancias ocorreu por disponibilidade tecnoldgica referentes ao sistema de
propulsdao bem como do sistema de guiamento e controle. Em 1955 tanto a Unido Soviética
como os Estados Unidos ja dispunham em seus arsenais de misseis balisticos capazes de
transportar ogivas nucleares. O desenvolvimento desse tipo de armamento continuou nos
anos subsequentes, com o incremento do alcance e capacidade de carga, resultando na
disponibilidade de misseis balisticos intercontinentais ja no inicio da década de 1960 (Van
Riper, 2004).

Apbs a Segunda Guerra Mundial, os primeiros projetos de misseis de cruzeiro utilizavam
motores aeronauticos comuns e piloto-automatico para guiamento e controle. Em seguida,
estes foram substituidos por guiamento por comando e sistemas de navegacdo inercial,
enguanto propelentes solidos e motores turbojato (e posteriormente turbofan) substituiram

0s motores iniciais. Contudo, o longo tempo de voo dos primeiros misseis de cruzeiro fazia



com que os sistemas inerciais acumulassem erros de navegacdo inaceitaveis do ponto de

vista operacional.

O advento de tecnologias como guiamento por comparacéo de terreno®, correlagio digital
de imagem? e navegacdo por GPS® permitiu superar obstaculos relacionados & navegacao
de misseis de cruzeiro por longas distancias. Outra barreira significativa para
implementacdo de misseis de cruzeiro é a necessidade de um sistema de propulsao de alta
eficiéncia, capaz de levar o missil até alvos além de 300 km. No inicio da década de 1980
os Estados Unidos e a Unido Soviética detinham misseis de cruzeiro capazes de transportar
ogivas nucleares e convencionais por distancias superiores a 1500 km, atingindo alvos com

grande preciséo.

Misseis balisticos representaram uma ferramenta de pressdo politica e militar durante a
segunda metade do seéculo XX. As diversas tensdes politicas desse periodo, ainda que ndo
tenham resultado em conflitos armados, incentivaram o desenvolvimento de misseis
balisticos em paises de todos os continentes. Todavia, a analise dos principais conflitos
armados desde o fim da Segunda Guerra Mundial até o inicio do século XXI mostra um
decréscimo do uso de misseis balisticos e o incremento do uso de misseis de cruzeiro
(Gormley, 2008).

Avancos tecnoldgicos nas Gltimas décadas tém permitido que barreiras pontuais sejam
superadas, disseminando a capacidade de producdo de misseis de cruzeiro por diversos
paises do mundo. Atualmente a énfase no uso desse tipo de armamento tem sido o ataque
de alvos especificos, onde € requerida grande precisdo e furtividade no ataque, de forma a
dificultar ou mesmo impedir a capacidade de reacdo do oponente, com o minimo de danos

colaterais possiveis.

Estima-se que os custos do ciclo de vida completo de um missil de cruzeiro sejam menores
que custos correspondentes de aeronaves tripuladas de ataque (Nicholls, 2000). Esse é um

importante fator a ser considerado quando se leva em conta a capacidade de sobrevivéncia

! Uma traduco livre do inglés Terrain Contour-Matching (TERCOM).
2 Uma traduco livre do inglés Digital Scene-Matching Area Correlation (DSMAC).

* Do inglés Global Positioning System.



de aeronaves em situacBes de combate. Dadas estas vantagens relativas dos misseis de
cruzeiro aliadas ao fato que eles permitem conduzir campanhas militares estratégicas sem a
necessidade de inicialmente obter superioridade aérea, é possivel concluir que, num futuro
préximo, havera um interesse crescente na aquisicao desse tipo de armamento por parte de

diferentes nacdes (Gormley, 2008).

1.2 - FASES DO PROJETO DE ENGENHARIA

Qualquer produto de engenharia, inclusive um missil tatico, é projetado e construido para
desempenhar fungdes especificas servindo a determinados fins. Este ciclo de vida total

inclui trés etapas principais:

i.  Projeto de Engenharia;
ii. Fabricagéo;

iii.  Operacdo.

Projeto de Engenharia é essencialmente um processo de tomada de decisfes por meio do
qual um produto pode ser fabricado com um custo razoavel, atendendo aos requisitos de
projeto. Diferencas no projeto de um dado produto, que refletem em seu desempenho,
podem ser relacionadas a extensao da analise de engenharia que precede qualquer decisdo
tomada pelo projetista. Incluem-se em tal andlise parametros como (a) geometria e
dimensbes de diferentes partes, (b) tipos de materiais usados na fabricacdo e suas
especificacbes técnicas, (c) técnicas de fabricacdo e montagem, e (d) condicBes de
operacdo (Tawancy, Ul-Hamid & Abbas, 2004).

Tipicamente, o0 projeto se inicia com uma ideia ou um conceito desenvolvido para
satisfazer determinadas necessidades, sejam elas necessidades de mercado por um novo
produto ou pelo incremento no desempenho de um produto existente. Antes desse conceito
se materializar em um produto, o Projeto de Engenharia passa por fases distintas, que

podem ser classificadas em:

i.  Projeto conceitual;

ii.  Projeto preliminar;



iii.  Projeto detalhado (Projeto de producdo).

1.2.1 - Projeto conceitual

O projeto conceitual se atém primariamente com requisitos funcionais do produto e como
eles podem ser atendidos. Nesta fase, diversas concepcdes ou ideias que podem atender aos
requisitos iniciais sdo avaliadas (por exemplo: configuracdo, dimensGes principais, peso,
desempenho). Posteriormente uma decisdo € tomada a respeito da viabilidade de
determinada concepcdo. AplGs a aprovacdo da mesma, ela é selecionada para
desenvolvimento posterior. Além disso, sdo feitas consideracdes acerca da disponibilidade
de materiais estruturais cujas propriedades satisfacam aos requisitos de projeto. Assim, 0
projeto conceitual contém muito mais do que é visto no esbogo do produto apresentado no
fim dessa etapa (Raymer, 2004). Um bom projeto conceitual € submetido as avaliaces das
etapas de projeto subsequentes sem que grandes mudancas sejam necessarias. 1sso decorre
da abrangéncia e precisdo dos modelos tedricos utilizados para elaboracdo do projeto

conceitual.

1.2.2 - Projeto preliminar

Para que a fase de projeto preliminar seja iniciada, as grandes modificagdes no projeto
conceitual devem ser finalizadas. Alteracbes posteriores, de menor impacto no projeto
conceitual selecionado, caso ocorram, resultam em um projeto razoavelmente maduro
durante a fase de projeto preliminar. A configuracdo geral do produto permanecera
inalterada, embora pequenas alteragdes possam ocorrer. Num estagio proximo do fim do
projeto preliminar, mesmo as alteracfes menores serdo finalizadas. O objetivo final dessa
etapa € a preparacdo para a fase de projeto detalhado. No fim geralmente é feito um
modelo em escala real do produto (Raymer, 2004). Nessa fase é estabelecida a viabilidade
da fabricacdo do produto, atendendo, além dos requisitos tecnico-operacionais, ao

cronograma e ao custo estimado.



1.2.3 - Projeto detalhado

Considerando uma decisdo favoravel ao desenvolvimento da escala real do produto, a fase
de projeto detalhado se inicia, na qual sdo projetadas as pecas e 0s componentes a serem
fabricados. Outra atividade importante dessa fase € o projeto de producdo, onde se
determina como o produto sera fabricado, desde as partes mais simples até a montagem
completa do produto. Portanto, nesta etapa sdo desenvolvidos desenhos técnicos de
engenharia para especificar os diversos componentes, suas dimensdes, procedimentos de
montagem, bem com o0s materiais que deverdo ser utilizados. 1sso permite a converséo do
projeto em um protétipo de teste e avaliacdo, que pode demandar alteracbes adicionais no

projeto para melhorar o desempenho do produto.

Durante a etapa de projeto detalhado séo intensificados os testes de cada subsistema do
produto. Esta etapa termina com a fabricacdo do produto. E importante que todas as
mudancas necessarias sejam feitas antes que o produto entre em fase de projeto de
producdo. E possivel que a fase de projeto detalhado revele a necessidade de mudancas
adicionais no projeto. Alteracdes no projeto do produto apds avangos na producdo podem
ser muito onerosas. Portanto, as mudancas requeridas devem ser realizadas durante a fase
de projeto detalhado (Tawancy, Ul-Hamid & Abbas, 2004).

1.3 - PROJETO CONCEITUAL DE MISSEIS TATICOS

Segundo Fleeman (2006), o projeto conceitual de misseis taticos é um processo iterativo,
que requer um namero de iteracbes de projeto para atingir um equilibrio entre diversos

parametros de entrada e saida. As principais atividades do projeto conceitual sdo:

i.  Definicdo da misséo e cenario de operacao;
ii.  Definicdo dos requisitos do armamento, estudos de compromisso e analise de
sensibilidade;
iii.  Estudo de integracao fisica do missil com a plataforma de langcamento;
iv.  Elaboracéo do conceito do missil;

v.  Avaliagdo tecnoldgica e roteiro de desenvolvimento tecnologico.



O processo inicial de projeto comeca com uma definicdo geral da missdo e cenario de
operacdo do missil. Os dados de entrada s&o as capacidades desejaveis pelo operador do
sistema (missil), que idealmente ndo mudam durante 0 processo, mas que podem ser
alteradas, por exemplo, por se descobrir que as metas iniciais ndo podem ser atingidas ou

pela decisdo de adocdo de uma tecnologia que ndo estava disponivel no inicio do projeto.

A segunda etapa, definicdo dos requisitos do armamento, estudos de compromisso e
analise de sensibilidade, fornece os requisitos técnico-operacionais do missil tais como

alcance, tempo de voo até o alvo e outras figuras de mérito.

A terceira etapa, estudo de integracdo fisica do missil com a plataforma de lancamento,
estabelece a existéncia de restricdes fisicas tais como comprimento, envergadura e peso.

Esta etapa é orientada no sentido de integracdo dos diferentes sistemas (Fleeman, 2006).

A quarta etapa, elaboracdo do conceito do missil, é a mais iterativa e indiscutivelmente a
mais criativa (Fleeman, 2006). Nela, tradicionalmente, sdo avaliadas caracteristicas como
forma aerodindmica, massa e tipo de propelente ou combustivel, alcance de voo, tempo até
o alvo, manobrabilidade, alcance de deteccdo do alvo, precisdo, letalidade e custo; e o
missil € redimensionado e reconfigurado em um processo iterativo. Por exemplo, 0s
estabilizadores de cauda e superficies de controle aerodindmico podem ser
redimensionados para incrementar a estabilidade e manobrabilidade. Outro exemplo é a
adicdo de propelente ou combustivel para atingir o alcance de voo desejado. Ao passo que
0 projeto amadurece e € melhor definido através das iteracfes, o numero de solucGes
alterativas é reduzido de uma vasta gama de possibilidades para um pequeno grupo de
alternativas preferidas que é mais razoavel e com melhor relacdo custo-beneficio. Com o
amadurecimento do projeto, obtém-se informacBes mais abrangentes para o projeto dos
subsistemas (Fleeman, 2012).

Por fim, uma etapa de avaliacdo tecnoldgica permite uma defini¢do ainda mais profunda
dos subsistemas e a selecdo das melhores tecnologias aplicaveis. Os estudos de tecnologia
levam a um grupo de tecnologias preferidas. Um roteiro de desenvolvimento tecnologico
documenta o desenvolvimento para o amadurecimento de tecnologias necessarias
(Fleeman, 2012).



A Figura 1.1 apresenta o fluxograma tipico de avaliacdo de alternativas e 0 processo
iterativo usado para composicdo do projeto conceitual de misseis taticos proposta na obra
de Fleeman (2012). Nesse fluxograma, a partir dos requisitos da misséo, estabelece-se um
ponto de partida com um missil de referéncia (existente), dotado de sistema de propulsado
similar ao desejado. O missil de referéncia € utilizado para acelerar a convergéncia do
projeto. As vantagens do uso do missil de referéncia incluem a consideragdo de um sistema
balanceado e o uso de um referencial preciso a respeito de dados de teste existentes (p.ex.
dados de tunel de vento). O missil de referéncia sofre modificacfes em sua aerodinamica,
propulsdo, peso e trajetoria de voo para atender aos novos requisitos do novo missil. O
novo projeto conceitual é avaliado a partir de seus requisitos de voo (p.ex. alcance de voo,

tempo de voo até o alvo, manobrabilidade).

A rotina aerodindmica do processo de projeto conceitual abrange uma investigacdo das
alternativas de configuracdo geométrica. Informacdes de saida dos calculos aerodindmicos
sdo entdo utilizados como dados de entrada para o dimensionamento do sistema de
propulsdo. Esse dimensionamento inclui a previsdo de suficiente quantidade de propelente
ou combustivel para atender aos requisitos de alcance e tempo de voo. O préximo passo é a
estimativa de peso do novo missil com sua aerodindmica e propulsdo modificada. Boa
parte dessa atividade é focada no projeto estrutural, que é sensivel as mudancas do
desempenho de voo (Fleeman, 2012). Apds a estimativa de peso, a trajetoria de voo do
novo missil é computada. O alcance, velocidade terminal, manobrabilidade, e outros
parametros de desempenho de voo sdo entdo comparados com o desempenho de voo
requerido pela missdo. Se o missil ndo atender aos requisitos de desempenho de voo, ele é
redimensionado e o processo reiterado. Ap6s completar um nudmero suficiente de
reiteracdes, 0 proximo passo € avaliar novo missil a partir de outras figuras de mérito e
restricbes. Se o missil ndo atende a estes Gltimos requisitos, o projeto € alterado
(configuracBes alternativas, subsistemas, tecnologia) e redimensionado para a préxima

iteracdo e avaliacdo (Fleeman, 2012).

* Esse é o processo tradicional de projeto conceitual de misseis taticos apresentado por Fleeman (2012).
Como serd visto adiante, neste trabalho sera adotada uma rotina diferente, ndo sendo adotado um missil como
referéncia, tampouco serdo aplicadas iteracOes para alterages consecutivas de um mesmo missil. O

fluxograma de processos adotado neste trabalho esta representado pelas Figuras 3.6 e 3.7 .
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Figura 1.1 — Fluxograma tipico de projeto conceitual de missil tatico baseado em um missil
de referéncia (Fleeman 2012, modificado).

Apbs ser submetido ao fluxo de processos apresentado, o missil final diferira do missil de

referéncia em muitos aspectos. Por exemplo, a area da asa pode ter sido redimensionada

para atender aos requisitos de manobrabilidade. A area das superficies de cauda pode ter
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sido redimensionada para atender aos requisitos de margem de estabilidade estatica e
maximo angulo de ataque para voo trimado. O motor foguete ou ramjet pode ter sido
alterado para aumentar sua eficiéncia na altitude e velocidade de voo selecionadas.
Adicionalmente, o comprimento do sistema de propulsdo pode ter sido alterado para
acomodar a quantidade adicional de propelente/combustivel necessaria para satisfazer o
requisito de alcance de voo. As mudancas de projeto se refletem em revisbes da massa,
geometria, perfil de empuxo e trajetéria de voo do missil. Com esse processo, tipicamente,
sdo necessarias de 3 a 6 iteraces de projeto antes que o missil alterado convirja e atenda

aos requisitos de desempenho de voo (Fleeman, 2006).

Embora o projeto de um missil possa atender ao requisitos de desempenho e satisfazer a
outras figuras de mérito e restricbes da plataforma de lancamento, esse ndo €
necessariamente um projeto otimizado. De acordo com Fleeman (2012), é uma boa pratica
de projeto avaliar o maior nimero possivel de alternativas de projeto durante a duragdo

desta etapa.

1.4 - DEFINICAO DO PROBLEMA

Durante o projeto conceitual de um missil tatico é necessario estimar, de forma rapida e
econdmica, o desempenho de uma grande variedade de possiveis configuragdes. Portanto,

0 emprego de uma ferramenta computacional de auxilio ao projetista é fundamental.

Dois requisitos basicos para programas de computador empregados em projeto conceitual
de misseis taticos sdo: curto tempo de resposta e facilidade de uso. Curto tempo de resposta
é necessario para realizar uma busca em uma ampla gama de solu¢cdes com um nimero de
iteracGes suficientes para a convergéncia do projeto para uma solucdo adequada. Por esta
razdo devem ser utilizados métodos simples baseados em modelos matematicos

incorporando apenas 0s parametros mais importantes (Fleeman, 2006).

Além disso, a limitacdo de recursos e a competitividade estabelecem que seja obtida ndo
somente uma solucdo que atenda aos requisitos, mas uma concepg¢ao mais vantajosa. Nesse

contexto surge a necessidade de uma ferramenta de auxilio ao projetista, na fase de projeto



conceitual de misseis taticos, que empregue técnica de otimizacdo multiparamétrica e

multiobjetiva, com vista & redugédo de custos do produto.

1.5 - REVISAO BIBLIOGRAFICA

Projeto conceitual de missil tatico € geralmente baseado em previsdes de caracteristicas
aerodinamicas nas quais sdo utilizados métodos simples, sem os beneficios de dados de
testes para novas configuracdes (Fleeman, 2012). Exemplos de ferramentas de previséo

com relacdo a projeto conceitual é o codigo ADAM e a planilha eletrénica TDM.

O cdédigo ADAM (Advanced Design of Aerodynamic Missiles) opera em DOS e utiliza,
para previsdes aerodinamicas, métodos propostos por Pitts, Nielsen & Kaatari (1957) e
Jorgensen (1973). Os métodos aerodindmicos cobrem de regimes subsonicos a
hipersonicos e angulos de ataque de até 180 graus. O modulo de aerodindmica do
programa ADAM calcula coeficientes de forca e momento, derivadas de estabilidade
estatica e dinamica, condi¢bes de trimagem, efetividade de controle e localizacdo de
centros de pressdo. Equacdes de movimento incluem modelos de trés a seis graus de
liberdade. O programa possui uma base de dados de misseis existentes. No modulo de
propulsdo o empuxo é modelado como um perfil com dois niveis, de determinados tempos
de duracdo. A massa de propelente de cada fase de empuxo também pode ser especificada.
O alvo do missil pode ser modelado como fixo ou movel. A distancia, altitude e velocidade
do alvo sdo especificados, bem como as condi¢cdes de lancamento do missil, incluindo

altitude, velocidade e angulo de langcamento (Hindes, 1993).

Uma outra ferramenta computacional adequada para projeto conceitual é a planilha
eletronica denominada TDM (Tactical Missile Design), baseada na metodologia de
dimensionamento proposta por Fleeman (2006). A planilha TDM utiliza a plataforma
Windows Excel. Nessa planilha, as propriedades aerodindmicas do corpo do missil
utilizam as teorias de Pitts, Nielsen & Kaatari (1957) e Jorgensen (1973). Previsoes
aerodinamicas para as superficies fixas e moveis sdo baseadas nos trabalhos de Pitts,
Nielsen & Kaatari (1957), Jorgensen (1973) e Hoak (1978). Os métodos sdo aplicaveis
para configuracGes de asa de baixa razdo de aspecto, com angulo de ataque de até 90 graus

e regime de voo subsdnico a hipersonico.
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A planilha TDM possui capacidade de estimar dados de motor ramjet, fornecendo valor de
recuperacdo de pressdo de admissdo, impulso especifico e empuxo, conforme Ashley
(1974), Kinroth & Anderson (1980) e North American Rockwell Corporation (1970). O
empuxo e impulso especifico de motor foguete sdo baseados em equacgdes de escoamento
isentropico, ajustadas com a variacdo de razdo de calores especificos em funcdo da
temperatura. O empuxo é modelado como um perfil com dois niveis, de determinados
tempos de duracdo. A massa de propelente de cada nivel de empuxo também pode ser
especificada. A planilha TDM tem a capacidade de estimar a massa dos componentes do
missil. Previsdes de trajetoria de voo sdo baseadas em métodos analiticos. Uma descricao
detalhada das funcionalidades da planilna TDM é feita por Frits et al (2002).

Além dessas duas ferramentas existem outras que incorporam codigos mais sofisticados,
uma vez que utilizam dados de tanel de vento ou dados de desempenho de misseis
existentes. Como exemplo de tais cddigos, cita-se, por exemplo, o Missile DATCOM,
MISL3 e o APQ9.

O programa de previses aerodindmicas Missile DATCOM (DATa COMpendium) é um
programa de computador complexo, com 405 subrotinas, escrito em FORTRAN 90, que
foi desenvolvido com patrocinio do Air Force Research Laboratory (EUA). Os métodos
generalizados sdo aplicaveis a configuracGes de asa-corpo-cauda com corpo de se¢do
transversal circular e ndo-circular, com qualquer angulo de ataque (Bruns, Moore, Stoy,
Vukelich, & Blake, 1991). O codigo pode modelar admissdo de ar e outras protuberancias.
Superficies aerodinamicas podem estar situadas em posicGes arbitrarias. Segundo Fleeman
(2012), este programa é mais adequado para o projeto preliminar devido ao grande nimero
de parametros de entrada e ao tempo necessario para preparar dados de entrada e analisar

dados de saida.

O codigo aerodinamico MISL3 do Nielsen Engineering and Research (NEAR) € baseado
em angulos de ataque equivalente desenvolvido pelo NEAR (NEAR Inc, 2016). O
programa inclui desprendimento de vortices, configuracbes geométricas e ndimero de
Mach. O MISL3 ¢ aplicavel a configuragdes asa-corpo-cauda em grandes angulos de
ataque, angulo de rolagem e deflexdo de superficies de controle arbitrario. As saidas do

programa incluem forgas e momentos, carregamentos, momentos fletores e derivadas de
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estabilidade dindmica. O programa é mais adequado para projeto preliminar dado que ele
ndo transfere automaticamente as informac6es de saida para um codigo de trajetdria de

voo, requerendo um longo tempo de entrada de dados.

O Aeroprediction Incorporated Code APQ9 inclui, aléem dos usuais dados de entrada,
corpos com secdo transversal eliptica e grandes angulos de ataque. Dados de saida incluem
forcas e momentos, derivadas de estabilidade dinamica, distribuicdo de presséo,
temperatura superficial e simulacdo de trajetdria de voo com trés graus-de-liberdade
(Moore & Moore, 2009).

1.6 - OBJETIVO

1.6.1 - Objetivo geral

O presente trabalho consiste no desenvolvimento de uma ferramenta computacional para
auxilio ao projetista no projeto de misseis taticos, especificamente na fase de projeto
conceitual, mediante a otimizacdo da configuracdo geral do missil, a partir de requisitos de
desempenho (alcance, estabilidade estatica, manobrabilidade etc), parametros de projeto
(perfil de voo, tipo de motor, tipo de controle etc) e restri¢cbes informadas pelo usuario do
programa (massa de lancamento maxima, limitagdes dimensionais superiores e inferiores
de componentes do missil etc). O procedimento de otimizagdo empregado no programa
tem como objetivo principal a minimizacdo da massa de lancamento, paralelamente a
maximizacao do alcance do missil. Uma vez que esses objetivos sdo conflitantes, é adotado
um critério de avaliacdo das solucbes de acordo com a aplicacdo de pesos a cada um dos
objetivos individualmente. Para a otimizacdo multiobjetivo imposta pela natureza do

problema, o programa desenvolvido utilizara técnica de algoritmos genéticos.

O programa proposto visa suprir uma necessidade da fase de projeto conceitual de misseis
taticos, apresentando-se como uma ferramenta que incorpora modelos teoricos
simplificados e de rapida avaliagdo nas areas de aerodinamica, propulsdo, peso e trajetdria

de voo, abrangendo uma ampla gama de configuracfes técnico-operacionais possiveis,
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conjugada com a capacidade de otimizacdo de misseis para determinada missdo. A

simplicidade dos modelos utilizados aliada a sua razoavel precisdo permite a anélise de um

grande nimero de configuracdes de misseis, explorando o espago de solugdes possiveis,

indicando configuracdes mais adequadas para suprir as necessidades do operador do

sistema de arma.

1.6.2 - Objetivos especificos

Os objetivos especificos deste trabalho séo:

1.

Implementacdo de algoritmo genético (AG) e sua verificacdo. O AG
implementado no programa desenvolvido deverd ser verificado pelo uso de uma
funcdo de teste amplamente utilizada, a funcdo de Rastrigin (Rastrigin, 1974), que
contém diversos maximos e minimos locais. Essa funcao nao esta relacionada com
misseis taticos, mas permite a verificacdo das funcionalidades do AG. O objetivo
desta etapa é demostrar a capacidade evolutiva e de busca de boas solugdes do AG
implementado, com uso de uma funcdo da qual se conhece o espaco de busca e 0
minimo global (ou maximo, como sera discutido), antes que se inicie a aplicacao
deste AG com os modelos tedricos adequados para misseis taticos.

Implementacdo de rotina de dimensionamento de missil tatico conforme
modelos matematicos adotados. Devera ser implementada rotina de
dimensionamento conforme modelo matematico para dimensionamento de
caracteristicas aerodinamicas, de propulsdo, volume/peso e trajetdria de voo, com
precisdo e simplicidade suficientes para previsdes em fase de projeto conceitual de
misseis taticos. Os modelos matematicos adotados deverdo possuir capacidade de
modelar os seguintes parametros:

a. Aerodinamica: coeficiente de arrasto parasita, coeficiente de forca normal e
centro aerodindmico para o corpo do missil e suas superficies
aerodinamicas; relacdo sustentacdo/arrasto; regime de voo subsbnico e
supersdnico; controle por canard, asa ou cauda; calculo da margem de

estabilidade estatica e maximo fator de carga em voo.
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3.

4.

5.

b. Propulsdo: motores do tipo foguete, ramjet e turbojato. Calculo das
principais carateristicas técnico-operacionais do motor de interesse em
projeto conceitual.

c. Volume/Peso: estimativa de volume e peso para 0s principais componentes
do missil, bem como de todo o conjunto.

d. Trajetdria de voo: estimativa para o alcance de voo de acordo com perfis de
voo dos tipos boost-coast, boost-sustain, cruzeiro e balistico.

Implementacdo de funcdo de avaliacdo de misseis taticos para procedimento
de otimizagdo com multiplos objetivos.

Verificacdo® das equacdes de modelagem apresentadas e rotina de
dimensionamento para o caso de missil de cruzeiro subsénico. O programa
desenvolvido devera ser utilizado para o dimensionamento de um missil de cruzeiro
existente, a partir do uso de informacOes relativas a este missil como dado de
entrada. O desempenho informado pelo programa deverd ser comparado com o
desempenho do missil existente declarado pelo fabricante. O objetivo desta etapa é
a verificacdo do funcionamento da rotina de calculo e da precisdo dos modelos
matematicos apresentadas para previsdo do desempenho de um missil.

Verificacdo de repetibilidade de resultados para casos com 0S Mesmos
parametros e variaveis de projeto. Devido a natureza aleatoria dos algoritmos
genéticos, os resultados obtidos apds sucessivas execucdes do programa
desenvolvido ndo serdo idénticos, mesmo para iguais dados de entrada. Contudo,
uma medida da confiabilidade dos resultados fornecidos pelo programa é a
capacidade de produzir resultados proximos, para execucgdes diferentes com dados
de entrada iguais. Esta etapa objetiva demonstrar esta capacidade do programa

desenvolvido.

> Ressalta-se que o escopo deste trabalho prevé a implementacéo e verificacdo dos algoritmos citados acima,
ndo a sua validacdo. Segundo Fleeman (2012), o processo de verificagdo de um cddigo computacional de
dimensionamento inclui a depuragido (“debugging”) do cédigo fonte, comparacdo do cédigo fonte com os
algoritmos originais, comparagdo dos resultados com outro programa de computador e, quando possivel,
comparacdo dos resultados com pelo menos um conjunto de dados de testes. Ainda segundo Fleeman (2012),
0 processo de validagdo de um codigo computacional de dimensionamento confirma que o codigo modela a
realidade com precisdo. Validacdo é a comparagdo dos resultados do cddigo com os dados do sistema real, 0

que, idealmente, incluem dados de teste de voo.
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6. Utilizacdo demonstrativa do programa para o caso de um missil de cruzeiro
subsbnico em desenvolvimento. O programa desenvolvido devera ser utilizado
para o estudo do caso de um missil que se encontrava em fase de desenvolvimento
a época da elaboracéo deste trabalho. Para isso serdo utilizados dados preliminares

divulgados pelos participantes do projeto (fabricante e operador).

1.7 - ORGANIZACAO DA DISSERTACAO

De modo a permitir uma visdo panoramica dessa dissertacdo, descreve-se a seguir sua

estrutura.

Essa dissertacdo € composta por cinco capitulos. No primeiro (e corrente) é feita uma
Introducdo a tematica do trabalho, com comentarios sobre a diferenca bésica entre
foguetes e misseis, a composicdo basica de misseis taticos e da importancia de misseis
taticos na guerra moderna. Faz-se uma breve exposicdo das diferentes fases de um projeto
de engenharia (projeto conceitual, projeto preliminar e projeto detalhado). Comenta-se
ainda sobre as atividades que fazem parte do projeto conceitual de misseis taticos, bem
como a tradicional rotina de dimensionamento utilizada. Por fim, sdo declarados os

objetivos do atual trabalho.

No capitulo dois faz-se uma exposi¢do dos Modelos Matematicos utilizados nas areas de
aerodindmica, propulsdo, peso e trajetéria. A secdo que trata de Aerodindmica mostra
como € calculada a forca de arrasto parasita e forca normal em cada componente
aerodinamico do missil (corpo, asa, superficies de cauda) e posterior decomposicdo em
forcas de sustentacdo e arrasto, para diferentes regimes de voo e configuracdo de cada
componente. Sdo feitos comentarios sobre a geometria das superficie aerodindmicas do
missil, dimensionamento das superficies de cauda e sobre tipos de configuracdo de
controle. Trata-se brevemente sobre equilibrio estatico em voo e estabilidade,
manobrabilidade, margem de estabilidade estatica e fator de carga em voo. Em sequéncia
trata-se do tema Propulsdo onde sdo abordados os principais tipos de motor utilizados em
misseis taticos: motor foguete, ramjet e turbojato. Posteriormente apresenta-se as

consideracbes empregadas para estimativa de Volume e Peso para 0s principais
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componentes de um missil tatico. A secdo seguinte trata de Trajetdria de Voo e aborda as
equacOes de modelagem de movimento para as diferentes fases do voo.

O capitulo de namero trés apresenta a Metodologia utilizada no presente trabalho. L& sédo
comentados alguns conceitos fundamentais os algoritmos genéticos. E feita uma exposicao
dos principais topicos relacionados ao funcionamento de um algoritmo genético. Nesse
capitulo € descrito o programa criado no ambito dessa dissertacdo, o qual foi denominado
Scorpio 1.0. L& também é possivel obter detalhes relacionados ao algoritmo genético
implementado para otimizagdo e a rotina de dimensionamento e avaliacdo de misseis

taticos.

Sob o titulo Resultados e Discusséo, o quarto capitulo apresenta e discute de forma gradual
os resultados obtidos segundo a estrutura a seguir.
1. Verificacdo do algoritmo genético.
2. Verificacdo das equacBes de modelagem apresentadas para o caso de missil de
cruzeiro subsoénico.
3. Verificacdo de repetibilidade de resultados para casos com 0s mesmos parametros e
variaveis de projeto.
4. Utilizacdo demonstrativa do programa para o caso de um missil de cruzeiro
subsodnico em desenvolvimento.

O quinto e ultimo capitulo contém as Conclusdes dessa dissertacao.
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2 - MODELOS MATEMATICOS

2.1 - CONFIGURACAO BASICA DOS MISSEIS TATICOS

Misseis sdo diferentes de outros veiculos aeroespaciais e por esse motivo eles formam uma
especialidade técnica por si s6 (Fleeman, 2006). Misseis podem ser caracterizados como
taticos ou estratégicos. A distingdo entre misseis taticos e estratégicos inclui o tipo de
cabeca de guerra (convencional ou nuclear), alcance de voo (relativamente curto ou longo),
custo (relativamente baixo ou alto), tamanho do arsenal (inventario grande ou pequeno) e
frequéncia de uso (Fleeman, 2012). Logicamente, a diversidade tecnoldgica de misseis
taticos € muito maior que uma breve discussdo possa sugerir. A gama de func@es nas quais
eles tém sido utilizados também €é grande. O Anexo A — apresenta formas de classificacdo

de misseis com base em diferentes pardmetros.

Misseis taticos apresentam grande variacdo em tamanho, peso, perfil de voo, plataforma de
lancamento, método de guiamento, funcdo etc. Eles sdo projetados para uma grande
variedade de missdes. Ainda assim, eles tém muitas caracteristicas em comum.
Praticamente todos, por exemplo, tém a mesma estrutura basica: um corpo cilindrico,
equipado com superficies aerodinamicas para estabilidade e controle de direcdo de voo,
equipado com um sistema de propulséo, sistemas de guiamento e controle e uma cabeca-
de-guerra (Figura 2.1). Os modelos matematicos das se¢des seguintes serdo aplicados a

essa concepcao basica.

Controle

Superficie de cauda
a
>~

Sistema de propulsdo

Cabeca-de-guerra

Figura 2.1 - Composicao basica de um missil tatico. Adaptada de (TPUB, 2016)
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2.2 - AERODINAMICA

2.2.1 - Coeficiente de arrasto parasita

Considere-se um corpo com dois planos de simetria ortogonais um ao outro. A linha de
interseccdo destes planos € um eixo de simetria. Se este corpo se move na direcdo deste
eixo em um meio fluido, as tensées normais e de cisalhamento que o fluido exerce em suas
superficies geram uma forca resultante cuja linha de agdo coincide com o eixo de simetria.
Esta forca tem direcdo oposta a velocidade do corpo relativa ao meio fluido e se chama
arrasto parasita (Von Mises, 1944). O arrasto parasita (D,) de um corpo qualquer pode ser

escrito como:

p
Do = Cp,5V?A, (2.1)

onde o coeficiente de arrasto parasita Cp, depende do numero de Reynolds e da forma do

corpo, mas independe de seu tamanho.

De acordo com (Pitts, Nielsen & Kaatari, 1957), o coeficiente de arrasto parasita total Cp,
de um missil pode ser considerado, com aceitavel nivel de aproximacao, como a soma das

e da
a

contribuicGes de coeficiente de arrasto parasita do corpo ( CDo)cOrpo’ daasa (Cp,),

superficie de cauda ( CDO) cauda- ESSA cONnsideracdo despreza interferéncias aerodinamicas
entre asa e corpo, corpo e asa, superficie de cauda e corpo, corpo e superficie de cauda e

entre asa e superficie de cauda. Assim, Cp, pode ser computado conforme:

CDO - (CDO)Corpo + ( CDO)Asa + ( CDO) Cauda - (2-2)

2.2.1.1 - Coeficiente de arrasto parasita no corpo do missil

Considerando a Figura 2.2, define-se 0s seguintes parametros:

i.  Comprimento do corpo do missil, [;
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ii.  Comprimento do nariz do missil, L;;

iii.  Diametro do corpo do missil, d.

Figura 2.2 - Definicdo de parametros geométricos do corpo de um missil.

O coeficiente de arrasto parasita do corpo pode ser estimado pela combinacao do arrasto de

friccdo superficial — (CDO) , arrasto de base (gerado pela esteira turbulenta de

Corpo,Fricgao
baixa pressdo a jusante do corpo) — (CDO)Base e, Caso 0 VOO seja supersodnico, arrasto de
onda — (CDO) corpo,onda- POrtanto o coeficiente de arrasto parasita do corpo pode, entao,

Ser expresso por:
( CDO)Corpo - ( CDO)Corpo,Fricqﬁo + ( CDO)Base + ( CDO) Corpo,Onda - (23)

O arrasto de onda é um fenbémeno aerodinamico existente somente em escoamentos
supersdnicos e esta associado com a energia irradiada a partir do veiculo na forma de
ondas de pressdo, de maneira semelhante a uma embarcacdo que se desloca em grande
velocidade, causando ondas na superficie da agua (Ashley & Landahl, 1956).

Segundo (Bonney et al., 1956) a expressdo matematica utilizada para estimar o coeficiente

de arrasto de corpo devido a(s) onda(s) de choque em voo supersdnico ( CDO)CoTpO I
, ¢a

para misseis, é dada por:
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1,834 L los (2.4)
( CDO) Corpo,0Onda—sharp nose — (1,583 + 72 ) tan ] .
n

d

Na Equacdo ( 2.4), M é o numero de Mach do voo, [,, € o comprimento do nariz e d o
diametro do missil.® O valor de tan™! é dado em radianos. De acordo com Fleeman (2012),
para misseis supersénicos, o arrasto devido a ondas de choque no nariz do missil é
compardvel ou mesmo maior que o arrasto de friccdo superficial e o arrasto de base.
Devido a natureza desta parcela de arrasto, (CDO) Corpo,onda SO deve ser considerado em

VOO0S sOnicos e supersonicos.

Para um missil com relacdo entre o comprimento do nariz e seu diametro igual a 1/2, ou

seja, um missil com nariz hemisférico, a Equacéo ( 2.4) se reduz a:

1,834
(CDO) Corpo,0nda— Heminose — 0,665 (1,583 + 2 ) . (2.5)

De acordo com Fleeman (2012) é possivel estimar o coeficiente de arrasto supersénico no
nariz de um missil com geometria alongada e ponta abaulada (ver Figura 2.6), fazendo uma
composicdo entre as Equacbes ( 2.4) e ( 2.5), levando em consideracdo a area de cada

parcela, através da Equacdo ( 2.6). Nessa equagdo S,.r € a area da secdo transversal do

missil e Sposetip representa a area da parcela abaulada do nariz do missil:

( CDo) Corpo,0nda— Blunt = (2.6)
Srer — S . S '
f t ;
( CDo) sharp nose < = Srezose lp) + ( CDO) hemi nose (%i”’) .

A Figura 2.3 mostra valores de coeficiente de arrasto de corpo devido a formacéo de
onda(s) de choque em voo supersonico em fungdo do numero de Mach de voo, para
diferentes geometrias de nariz. Em detalhe nesta figura sd&o mostrados perfis ogivais de

nariz de missil para algumas relacGes [,,/d. Infere-se que, do ponto de vista aerodindmico,

® Esta equagéo ¢ valida independentemente do sistema de unidades utilizado para expressar L, e d (Sl ou IP),

conguanto sejam utilizadas a mesma unidade para as duas dimensGes.
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para voo supersonico é desejavel que o missil possua nariz alongado (alta relacéo 1,,/d).
Cabe salientar que para Mach inferior a 1 essa parcela de arrasto ndo é computada e seré

considerada nula sempre que o voo for subsonico.

25
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Coef. de arrasto {Cpg)corpo,onda
=

T S

Nimero de Mach, M

Figura 2.3 — Coeficiente de arrasto de onda em funcdo do nimero de Mach.

Ainda conforme Fleeman (2012), o arrasto de base para voo supersdnico ndo propelido
pode ser estimado pela Equacdo (2.7). Na hipétese de voo subsénico, o arrasto de base
deve ser estimado pela Equacdo (2.8). Durante voo propelido (aceleracdo inicial ou
cruzeiro) o arrasto de base é reduzido pelo fator (1 — A./S,.f), onde A, € a area de
exaustdo do motor e S, a area da se¢do transversal do corpo do missil. Se a area de saida
da tubeira (ou descarga do motor) possuir aproximadamente a mesma area da base do
missil, o arrasto de base pode desprezado durante voo propelido. Esse autor também afirma
que o arrasto de base do corpo do missil pode ser um dos principais contribuintes para o
arrasto total durante voo ndo-propelido, devido a esteira de baixa pressdo que se forma a

jusante do missil:

21



0,25
( CDO)Base - ( CDU)Base,Coast - 7 ! (2-7)
( CDO)Base - ( CDU)Base,Coast =012+013 M®. (2.8)

Por fim, o arrasto de fricgdo superficial, (CDO) é uma importante parcela do

Corpo,Fricgio’

arrasto de um missil em voo subsénico. O valor de ( CDO)Co‘rpo Friceio e fundamentalmente

dependente da razdo de afilamento do corpo (relacdo [/d). Além disso, sofre leve
influéncia do nimero de Mach, pressdo dindmica e comprimento do corpo. Conforme
Jerger (1960), a Equacdo (2.9) pode ser utilizada para estimar, com razoavel preciséo, 0
coeficiente de arrasto de fricgdo superficial no corpo principal de misseis’:

(2.9)

( CDO)Corpo,Fricgéo = 0,053 (é) [(ZI_D]O'Z

Assumiu-se que:

e a area molhada (&rea superficial exposta ao escoamento) de um missil com corpo
sustentante® e secdo transversal ndo-circular pode ser aproximada pela aérea
molhada de um cilindro de sec¢do transversal circular equivalente,

e avariacdo da velocidade do som e viscosidade, do escoamento livre, com altitude é
relativamente pequena,

e 0 escoamento sobre o corpo tem camada limite turbulenta e o corpo ndo possui

afilamento posterior (boattail).

” Nesta equagéo Jerger (1960) utilizou, para pressdo dinamica do ar (g), unidades de libra por pé quadrado
(psf), enquanto que para o comprimento total do missil (1), utilizou unidades de pés (ft). Por coeréncia, nesta
equacdo, o didmetro do missil também deve ser dado em pés. No presente trabalho, apesar da adogdo do
Sistema Internacional de Unidades (SI), optou-se pelo uso das equacOes originais propostas pela literatura
referenciada, fazendo-se, no presente trabalho, a conversdo das unidades das grandezas de interesse antes e
depois do uso destas equacdes, do Sistema Internacional para o sistema de unidades inglesas e vice-versa.

® Um corpo sustentante (lifting body) é um dispositivo na qual a configuracdo do préprio corpo produz
sustentacdo. Isso pode ser alcancado, por exemplo, com a adog¢do de um corpo com secdo transversal
alongada no sentido horizontal (secdo eliptica). Em contraste com uma asa voadora, que € uma asa sem
fuselagem ou corpo principal, um corpo sustentante € uma fuselagem que gera sustentacdo sem a forma de

uma estrutura fina e plana tipica de uma asa.
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Segundo Fleeman (2012), a consideracdo de camada limite turbulenta € menos aplicivel a
situacOes de voo com baixo nimero de Reynolds como misseis de menor comprimento,
voando a baixo nimero de Mach (p. ex.: M < 0,2) e em grandes altitudes (p. ex.: h >
24.000 metros). Para as mesmas condi¢des, um corpo com se¢do transversal circular
possuiria menor arrasto de friccdo superficial que um corpo sustentante equivalente, pois

ele possuiria menor area molhada.

Na Figura 2.4 é exposta a previsao de coeficiente de arrasto parasita total do corpo de um

missil (CDO) ,+ composto pelas parcelas de coeficientes de arrasto parasita de onda,

Corp

friccdo superficial e de base, com a variagdo do ndmero de Mach de voo. E mostrada
também a forca de arrasto desse corpo em funcdo do numero de Mach. Os dados
dimensionais do corpo de missil utilizado para os célculos e de altitude de voo estdo
expostos na figura. Considerou-se, para elaboracdo da Figura 2.4, voo ndo-propelido e

A, = Sy (area de base igual a area da secdo transversal do corpo).

0,7 8000
Infd=2,4,Sref=324,25cm* h=6100m,l{d=18,1=3,66m
— Coeficiente de arrasto
06 1 7000
N Forca de arrasto
6000
05 -
5000
04 |
Cho 4000 Arrasto(N)
03 -
4 3000
02 |
4 2000
01 + (CEOJwao.Cm‘a {Cchomo.wagﬁo (Colsas
’ — — | — 4 1000
0 L —m=e===t - 1 1 1 1 0
0 1 2 3 4 5

Nimero de Mach, M

Figura 2.4 - Arrasto e coeficiente de arrasto parasita teoricos em funcdo do numero de
Mach.
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Da anélise da Figura 2.4, infere-se, que o valor de (CDO) , calculado a partir das

Corpo
equacOes apresentadas, sofre um expressivo aumento na regido de voo transonico,
atingindo um pico proximo a Mach igual a 1. Nessa regido de voo que ocorre um forte
incremento na forca de arrasto. E possivel verificar ainda que o arrasto de corpo é
continuamente crescente com o aumento do nimero de Mach, apesar do decréscimo do

coeficiente de arrasto parasita apds Mach unitario.

A Figura 2.5 (Holdaway, 1953) mostra uma comparacdo do aumento do coeficiente de
arrasto de onda proximo de Mach 1, feita com dados experimentais e previsfes teoricas.
Em geral, os calculos tedricos garantem boa previsdo dos valores experimentais.
Limitacdes da teoria resultaram apenas em concordancia qualitativa sendo obtida entre
teoria e medicBes experimentais em numeros de Mach abaixo de 1,02. Para numeros de
Mach maiores que este, o efeito das limitagdes da teoria diminui e o nivel do aumento do
arrasto é previsto quantitativamente. O autor ainda afirma que, nas configuragdes utilizadas
por ele, em geral, para valores acima de M = 1,02, suas previsdes de arrasto estdo contidas
em uma faixa de erro de cerca de 20%, com desvio maximo entre teoria e experimentacdo
de 26% °.

Vale esclarecer que as equacgdes utilizadas para previsdo de arrasto de onda sé se aplicam
para voo com Mach 1 ou superior. Todavia, conclui-se, da analise dos dados experimentais
de Holdaway (1953), que mesmo antes de Mach 1 ocorre aumento do arrasto parasita.
Segundo Anderson (2001), o aumento do arrasto em voo transdnico esta relacionado a
regibes de escoamento supersdnico sobre o corpo, mesmo com este se deslocando com
velocidade subsdnica préximo de Mach 1, culminando na formacdo de ondas de choque
apos estas regides. Estas ondas de choque usualmente causam intensas perturbacdes no
escoamento a jusante das mesmas, acompanhadas de grande aumento no arrasto. Dessa
forma, espera-se boas estimativas de coeficiente de arrasto parasita a partir das Equacoes (

2.3) a (2.9), com excecdo da regido proximo de Mach 1 (regido transénica).

% O trabalho de Holdaway (1953) apresentou resultados de estudos com diferentes combinagdes de asa-corpo-
cauda, diferentemente da configuracdo utilizada para elaborar a Figura 2.4, onde foi considerado apenas o
corpo. Portanto ndo ha que se fazer uma comparagdo quantitativa entre as Figuras 2.4 e 2.5, somente

qualitativa.

24



0.04

g
8
Vat

(-}

Zero-lift drag coefficient rise ACp,
o
b4

c,
8

i
|

\
\,
- %
2

0
08 0.9 1.0 1.1 1

Experimental
==emem Theoretical

Figura 2.5 - Comparacdo de coeficientes de arrasto parasita obtidos teorica e

experimentalmente (Holdaway, 1953).

2.2.1.2 - Coeficiente de arrasto parasita nas superficies planas do missil

Superficies planas de um missil sdo aquelas adicionadas ao corpo principal para gerar
sustentacdo e/ou proporcionar estabilidade e permitir controle de voo, a exemplo de asas e
estabilizadores de cauda. Para uma superficie plana de um missil em voo subsonico, o
contribuinte dominante para o coeficiente de arrasto total é a friccdo superficial (Fleeman,
2012). Para uma superficie em regime supersdnico o arrasto é composto principalmente
por friccdo superficial e arrasto de onda (onda de choque). Um terceiro contribuinte em
potencial é o arrasto de base devido ao descolamento do escoamento de ar do bordo de
fuga da superficie. Porém, para uma superficie com bordo de fuga afinado, o descolamento
do escoamento é pequeno. Assim, de acordo esse autor, o arrasto de base pode ser
desprezado da analise aerodindmica da maioria das superficies planas de misseis, pois com

frequéncia sdo superficies de baixa espessura.

Considerando a Figura 2.6, define-se 0s seguintes parametros:
i.  Angulo total da se¢éo do bordo de ataque, §;;
ii.  Comprimento da corda aerodindmica media, ¢,,q¢;
iii.  Angulo de enflechamento do bordo de ataque, A, g;

iv.  Espessura maxima da corda aerodinamica media, t,,q.;
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v.  Envergadura da superficie exposta, b,;

vi.  Area planiforme de superficie exposta, S,;

vii.  Razdo de aspecto da superficie exposta, 4, = b,> /Se.

Cmac tmac

Figura 2.6 - Definigdo de parametros geométricos de superficies aerodindmicas de um

missil.

Jerger (1960) propds uma forma de prever o valor do coeficiente de arrasto de friccéo
superficial em superficies planas de misseis, descrita pela Equacéo (2.9) *°. Os principais

responsaveis pelo coeficiente de arrasto de friccdo superficial sdo o nimero de superficies
planas (painéis) ng,, e a area plana (planiforme) da superficie Sg,,,'1. A area total de

superficie molhada é igual a 2ng,,Ss,,. O coeficiente (Cp,) é pouco

Superficie,Friccao
influenciado pelo nimero de Mach, pressdo dindmica e o comprimento da corda média
aerodindmica. O contribuinte dominante é a area total de superficie molhada. Para a
Equacdo ( 2.10) considerou-se relativamente pequena a variacdo da velocidade do som do
escoamento livre e viscosidade com a altitude, e camada limite turbulenta. Assim como

utilizado anteriormente S, representa a area da secdo transversal do missil, usada como

referéncia para célculo dos coeficientes e forgas sobre o0 missil.

19 Nesta equago Jerger (1960) utilizou, para pressao dinamica do ar (q), unidades de libra por pé quadrado
(psf), enquanto que para a corda média aerodindmica (cpqc), Utilizou unidades de pés (ft). No presente
trabalho, apesar da adogdo do Sistema Internacional de Unidades (SI), optou-se pelo uso das equages
originais propostas pela literatura referenciada, fazendo-se, no presente trabalho, a conversdo das unidades
das grandezas de interesse antes e depois do uso destas equacdes, do Sistema Internacional para o sistema de
unidades inglesas e vice-versa.

1 Uma asa simples (com 2 painéis) possui Ngyp= 1, 20 Passo que uma asa cruciforme (com 4 painéis) possui

Ngyp = 2 € assim por diante.
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M 02 2Ssup (2.10)
( CDo)superficie,Fricgéo - nsup {0’0133 [(quac)] } ( Sref ) . |

Um outro contribuinte para o arrasto das superficies planas € o arrasto de onda de choque.
A previsdo do arrasto de onda é baseada na teoria de impacto newtoniana modificada,
descrita por Jorgensen (1973) através da Equacdo ( 2.11). A teoria newtoniana €
modificada pelo calculo da pressdo através da onda de choque normal como fungédo do
namero de Mach. Substituindo o valor da razdo de calores especificos y = 1,4 para o ar

resulta na Equagao ( 2.11). Nessa equagao My, , = M cos A .

( CDO )Superfl’cie,Onda - ( 2.11)

1

. 1
o [ 2 ] [o+omE )7 y+1 ¥-n
Sup VMiLE 2 [ZyMiLE_(V_l):I

b
Sref '

1psin28,5 cos ALk tmac

2.2.2 - Coeficiente de for¢ca normal

2.2.2.1 - Coeficiente de forca normal no corpo do missil

Como mostrado na Figura 2.7, a maxima forca normal atuante sobre um corpo sustentante
(por exemplo, um corpo com sec¢do transversal eliptica) € maior que aquela de um corpo
axissimétrico (secdo transversal circular). A equacédo para o coeficiente de forca normal no

corpo do missil é:

|Cxcorpo = [(%) cos?¢p + (g) sinzq.’)] “sin(Za) cos (%)| +1,3 (é) sinza] . (2.12)

Nessa equacdo, generalizada para um corpo com secdo transversal eliptica, a relacdo a/b

representa a razao entre 0s semieixos maior e menor, ¢ o angulo de rolagem do corpo, a 0
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angulo de ataque do corpo e l/d a relagdo entre o comprimento e o diametro do missil. A

Figura 2.7 foi plotada considerando a relacéo [/d = 10 para todos 0s casos.
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Figura 2.7 - Coeficiente de forca normal no corpo em funcdo do angulo de ataque.

O coeficiente de forca normal de um corpo esbelto é, teoricamente, uma funcéo apenas do
angulo de atague e geometria do corpo e independente dos nimeros de Mach e Reynolds.
A estimativa da forca normal é baseada na combinacéo da teoria de corpo esbelto®? (Pitts,
Nielsen & Kaatari, 1957) e da teoria de escoamento cruzado em um corpo™ (Jorgensen,
1973). Com baixo angulo de ataque o célculo da forca normal no corpo tem grande
influéncia da teoria do corpo esbelto. Com grandes angulos de ataque (a — 90°) o célculo
da forca normal € dominado pela teoria do escoamento cruzado, representado pelo arrasto
de fluxo cruzado em um cilindro. Para um cilindro circular longo (por exemplo: I/d = 10)
com a = 90°, o coeficiente de arrasto varia de aproximadamente 1,2 a 1,5 vezes l/d,
dependendo do numero de Mach. O coeficiente de arrasto de fluxo cruzado é maior para

namero de Mach transénico (0,8 < M < 1,2). Para nimeros de Mach subsénico (M <

2 Do inglés slender body theory.

3 Do inglés cross flow theory.
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0,8) e supersdnico (M > 1,2) um valor médio de (Cy,_y, = 1,3 1/d) tem, usualmente,

suficiente preciséo para a etapa de projeto conceitual (Fleeman, 2012).

A Equacdo (2.12) para coeficiente de forca normal é valida para razbes [/d > 5. Para
secdo transversal eliptica, um diametro equivalente é baseado em uma secdo transversal
circular de mesma &rea. A Figura 2.7 indica que o coeficiente de forca normal aumenta

com o angulo de ataque (até @ = 90°) e a/b.

A inclinagdo da curva de forca normal ao corpo com angulo de ataque é usada no
dimensionamento das superficies de cauda para estabelecer requisitos de estabilidade

estatica, como exposto mais adiante. Logo ( Cy,,) , € aderivada do coeficiente de forca

Corp

normal no corpo. A unidade de ( CNa) . é rad~1. Com baixo angulo de ataque,

Corp
( CNa)Corpo =2 [(%) COSZ¢ + (Z) Sin2¢] ' (2'13)

2.2.2.2 - Coeficiente de forca normal nas superficies planas do missil

A asa, a superficie de cauda e o canard podem ser caracterizados pelas suas posi¢des
relativas ao centro de massa (CG) do missil. Asas sdo instaladas préximas ao centro de
massa, enquanto superficies de cauda sao instaladas a jusante do CG e canard, a montante
do CG (préximo ao nariz do missil). Os painéis da asa, as superficies de cauda e do canard
podem ser fixos ou mdveis (ou seja, superficies de controle). A metodologia proposta por
Hoak (1978) para prever a forca normal na asa também ¢é aplicavel para outras superficies,
tais como superficie de cauda e canard.
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Figura 2.8 - Coeficiente de forca normal em superficie plana em funcao do angulo de

ataque.

As equacOes de Hoak (1978) para a derivada do coeficiente de forca normal em superficies
planas, baseadas na teoria de asa linear’* e teoria de asa esbelta®, sdo dadas pelas

Equacdes (2.14) e (2.15), respectivamente.

L

dCy ~ 4 (Ssuperfl’cie) (2.14)
dOl (Mz_l)% Sref '

A equacdo (2.14) é valida para:
° a <= 10°

N | =

. M>{1+[%]2}.

¥ Do inglés linear wing theory.
5 Do inglés slender wing theory.
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acy (E) Ssuperficie (2.15)
da 2 Sref '

A equacdo (2.15) é valida para:
. a <= 10°
° A<3;

N| =

. M<{1+[(;¥A)]2}.

Fleeman (2012) destaca que a teoria da asa esbelta tem excelente precisdo para baixa razao
de aspecto (p.ex.. A = 1) com escoamento incompressivel (p.ex.. M < 0,5) e superficie
sem enflechamento. Com alta razdo de aspecto (p.ex.. A =3) e escoamento
incompressivel, a equacdo da teoria da asa esbelta sobre-estima o efeito da razdo de
aspecto. Com numero de Mach transonico, o efeito da compressibilidade tende a
compensar esse erro (Fleeman, 2012). A teoria da asa esbelta ndo contabiliza os efeitos de
enflechamento de asa e razao de afilamento®®. Para A > 2, 0 aumento do enflechamento da

superficie diminui significativamente a forca normal sobre a superficie.

A Figura 2.9 indica que superficies aerodindmicas sdo mais efetivas em voo subsonico se
elas possuirem alta razdo de aspecto. Como efeito de primeira ordem, duplicando-se a
razdo de aspecto, duplica-se a for¢a normal em voo subsonico. Entretanto, uma vantagem
de uma superficie de baixa razdo de aspecto é a menor mudanca nas caracteristicas
aerodindmicas com o nimero de Mach. Para voo com alto numero de Mach, existe um

efeito desprezivel da razdo de aspecto na forca normal.

16 Raz4o de afilamento é a relagdo entre a corda de ponta e corda de raiz da superficie (A = Cponta/ Craiz)
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Figura 2.9 - Derivada do coeficiente de forca normal em superficie plana, com relagdo ao
angulo de ataque, em funcdo do nimero de Mach.

O coeficiente de forca normal (Cy)syperricie € fungdo do nimero de Mach, angulo de
ataque local, razdo de aspecto e area planiforme da superficie (Figura 2.8). Nota-se que
(Cn)supericie decresce com o aumento do ndmero de Mach e aumenta com o angulo de
ataque e area de superficie. Na Figura 2.8, a teoria de asa linear (Hoak, 1978) juntamente
com a teoria newtoniana de impacto®’ (Jorgensen, 1973) séo aplicadas em voo supersonico,

com a condig&o:
1

. {1 .\ [(;;A)]Z}z (2.16)

A Equacdo (2.17) calcula o valor do coeficiente de forga normal na superficie, conforme a

teoria de asa linear e a teoria de impacto newtoniana.

Do inglés Newtonian impact theory.
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i ' ! Ssuperficie
|(CN)Superficie| = (M + ZSinza’> (p—f> . (2.17)

(M?2-1)2 Sref

Nota-se que (Cy)superficie Paseado na teoria de asa linear € independente da razéo de
aspecto da superficie. Como uma abordagem alternativa, a teoria de asa esbelta associada a
teoria newtoniana de impacto (Jorgensen, 1973) é mais aplicavel para niUmeros de Mach
menores e pouco acima de 1 (Fleeman, 2012), com 0 a necessidade que seja satisfeita a

seguinte condicdo:

1

M < {1 N [%]2}5 | (2.18)

A combinacdo das teorias de asa esbelta e de impacto newtoniana resulta na Equacéo
(2.19). Observa-se que nessa equacao, (Cy)supersicie: Daseada na teoria de asa esbelta, €
independente do nimero de Mach. Fleeman (2012) afirma que essa teoria é precisa para
superficies com baixas razdes de aspecto (A < = 3). Para razdo de aspecto A = 3, a teoria

de asa esbelta superestima a forga normal atuante sobre a superficie.

: . S i
|(CN)Superficie| = [(112_A) |sina’ cosa'| + ZSlnza'] (%m) : (2.19)
ref

Segundo Fleeman (2012) a previsdo de forca normal tende a ser otimista para nimero de
Mach muito baixo (p.ex.. M < 0,2) e para altitudes muito grandes (p. ex.. h > 26.000
metros). Para essas condicdes de voo, a transicdo de camada limite laminar pra turbulenta é
atrasada, resultando em uma camada limite mais espessa. A espessura da camada limite na
regido posterior do corpo pode cobrir uma por¢do significante da superficie de cauda,

reduzindo a estabilidade e efetividade de controle da mesma.

2.2.3 - Centro aerodinamico

2.2.3.1 - Posicdo longitudinal do centro aerodinamico do corpo do missil
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Centro aerodindmico é definido como a posi¢do no corpo do missil que promove margem
de estabilidade estatica neutra’®. Se o centro de massa (CG) é posicionado no centro
aerodinamico, ndo existe tendéncia de mudanca de angulo de ataque com a variacdo do
proprio angulo de ataque®. A localizacdo do centro aerodindmico do corpo (Xac)corpo
depende principalmente de trés parametros, quais sejam: angulo de ataque (a),
comprimento de nariz (l,) e comprimento total do corpo (l.,po)- Para projeto conceitual,

o efeito do numero de Mach em (X,¢) corpo POde ser desprezado (Fleeman, 2012).

Para a previsdo da posicdo longitudinal do centro aerodinamico do corpo do missil, tal
como anteriormente, combinando-se a teoria de corpo esbelto (Pitts, Nielsen & Kaatari,
1957) com teoria de escoamento cruzado em um corpo (Jorgensen, 1973), chega-se a
Equacao (2.20).

l
= 0,63(1 — sina) + 0,5 (M) sina (2.20)

ln

(XAC ) Corpo

In

Por meio do uso da Equacdo (2.20), obtém-se os dados da Figura 2.10. Como visto nesta
figura, para um corpo sem estabilizadores e em baixo angulo de ataque, (X4c)corpo €Sta
posicionado a aproximadamente 63% do comprimento do nariz do missil. Com angulos de
ataque se aproximando de a = 90°, (Xsc)corpo @proxima-se do centro do corpo. Os
resultados da Figura 2.10 estdo mostrados em funcdo da razédo l.,,,,/1, (cOmprimento

total do corpo / comprimento do nariz) e a (4ngulo de ataque).

'8 Margem de estabilidade estatica, como mostrado adiante no texto, é um conceito usado para caracterizar a
estabilidade estatica e manobrabilidade de aeronaves e misseis. Para misseis, a margem de estabilidade
estatica é definida como a distancia entre o centro de pressdo e o centro de massa (Chin, 1961). Geralmente,
essa margem de estabilidade é escrita, de forma adimensional, em termos do didmetro do corpo do missil. Por
sua vez, a estabilidade estatica estd relacionada com a capacidade da aeronave ou missil retornar para sua
direcdo original com relagdo ao meio em que se move, quando desviado de sua direcdo original.

19 Centro de pressdo em um corpo sujeito a um escoamento externo, é o ponto onde a forga resultante atua e o
momento aerodindmico € nulo. Centro aerodindmico é o ponto onde 0 momento aerodinamico é

independente do angulo de ataque, ou seja, é constante (Anderson, 2001).
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Figura 2.10 - Centro aerodindmico do corpo em funcéo do angulo de ataque.

2.2.3.2 - Posicao longitudinal do centro aerodindmico das superficies planas do missil

Segundo Fleeman (2012), com baixo nimero de Mach, (X4c)supersicie €Sta localizado a
aproximadamente 25% da corda média aerodindmica (C,,4.)- Em voo hipersénico (alto
nimero de Mach), (X4¢)superficie MOVe-se para aproximadamente 50% da corda media

aerodindmica.

1
(Xac)superficie — A(M?-1)2-0,67 (221)

C 1
mac 2A(M?-1)2-1

A Equacdo ( 2.21) aplica-se caso M > 2.

(XAC)Superficie — 0’25 . (222)

Cmac

A Equacdo ( 2.22) é aplicavel caso M < 0,7.
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2.2.4 - Relacdo sustentacédo / arrasto

A forca normal (N) e a forca de arrasto parasita (A) compdem uma forca resultante (R)
sobre este corpo. Por conveniéncia, pode-se decompor novamente esta forca resultante em
componentes horizontal — arrasto — (D), e perpendicular — sustentacdo — (L) a velocidade

do escoamento livre (V), de acordo com o indicado na Figura 2.11.

Perfil da asa

Figura 2.11 — Decomposigéo da forga aerodinamica resultante.

Por definicdo, a sustentacdo L de um corpo € a componente perpendicular da forca
resultante, ao passo que o arrasto D é a componente da forca resultante paralela a
velocidade do escoamento livre (Anderson, 2001). Escrevendo estas componentes em
termos de coeficientes adimensionais de forca, a relacdo geométrica entre estas duas

componentes é dada por:

C,=Cycosa— Cp,sina, (2.23)

Cp =Cysina + Cp cosa. (2.24)

Uma medida de eficiéncia aerodinamica é a razao sustentacédo / arrasto (L/D). A equacao

para eficiéncia aerodindmica é dada pela Equagéo ( 2.25).
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L ¢, Cycosa— CDO sina

(2.25)

D ¢p (Cysina+ Cpycosa)

Como mostrado na Figura 2.12, um aumento na relacdo L/D é obtido pela reducdo do
coeficiente de arrasto parasita (Cp,), aumento da relagdo [/d ou através da adogéo de
configuracdo de corpo que gere maior sustentacdo (a/b). Também mostrado é que com a
obtencdo de uma maior relacdo L/D, decresce o angulo de ataque no qual ocorre
(L/D)msximo- Percebe-se que outras consideracfes de projeto, restricGes laterais e de
comprimento de plataforma de langamento, podem limitar a configuragcdo aerodindmica
praticavel. Ainda, em voo em altitude constante e fator de carga de 1-g, o &ngulo de ataque
é usualmente muito menor que o angulo de ataque no qual ocorre (L/D)miximo- COMO
resultado, a relacdo L/D durante voo para a maioria dos misseis é geralmente muito menor
que (L/D)marimo (Fleeman, 2012) %°.

Embora uma configuragdo de corpo com a/b > 1 tenha maior valor de (L/D)nsximo qUe
uma configuracdo de secdo transversal circular, para voo em 1-g com baixo angulo de
ataque e alta pressdo dindmica, a configuracdo circular pode fornecer relagdo L/D
comparavel. A adicdo de superficies planas (p.ex.: asa) também aumenta (L/D)maximo: €

reduz o angulo de ataque e pressao dindmica nos quais ocorre (L/D)msximo-

20 O fator de carga, como mostrado adiante no texto, é definido como a razdo entre a sustentacdo e o peso do
missil (instantdneos). Uma vez que o fator de carga € uma relagdo de duas forcas, ele é um termo
adimensional. Porém, tradicionalmente, refere-se a ele em unidades de “g” (multiplos da aceleracdo da
gravidade) devido a relacdo entre o fator de carga e a aparente aceleracdo da gravidade a bordo do missil. Um
fator de carga de 1-g representa condi¢cGes de voo nivelado e em linha reta. Fatores de carga maiores ou

menores gque 1-g sdo resultados de manobras de voo e rajadas de vento.
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Figura 2.12 - Relagdo sustentacao/arrasto em funcdo do angulo de ataque.

2.2.5 - Geometria e caracteristicas das superficies planas do missil

A Figura 2.13 (Fleeman, 2012) mostra exemplos de diferentes geometrias para 0s painéis
das superficies planas de misseis, como asa, superficie de cauda e canard.” Essa figura
compara qualitativamente as formas 1) triangular (delta), 2) trapezoidal convencional com
bordo de ataque com enflechamento positivo, 3) trapezoidal “gravata borboleta”, com
bordo de ataque com enflechamento negativo e bordo de fuga com enflechamento positivo,
4) bordo de ataque com duplo enflechamento, e 5) superficie com geometria retangular. A
comparacdo é baseada na mesma area plana, pois aproximadamente a mesma area €
necessaria para promover a mesma estabilidade estatica e manobrabilidade (Fleeman,
2012). A comparagdo também considera que pode existir uma restricdo de envergadura,

situacdo frequente para compatibilidade do missil com a plataforma de langcamento.

2! Canard é um dispositivo semelhante a uma pequena asa ou placa utilizada em aeronaves e misseis na
regido anterior de seu corpo, geralmente para fins de controle de voo, podendo também ser utilizado para

aumento da sustentacdo total da aeronave.
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Figura 2.13 - Caracteristicas de diferentee superficies planas (Fleeman 2012, modificado).

Depreende-se da Figura 2.13 que uma superficie com geometria triangular (delta) se
destaca nos quesitos de baixo momento de flexdo / baixa espessura requerida para
integridade estrutural (o que resulta em menor peso), baixo arrasto supersénico (devido ao
maior angulo de enflechamento), relativamente baixo RCS® e alta rigidez estrutural.
Desvantagens da geometria em delta sdo maior envergadura, o0 que pode ser um problema
para integragcdo com plataforma de langamento, e grande variagdo do centro aerodindmico

da superficie (Fleeman, 2012).

Uma segunda alternativa de geometria, trapezoidal convencional com bordo de ataque com
enflechamento positivo, é frequentemente selecionada para os painéis das superficies
planas de misseis, como asa, superficie de cauda e canard. De acordo com a avaliagédo de
(Fleeman, 2012) isso ocorre devido a sua alta efetividade de controle e também por nao

possuir nenhum fator que desabone os demais atributos.

22 RCS é o acronimo para Radar Cross-Section, que é uma medida de qudo detectavel por um radar é
determinado objeto.
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Outro exemplo de forma plana das superficies ¢ a geometria trapezoidal ‘“gravata
borboleta”, com bordo de ataque com enflechamento negativo e bordo de fuga com
enflechamento positivo. Essa geometria “gravata borboleta” é adequada para superficies
planas de misseis que requerem baixos RCS frontal e posterior. Essa caracteristica vem do
fato dos bordos de ataque e fuga causarem difusdo de parte das ondas eletromagnéticas
emitidas pela ameacga ao missil. Além de baixo RCS, essa geometria também proporciona
baixo arrasto supersonico e boa efetividade de controle, especialmente controle de
rolagem. Uma desvantagem inerente da superficie em forma de “gravata borboleta” ¢ o
aumento do potencial de instabilidade aeroelastica”. Outra desvantagem é o grande
afastamento entre a raiz da superficie e o centro de pressdo da superficie (y.,). Um grande
valor de y, resulta em um maior momento fletor, o que aumenta a friccdo do eixo de
controle de voo e requer maior torque do atuador de comando da superficie de controle.
Um grande valor de momento fletor também requer uma estrutura mais espessa, 0 que

aumenta o peso da mesma.

A geometria com bordo de ataque com duplo enflechamento (duplo delta) tem como maior
vantagem sua capacidade de minimizar a variagdo do centro aerodindmico
(Xac)superficie) (Fleeman, 2012). Para asa, essa geometria promove margem estatica
aproximadamente constante. Para superficie de controle, a geometria com duplo delta gera
reduzido torque de atuagdo, permitindo o uso de atuadores de comando da superficie com
menor peso, tamanho e custo. Além da baixa variagdo de (Xac)superficie: @ ge0Ometria de
duplo delta tem efetividade de controle superior (especialmente em voo subsénico), boa
estabilidade aeroelastica e nenhuma desvantagem maior nos demais pontos de
consideracdo de projeto. Um aspecto que faz com que esse tipo de geometria ndo seja mais
popular é o custo adicional de desenvolvimento e fabricacdo dessa superficie mais

complexa.

% Aeroelasticidade ¢ um ramo da Engenharia que trata das interacBes entre forcas inerciais, elasticas e
aerodinamicas que ocorrem quando um corpo elastico é exposto a um escoamento. Fendmenos aeroelasticos
podem causar deflexdes estaticas e dindmicas ou movimentos oscilatérios de componentes de aeronaves ou
misseis, que por sua vez podem levar a reducdo da vida estrutural de componentes, problemas associados a

controle e até violentas falhas estruturais.
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Por fim, superficies retangulares tém muitas desvantagens e sdo utilizadas com menor
frequéncia. Uma caracteristica superior da superficie retangular é que ela tem a maior area
superficial que pode ser acomodada se existirem restricbes da plataforma de langamento
quanto a envergadura e corda aerodindmica da superficie do missil. Uma superficie
retangular também tem relativamente baixa mudancga no centro aerodindmico, devido a
corda aerodindmica necessaria, relativamente baixa. As principais desvantagens das
superficies retangulares sdo maior friccdo / momento de flexdo do eixo de controle da

superficie, maior arrasto supersonico e maior RCS.

Os parametros da geometria das superficies aerodinamicas incluem razdo de afilamento,
razdo de aspecto, afastamento entre a raiz da superficie e o centro de pressdo da superficie
e corda média aerodindmica. A geometria planificada é baseada em dois painéis unidos na
corda de raiz. Lembrando que a razdo de afilamento é a relacdo entre a corda de ponta e
corda de raiz da superficie (A = cyonta/Craiz)- Razdo de aspecto é definida como o
quadrado da envergadura da superficie dividido pela area de superficie (A = b?/S). Para
uma superficie convencional, com bordos de ataque e fuga retilineos, a razdo de aspecto

pode ser calculada como:

2b

A:m. (226)

O afastamento entre a raiz e o centro de pressdo ou corda média aerodindmica de uma

superficie com bordos de ataque e fuga retilineos é dado por:

b
_ @a+aw (2.27)
Yep (1+2)

E possivel notar, a partir da Equacdo (2.27) que para A = 0 (asa em delta) obtém-se o
beneficio de baixo valor de y., (b/6), resultando em menor momento fletor no eixo de
controle da superficie, enquanto que A = 1 (asa retangular) fornece o efeito adverso de um

maior valor de y,,, (b/4) e um maior momento fletor na raiz da superficie.

A equacdo para 0 comprimento da corda média aerodindmica de uma area trapezoidal é
dada pela Equagéo (2.28).
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2 1+A+A2
Cmac = 3 Craiz (GT)) . (2-28)

O centro aerodindmico de uma superficie (que coincide com o centro de pressao para uma
superficie com uma secdo transversal simétrica ndo arqueada) estd posicionado na corda
média aerodindmica. De acordo com (Fleeman, 2012), comumente, a area de superficie
tem maior impacto na estabilidade aerodindmica, controle e desempenho que a geometria
da superficie. Considerando que misseis tém, com frequéncia, limitacGes na envergadura,

eles usualmente ndo podem tirar proveito de geometrias com alta razdo de aspecto.

2.2.6 - Dimensionamento das superficies de cauda do missil

Parte importante do processo de dimensionamento da configuracdo de projeto conceitual é
orientada no sentido da estimativa da area das superficies de cauda do missil. Uma vez que
geralmente impde-se a misseis limitagBes de volume e, dado o fato dos subsistemas que os
compdem possuirem massas especificas proéximas, o centro de massa (CG) do missil esta,
geralmente, localizado proximo de 50% do comprimento do missil (Fleeman, 2012). Dado
que o nariz do missil e qualquer superficie a montante do CG tem efeito desestabilizador,
superficies de cauda precisam ser adicionadas e dimensionadas para gerar a estabilidade
estatica requerida. A contribuicdo das superficies de cauda para a tendéncia de mudanca de

angulo de ataque é promovida pela efetividade da forca normal na superficie de cauda

( CNa)Cauda (Scauaa/Srer) Multiplicado por sua distancia até 0 CG ((Xac) cauaa — Xca)-

Assim, considerando somatério de momento igual a zero (XM =0) no centro

aerodinamico, resulta na Equacdo (2.29).
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[XCG - (XAC)Corpo] [XCG B (XAC)Asa] Sasa [XCG B (XAC)Cauda] SCauda 2.29
e I s LU ey GO e s b
Sasa Scauda | [Xac—Xce)
N [( CN“)Corpo + (CN“)Asa Sref + (CN“)Cauda (;‘re;i ] [ Acd = ] '

A Equacéo (2.30) pode ser utilizada para calcular a margem de estabilidade estatica para uma area de superficie de cauda especificada. Esta
equacdo serd utilizada no algoritmo desenvolvido neste trabalho (descrito adiante no texto).

(Xac — Xca) _ 2.30
———= (2.30)

{( CNa)Corpo {[XCG - ();AC)COTDO]} + ( CNa)Asa {[XCG — S(AC)Asa]}:gii; + ( CNa)

Cauda

{[XCG — (XAC)Cauda]}SCauda
d Sref

S S
[0+ () 258+ () 5020

A area da superficie de cauda para um valor especificado de margem estatica é dada pela Equagéo (2.31).

Sasa

(Xac—Xcq)
Scauda _ (C ) {[XCG_(XAC)COTPO]} + (C ) {[XCG_(XAC)ASa]} Sasa + {[( CNa)COTp°+( CN“)Asasref [ d ]} (2.31)
Sref Na/ corpo d Na/psa d Sref {( Cny,) [(®4¢) cauda—Xcal (XAC_XCG)}.
a/Cauda

d d
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Estabilidade neutra ocorre quando o centro aerodindmico do missil coincide com o centro de massa do missil. Assim,

Xac—Xce) _ 0

) (2.32)
A drea requerida para estabilidade neutra é:
[XCG - (XAC)Corpo] [XCG - (XAC)Asa] Sasa d SRef (2'33)
Scauda = ( CNa)C + ( CNa)A - '
orpo d sa d Sref [(XAC)Cauda XCG] ( CN“)Cauda
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2.2.7 - Tipos de configuracdo e controle

Naturalmente, o tipo de superficie de controle adotado esté diretamente relacionado ao tipo
de configuracdo do missil. As principais configuracbes e suas respectivas formas de

controle aerodinamico sdo mostradas na Figura 2.14, cada uma possuindo caracteristicas

favoraveis e desfavoraveis.

< — controle por asa
| ~
|
= ]
— e ———— | — controle por canard
e ~—
|
D R
—— ———— — — ——1] — controle por cauda
\_‘ \J

Figura 2.14 - Tipos de controle aerodindmico (Chin 1961, modificado).

2.2.7.1 - Controle por asa

Uma configuracdo de controle por asa consiste de uma asa relativamente grande localizada
préximo ao centro de massa do missil e um conjunto de superficies de cauda ou
estabilizadores na parte posterior do missil. Este tipo de controle permite caracteristicas de
resposta extremamente rapidas. Sustentacdo instantanea é produzida como resultado da
deflexdo da asa para proporcionar sustentagdo para manobras em voo. Sustentagdo
adicional e desenvolvida enquanto o angulo de ataque do missil aumenta. Contudo, de
acordo com Chin (1961), diversas caracteristicas indesejaveis relacionadas a este tipo de
controle devem ser cuidadosamente consideradas antes de sua selegéo para uma aplicagdo
particular. Dentre estas carateristicas destacam-se: (1) perda relativamente grande da

efetividade das superficies de cauda na contribuicdo para a estabilidade estatica, devido ao

45



downwash®* produzido pela asa; (2) aerodindmica ndo linear resultante do downwash
decorrente da deflex@o da asa e ao angulo de ataque e (3) severos momentos de rolagem
adversos induzidos nas superficies de cauda por efeitos combinados do angulo de ataque e

deflexdo diferencial dos painéis da asa (Chin, 1961).

2.2.7.2 - Controle por canard

Uma configuracdo de controle por canard consiste de um grupo de pequenas superficies de
controle localizado na parte anterior do corpo do missil e um grupo de superficies maiores
(asa ou cauda) instalado na parte mediada ou posterior do missil. Opostamente ao controle
por asa, devido as pequenas dimensbes do canard, este ndo produz intenso downwash, o
que ndo gera o efeito adverso na estabilidade do missil. Assim, margens de estabilidade
estatica relativamente grandes podem ser obtidas com simples mudancgas na localizacdo da
asa (ou cauda). A sustentacdo resultante neste tipo de configuracdo é produzida quase que
inteiramente pelo corpo uma vez que a sustentacdo gerada pelo canard € anulada pela
carga negativa sobre a asa ou cauda devido ao downwash do canard (Chin, 1961). Uma
caracteristica atrativa do canard é o pequeno volume inerente dos atuadores de controle e
sua instalacdo na parte anterior do missil. Além disso, mudancas na posicdo do centro de
massa devido a alteracBes do projeto conceitual podem facilmente ser acomodadas por
simples realocacdo da asa ou superficie de cauda. Uma vez que a area total de superficies
de sustentacdo é geralmente menor, o arrasto total e peso do missil sdo reduzidos.

As principais desvantagens da configuracdo com canard sao: (1) dificil (se ndo impossivel)
estabilizacdo de rolagem com uso de canard em decorréncia dos efeitos de seu tamanho e
downwash sobre a asa, requerendo um método mais complexo para garantir controle de
rolagem (por exemplo, adocdo de ailerons na asa) e (2) relativamente altas taxas de
variacdo da superficie de controle sdo necessarias para obter a taxa de resposta desejada.
Como consequéncia. Demanda-se um aumento da poténcia dos atuadores das superficies
de controle. Porém, a poténcia requerida pelo atuador do canard é usualmente menor que

aquela necessaria para atuacdo de um controle por asa (Chin, 1961).

?* Em aerodinamica, downwash é a mudanca na direcéo do ar defletido pela agdo de uma asa ou aerofélio.
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2.2.7.3 - Controle por superficie de cauda

Com este tipo de controle a deflexdo das superficies de cauda deve ser em uma direcdo
oposta ao angulo de ataque do missil. Esta caracteristica resulta em respostas relativamente
lentas, uma vez que a sustentacao inicial gerada pela cauda estd em uma direcdo oposta a
desejada. Todavia, esta configuracdo mostra-se vantajosa porque a carga da cauda e o
torque do eixo de controle sdo mantidos em niveis relativamente baixos com a diminuicéo
do angulo de ataque total da superficie. Isto, por sua vez, reduz a flexdo do corpo para um
valor minimo, dado que a maior parte da carga resultante esta concentrada na asa principal,
instalada proximo ao centro de massa do missil. Ainda, os efeitos da interferéncia asa —
cauda sdo reduzidos, pois a principal superficie de sustentacdo € fixa, ndo produzindo
downwash. Portanto, as caracteristicas aerodindmicas sdo mais lineares que aquelas de
uma configuracgéo de controle por asa. As principais desvantagens associadas a este tipo de
configuragdo sdo: (1) espaco limitado, na parte posterior do missil, para um mecanismo de
controle caso seja utilizado um motor foguete e (2) deficiéncias da superficie de cauda para

prover controle lateral desejado (Chin, 1961).

Um caso especial de controle por cauda é um que ndo € utilizada asa. Este tipo de
configuracdo é restrito a misseis que podem possuir manobrabilidade relativamente baixa.
O corpo, neste caso, promove grande parte da sustentacdo com a ado¢do um grande angulo
de ataque. Outro caso especial de controle por cauda é um que uma asa de baixa razdo de
aspecto é utilizada. A superficie de controle neste caso € a parte posterior da asa, articulada

para garantir controle. O angulo de ataque neste caso geralmente € grande.
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Tabela 2.1 — Caracteristicas de diferentes tipos de controle aerodinamico.

Tipo de controle Vantagens Desvantagens
Alto torque no eixo de controle
Respostas rapidas Requer alta poténcia para atuacdo das
Angulo de trimagem pegueno superficies
Asa Relativamente facil acomodacdo dos Forte arrasto o o
atuadores Forte downwash - diminui a contribuicdo
da cauda para a estabilidade estatica
Muita sensibilidade ao passeio do CG
Forte momento de rolagem induzido
Féacil acomodagdo dos atuadores Controle lateral mais complexo
Baixo torque no eixo de controle Momento fletor no corpo relativamente
Canard Aerodiném_icg _aproximadamgnte linear  grande _
Pouca sensibilidade ao passeio do CG Requer taxas de atuacdo relativamente altas
Facilidade de altera¢Ges no projeto Angulo de trimagem relativamente alto
Baixo arrasto
Respostas lentas
Baixa carga na cauda Forca de atuacdo inicial oposta & direcdo
Cauda Ba!xo torque no eixo de controle de_sgjada
Baixo momento fletor no corpo Dificuldade de acomodac&o dos atuadores

Aerodindmica aproximadamente linear ~ Controle lateral ruim
Angulo de trimagem relativamente alto

2.2.8 - Equilibrio estatico e estabilidade

Equilibrio estatico ocorre sempre que o missil ndo sofre aceleracdo em voo. Auséncia de
aceleracdo requer que o somatorio de forcas e momentos atuantes sobre o missil seja nulo.
Dessa forma, em voo nivelado e em regime permanente, com o vetor empuxo alinhado
com a direcdo de voo, o empuxo deve ser igual ao peso, e 0 empuxo deve ser igual ao
arrasto (ver Figura 2.40). Equilibrio estatico também implica que a forca lateral sobre o
missil seja nula. Esta condi¢do usualmente ocorre como resultado da simetria do missil.
Além disso, os somatérios de momentos em relacdo ao centro de massa (CG), nas trés
dimens@es espaciais, devem ser nulos para voo trimado. A simetria do missil geralmente
implica em momentos de guinagem e rolagem nulos, mas o momento de arfagem é
geralmente anulado com a atuacdo das superficies de controle (Figura 2.15). Quando as
superficies de controle sdo ajustadas de modo que as forcas e momentos resultantes sobre o
centro de massa séo todos nulos, diz-se que o missil estd trimado, o que simplesmente

significa equilibrio estatico (Phillips, 2010).
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Arfagem

Rolagem

Centro de Massa

Figura 2.15 - Atitude de voo de um missil. Adaptada de (Bureau of Naval Personnel,
1959)

A facilidade em manter o equilibrio estatico esta relacionada a uma propriedade do estado
de equilibrio, que é conhecida por estabilidade estatica. A estabilidade estatica de qualquer
estado de equilibrio esta relacionada com a resposta do sistema a um pequeno distdrbio que
tente o afastar daquele estado de equilibrio. Se um sistema em um estado de equilibrio
retorna ao equilibrio apds um pequeno disturbio, diz-se que o que este € um equilibrio
estavel. Por outro lado, se o sistema diverge do equilibrio quando levemente perturbado, o

estado é dito ser um equilibrio instavel.

A efetividade de um missil, em termos de precisdo e probabilidade de destruicdo, depende
fortemente das caracteristicas de resposta do conjunto, composto pela configuracdo
aerodinamica e pelos sistemas de guiamento e controle. Uma das tarefas mais importantes
na etapa de configuracdo do missil, ou seja, da fase de projeto conceitual, é prever que
estabilidade estatica suficiente seja garantida pela configuracdo escolhida para o missil.
Feito isso, sdo necessarios menos componentes adicionais para atender a requisitos de

resposta em voo (Chin, 1961).

2.2.9 - Manobrabilidade

A operacdo em voo de um missil em voo nivelado e em regime permanente é uma

consideracdo muito importante no projeto desse dispositivo, mas também & preciso
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compreender como as superficies de controle do missil sdo usadas para acelera-lo de um
estado de equilibrio para outro. A forca que produz quase toda aceleracdo tipicamente
usada para manobrar um missil é a sustentacdo.”> Em grande parte, as superficies de
controle aerodindmico sdo projetadas para mudar a magnitude e direcdo dessa forca. O
angulo de ataque controla a magnitude da sustentacdo, ao passo que e as superficies de
cauda (ou canard) controlam o &ngulo de ataque.

Consequentemente, é preciso conceber uma configuracdo externa com fator de carga (ou
manobrabilidade) suficiente de modo que o missil possa executar curvas de pequeno raio,
para interceptagdo do alvo ou correcdo de trajetoria de voo. Contudo, estes dois requisitos
de projeto, isto é, estabilidade e manobrabilidade, sdo conflitantes, uma vez que a

manobrabilidade diminui com o0 aumento da estabilidade (Chin, 1961).

Para determinar o angulo de ataque das superficies de controle necessario para voo
trimado, deve-se ser considerar o somatorio de forcas normal e de momentos de arfagem
iguais a zero. Essas duas equacOes acopladas sdo solucionadas para o angulo de ataque de
equilibrio e deflexdo das superficies de controle. Obviamente, as superficies de controle
devem ser suficientes para permitir voo trimado para qualquer condicdo de operacgdo
possivel. Porém, simplesmente ser capaz de trimar o missil ndo € suficiente. As superficies
de controle devem ser grandes o bastante para manobrar o missil adequadamente sobre

toda a faixa de condicdes de operacéo.

2.2.10 - Equilibrio em voo

A analise de um modelo com dois graus de liberdade (um movimento rotacional e um
translacional) é conveniente para estudar a estabilidade estatica longitudinal e as
caracteristicas de controle de um missil. Conforme afirmado anteriormente, se um missil
voa nivelado e em regime permanente, a soma das for¢as bem como dos momentos dessas

forcas que atuam sobre o missil, deve ser nula.

% Uma excegdo é a técnica de Controle por Empuxo Vetorado (Thrust Vectoring Control).
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A Figura 2.16 mostra um diagrama esquematico da for¢ca normal e de arrasto parasita
atuantes sobre o missil em voo e seus respectivos pontos de atuacdo. As forcas mostradas
sdo simplificacdes da realidade uma vez que as forcas reais de superficie atuantes sobre um
missil sdo resultado de distribuicdo de tensdo (normal e cisalhante) nas superficies do
missil (corpo, asa, cauda, motor etc). Mas, considerando que a distribuicdo de tensdo no
corpo produza forcas distribuidas conforme o indicado na Figura 2.16 € possivel realizar o

balanco de forcas e momentos para determinar a condicao de equilibrio em voo.

Empuxo

[ "””””***w—fQ{Ag)ﬁﬁéj g“ |

| —_— | |
— |

e XACcaus |

Figura 2.16 - Forcas atuantes sobre um missil em voo (normal e arrasto parasita).

Seguindo as defini¢des anteriores

(X4c) corpo= localizacdo do centro aerodinamico do corpo do missil;
(X4c) asq= localizacdo do centro aerodinamico da asa;

(Xac) cauaa=localizacdo do centro aerodindmico da cauda;

(X¢e) missii=localizacdo do centro de massa do missil;

Por conveniéncia, para que a condi¢do de equilibrio em voo seja avaliada, a for¢ca normal e
de arrasto parasita mostradas na Figura 2.16 poder ser transformadas em componentes
horizontal e vertical. A Figura 2.17 mostra o diagrama esquematico das forgas de
sustentacdo e de arrasto atuantes sobre o missil em voo e seus respectivos pontos de
atuacdo. Nas Figuras 2.16 e 2.17, adotou-se a mesma nomenclatura utilizada na Figura

2.11.
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Empuxo

Figura 2.17 - Forcas atuantes sobre um missil em voo (sustentacao e arrasto).

A forca normal e de arrasto parasita nos elementos do missil sdo calculadas na forma que

se segue.®

Calculo da for¢a de normal no corpo (N¢orpo), 8sa (Nasq) € cauda (Negyaa):

1
NCorpo = |CN|CorpOSref EypaMz , (2.34)
1
Nypsq = |(CN)Asa|SrenypaM2 ) (2.35)
1
Ncquda = |(CN)Cauda|SrefEVpaM2 . (2.36)

Onde y representa a relacdo de calores especificos do ar, p, a pressdo estatica ambiente e

M o nlimero de Mach do voo.

% por coeréncia, nessas equacdes aplica-se, como &rea de referéncia para o calculo das forcas normal e de
arrasto parasita, o valor da area da secdo transversal do missil S...r, uma vez que o valor dos coeficientes de
forca normal e de arrasto parasita, mesmo para as superficies planas, considera o uso dessa area (ver as
Equagdes ( 2.10), (2.11), (2.17) e (2.19)).
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Calculo da forca de arrasto parasita no corpo (Acerpo), asa (Asq) € cauda (Acgyaa):

1
ACorpo = (CDO)CorpoSref EypaMz ) (2.37)
1
Apsa = ( CDO)AsaSref EypaMz ) (2.38)
1
Acquaa = (CDO)CaudaSrenypaMz . (2.39)

Calculo da forca de sustentagdo no corpo (L¢orpo), 8Sa (Lysg) € Cauda (Lequaa)™

Lcorpo = Ncorpo (COS aCorpo) — Acorpo (Sin aCorpo) ' (2.40)
Lasa = Nasa(€os aysq) — Apsa(Sinaygg) (2.41)
Leauda = Neauaa (€08 @cauaa) — Acauda (SN Xcquda ) - (2.42)

Célculo da componente vertical do empuxo:

= Empuxo(sin aCOTpo) : (2.43)

Y Empuxo

Calculo da forca de arrasto no corpo (Dcorpo), 85 (Dasq) € cauda (Degyaq):

Deorpo = Neorpo (I @corpo) + Acorpo(€OS @corpo) (2.44)
Dpsa = Nasa(sinaysq) + Ausq(€Os aysq) (2.45)
Dcauda = Neauaa (SN @cquaa) + Acauda (€OS Acquaq) - (2.46)

2T Equagdes validas considerando angulo de ataque (o) positivo. Deve-se ter cautela ao avaliar sin a e aplicar

essas equagdes caso o angulo de ataque de algum elemento do missil (corpo, asa, cauda) seja negativo.
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O balanco de forcas verticais resulta na equagdo de equilibrio (2.47). Para a configuragdo
mostrada na Figura 2.17 (acorpo € @asa > 0, Acquaa < 0) 0 somatdrio de forgas verticais

resulta em:

Z Fy =0 = Leorpo + Lusa — Leauda — Peso + F (2.47)

Y Empuxo

As forgas de sustentacdo e arrasto descritas nas EquacOes (2.40) a (2.42) e (2.44) a (2.46)
produzem momentos em rela¢do ao centro de massa do missil que podem ser calculadas na

forma que segue®.

Momento produzido pela forca de sustentagdo do corpo em relacdo ao CG:

MLCorpo = |(XCG - (XAC)Corpo) LCorpo (COS aCorpo)' . (2.48)

Momento produzido pela forca de sustentacdo da asa em relacéo ao CG:

MLAsa = |((XAC)Asa —X¢6) Lasa (COS aCorpo)l . (2.49)

Momento produzido pela forca de sustentagdo da cauda em relagédo ao CG:

MLCauda = |((XAC)Cauda —X¢6) Leauda (COS aCorpo)' . 250
(2.50)

Momento produzido pela forca de arrasto do corpo em relagcéo ao CG:

%8 0 uso do médulo para calculo dos momentos ocorre por questdo de conveniéncia e simplificagdo da rotina
para o programa desenvolvido neste trabalho (descrito mais adiante). Os motivos sdo: i) possibilidade da
ocorréncia de angulo de ataque (o) negativo durante a avaliagdo dos misseis, tendo como resultado um valor
negativo para sina; a possibilidade de ocorréncia de inversdo das posi¢Oes relativas entre os centros

aerodinamicos dos elementos e o0 CG do missil.
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Mporpo = |(XCG - (XAC)Corpo) Dcorpo (Sin aCorpo)l :
14

Momento produzido pela forca de arrasto da asa em relagdo ao CG:

MDAsa = |((XAC)Asa - XCG) DAsa (Sin aCorpo)| .

Momento produzido pela forca de arrasto da cauda em relacao ao CG:

MD(;auda = |((XAC)Cauda — X¢6) Deauda (Sin aCorpo)l :

Arrasto total do missil:

Dyissit = DCorpo + Dasa + Dcauda -

Empuxo instantaneo necessario para voo em equilibrio:

Dajicci
Empuxo = —2=il
COS &corpo

(2.51)

(2.52)

(2.53)

(2.54)

( 2.55)

A condicdo de voo em equilibrio requer que o somatorio dos momentos aerodinamicos em

relacdo ao centro de massa do missil seja nulo, entdo:

Z MCG =0= (MLCorpo + MLCauda + MDCOTPO) -

(MLAsa + MDAsa + MDCauda ) )

(2.56)

Destaca-se que as Figuras 2.16 e 2.17 mostram um missil com controle por cauda (acorpo

= Qusq > 0) e uma configuracdo onde:

(XAC)Asa > XCG '
(XAC)Cauda > XCG '

Xce > Xac)corpo -
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Além de considerar um balango de equilibrio de tal forma que demande ;g0 <O

(superficie de cauda com sustentacdo negativa).

Obviamente essas condicBes ndo sdo atendidas para qualquer missil. Portanto, as Equacdes

(2.47) e ( 2.56) devem ser modificadas para cada caso especifico.

Em linhas gerais e para os fins do presente trabalho, considerar-se-4 a possibilidades de
ocorréncia das situacfes descritas na Tabela 2.2. Para fins de concisao, serdo omitidas as
equac0es de equilibrio para cada uma das situacdes indicadas na Tabela 2.2. A forma geral
das equacdes para cada caso especifico € semelhante as Equacgdes (2.40) a ( 2.56), tendo
como variagéo o sinal de alguns termos, em funcéo da posicao relativa entre os elementos
do missil e de seus angulos de atague. Nao obstante, o devido equacionamento foi incluido

no programa desenvolvido neste trabalho.

Tabela 2.2 - Configuragbes em voo para equilibrio aerodinamico.

Angulos de ataque

Tipo de Controle  Posicdo de (X4¢) 4sq € de Xce

Cauda (Xac)asa > Xce Acorpo = %asa > 0, Acquda <0
Cauda (Xac)asa < Xcg ®corpo = Xasa > 0, Acauaa > 0
Asa ou Canard (Xac) asa > Xce asa > 0, Acorpo = Xcauda < 0
Asa ou Canard Xac)asa < Xce asa > 0, Acorpo = Xcauda > 0
Cauda (Xac)asa = Xce ®corpo = Xasa > 0, Acauaa > 0
Asa ou Canard (Xac)asa = Xce Xasa > 0, Acorpo = Acauda < 0

Cauda (Xac) asa > Xce

(Xac) asa > Xce

(XAC)Asa < XCG

aCorpo = Upsa >0 » Xcquda >0

Asa ou Canard psa > 0, Acorpo = Acauda = 0

Asa ou Canard Apsa < 0, Acorpo = Acauda = 0

No ambito deste trabalho dois instantes de voo do missil merecem destaque. O primeiro é a
condicéo de equilibrio em voo no momento do inicio do voo de cruzeiro (se houver voo em
cruzeiro), ou seja, voo nivelado com maxima massa de voo em cruzeiro, e 0 momento de
maximo fator de carga possivel nas condi¢bes de voo do inicio do cruzeiro(descrito

adiante).

56



Para a avaliacdo dos angulos de ataque do corpo, asa e cauda necessarios no inicio do voo
de cruzeiro, é preciso satisfazer as condi¢bes de equilibrio de forcas verticais e de

momentos em relacdo ao CG do missil (Equacdes (2.47) e ( 2.56)).

Para a avaliagdo dos angulos de ataque do corpo, asa e cauda necessarios para maximo
fator de carga possivel, é preciso satisfazer a condicdo de equilibrio de momentos em

relagdo ao CG do missil (Equagéo ( 2.56)), com 0s maximos angulos de ataque possiveis.

2.2.11 - Margem de estabilidade estéatica

A margem de estabilidade estatica de um missil é definida como a distancia entre o centro
aerodinamico e o centro de massa de um missil (Chin, 1961). Usualmente, a margem de
estabilidade é definida em termos do didmetro do corpo do missil, uma vez que, para
misseis, o fator utilizado para tornar a margem estatica um termo adimensional é o

didmetro do corpo (Equagéo (2.57)).

(XAC - XCG) (257)

Margem de estabilidade estatica = P

2.2.12 - Fator de carga em voo

A manobrabilidade (ou controlabilidade) de um missil é definida como a magnitude do
fator de carga que ele pode executar em sua condicdo trimada ou condicdo de equilibrio. O
fator de carga n é definido como a razdo entre forca normal total (em voo trimado) e o

peso do missil.

A andlise da posicdo das superficies de controle em condigdo de voo trimado é baseada no
equilibrio estatico. Para a analise de manobrabilidade, deve-se considerar voo com
aceleracdo. As superficies de controle sdo utilizadas para acelerar o missil em uma direcao
normal ao vetor velocidade. A Figura 2.18 representa uma manobra com velocidade

constante. Nessa manobra, a velocidade do ar V, é mantida constante, mas o missil tem
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uma aceleracdo a,, que € normal a sua trajetoria. Esta aceleracdo normal requer a

producdo de sustentacdo superior ao peso do missil.

Centro instantéaneo da

— manobra

Raio instantaneo da N

manobra L ’ / N

i

aceleracdo=(n-1)g

i
L=nW

Figura 2.18 - Manobra em voo com velocidade constante.

A partir da segunda lei de Newton é possivel escrever

w

;aN—L—W, (2.58)
ou

ay=(x-1)g. ( 2.59)

A relacdo entre a sustentacdo gerada durante uma manobra e o0 peso do missil é conhecida

como fator de carga em voo. Ou seja:

S
1]

( 2.60)
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Onde:

L = forga de sustentacdo durante a manobra;

W = peso do missil.

Portanto, o fator de carga maximo de um missil € um importante parametro a ser avaliado
por ser uma medida da capacidade de manobra em voo, decorrente da necessidade de
realizar curvas em voo com grande aceleracdo centripeta, como resultado, por exemplo, do
estabelecimento de pontos de passagem (waypoints) predeterminados pelo operador do

sistema ou mesmo para interceptacao de alvos moveis.

2.3 - PROPULSAO

2.3.1 - Motor Foguete

2.3.1.1 - Empuxo

Motores foguete se distinguem dos motores a ar-aspirado pelo fato dos primeiros

carregarem com eles todo o seu propelente. Eles desenvolvem empuxo ao transmitir

energia e momentum ao propelente enquanto este é expelido do motor.

Pressao ambiente, pa

\

AT e,
KU D g

Figura 2.19 - Balanco de pressdes em camara de empuxo de motor foguete (Sutton &
Biblarz 2010, modificado).

O empuxo gerado sobre um motor foguete se manifesta como a forca resultante da pressao
ou distribuicdo de tensBes sobre as superficies interiores e exteriores da camara de empuxo,

como mostrado no diagrama de um foguete quimico tipico na Figura 2.19. O empuxo em
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termos das condi¢cdes no plano de saida da tubeira pode ser calculado pela equacdo a

sequir:

o~

I = mu, + (pe - pa)Ae . (2.61)

Se a pressdo no plano de saida for igual a pressdo atmosférica, 0 empuxo é dado por

o~

I = mu,.

Esta condicdo, qual seja, p, = p, € chamada de expansdo Gtima ou correta porque ela
corresponde a0 maximo empuxo para dadas condicBes da camara de empuxo. E

conveniente definir uma velocidade de exaustdo equivalente (ou efetiva), u,4, tal que:
Uoq = ue + (2E22) 4, . (2.62)

Com essa definicdo pode-se escrever a equacao de empuxo como:

o~

2.3.1.2 - Impulso Especifico

O impulso por unidade de massa de propelente é uma importante variavel na analise do
desempenho de um motor foguete. O termo impulso especifico, I,, em geral é definido
como o impulso total por unidade de peso de propelente. Matematicamente é definido

como

1 Ueq

I, = (2.64)

p_Mpge_ Je

onde g, € a aceleracdo devido a gravidade na superficie da terra. A presenca de g, nesta
definicdo € arbitréria, mas ela tem a vantagem de que, em todos os sistemas de unidades

comuns, o impulso especifico € expresso em segundos.
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O impulso especifico é um importante parametro do desempenho de um motor foguete.
Uma vez que a massa de propelente é, frequentemente, uma grande parte da massa total do
sistema de propulsdo, deseja-se obter o maior impulso especifico possivel. Sendo assim,
quanto maior seu valor, melhor o desempenho do motor.

2.3.1.3 - Razdo Méssica

A razdo méssica MR de um missil ou de um estdgio de um motor é definida como a massa
final my (apds o consumo de todo o propelente Gtil do motor foguete) dividido pela massa

inicial m,, (antes da operacdo do foguete).

2.3.1.4 - Fracdo Maéssica de Propelente

A fragéo massica de propelente ¢ indica a fragdo da massa de propelente m, com relagéo a

massa inicial m.

¢ = mp/mO - (2.66)

A relacdo entre a razdo massica MR e a fracdo massica de propelente ¢:

Quando aplicados a um sistema de propulsdo, a razdo maéssica e a fragdo massica de
propelente séo diferentes de quando aplicados ao missil completo. Quando aplicados a um
sistema de propulséo, o valor de ¢ indica a qualidade do projeto do motor. Altos valores de

¢ sdo desejados, como sera mostrado a seguir.

2.3.1.5 - Incremento de Velocidade de Voo
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A anélise de voo no espaco profundo, distante de qualquer estrela, onde ndo existe arrasto
aerodinamico e essencialmente nenhuma atracdo gravitacional significativa, possibilita a
extracdo de informacBes que permitem compreender os parametros fundamentais do

desempenho de voo de misseis propelidos com motor foguete.*

Aplicando-se a segunda lei de Newton a um missil, é possivel demonstrar que:
Up = Ugq In(mo/my) . (2.68)

onde u, € 0 maximo incremento de velocidade que pode ser obtido no vacuo, livre de
gravidade, com fluxo constante de propelente, partindo-se do repouso (Sutton & Biblarz,
2010). A Figura 2.20 mostra os efeitos da variacdo em u.q, I, € ¢ no incremento de
velocidade do véo. O conceito de maximo incremento de velocidade que pode ser obtido
no vacuo, livre de gravidade é util para entender a influéncia dos parametros basicos no
desempenho de voo do missil. Ele é usado para comparar diferentes sistemas de propulséo,

misseis, missdes de voo ou alternativas de projeto.

% Apesar de misseis taticos ndo se enquadrarem nessas condicdes de voo, dado que quase sempre voam
dentro da atmosfera terrestre, com influéncia da gravidade terrestre e arrasto aerodindmico, o motor foguete
utilizado como booster (motor de aceleragdo inicial) de misseis taticos geralmente possuem empuxo muito
maior que o arrasto e o peso do missil, sendo possivel adotar as consideracBes apresentadas com razoavel

preciséo.
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Figura 2.20 — Méaximo incremento de velocidade.

Pode ser visto que a fracdo massica de propelente ¢ tem efeito logaritmico na velocidade
do missil. Aumentando-se esta razdo de 0,8 para 0,9, a velocidade méxima no vacuo e na
auséncia de gravidade € acrescida de 43%. Uma fracdo massica ¢ igual a 0,8 indica que
apenas 20% da massa total do missil € composta pela estrutura, fuselagem, carga-paga,
sistema de propulsdo, sistema de comunicacdo, sistema de guiamento, superficies
aerodinamicas, e assim por diante; os 80% restantes sdo compostos pela massa de

propelente.*

O incremento de velocidade de voo u, € proporcional a velocidade de exaustdo
equivalente u,, €, assim, ao impulso especifico. Desta forma qualquer aumento em I, (tal

como o uso de melhores propelentes, razdo de area de tubeira mais favoravel, ou pressdo

de camara maior) reflete-se em melhor desempenho do missil, contanto que tal incremento

% Misseis taticos apresentam valores de fracdo méssica de propelente muito menor (por exemplo, { = 0,1),

como sera visto nos capitulos posteriores e resultados apresentados.
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ndo impligue em aumento excessivo da massa inerte, o que logicamente causa a

diminuicdo da fracdo méassica de propelente.

2.3.1.6 - Camara de Empuxo de Foguetes Quimicos

A Figura 2.21 mostra esquematicamente trés tipos de foguetes quimicos, o0 Motor Foguete
a Propelente Sélido (MFPS), o Motor Foguete a Propelentes Liquidos (MFPL) e o Motor
Foguete a Propelentes Hibridos (MFPH).

No MFPL (Figura 2.21) tanto o combustivel como o oxidante sdo armazenados na forma
liquida a baixa pressao, em tanques separados. O motor propriamente dito consiste de uma
ou mais camara de empuxo, um mecanismo de alimentacdo (bombas) para suprir
continuamente a camara de empuxo com propelente oriundo dos tanques, uma fonte de
poténcia de eixo (turbina) para acionar o mecanismo de alimentacdo, tubulacdes para
transferir os propelentes do tanque a camara de empuxo, uma estrutura para transmitir a
forca de empuxo e os dispositivos de controle (incluindo valvulas) para controlar o fluxo

de propelentes e, consequentemente, 0 empuxo.

O MFPS (Figura 2.21) consiste de um grdo propelente composto por uma combinagéo pré-
misturada de combustivel e oxidante, no estado sélido, que queima quando é
suficientemente aquecido. O grdo propelente é posto dentro da prépria camara de
combustdo. A combustdo ocorre na superficie do grdo a uma taxa que é funcdo da
temperatura e pressdo na camara de combustdo e também da geometria da superficie do
grdo. Excetuando um possivel mecanismo de controle do vetor empuxo, 0 MFPS néo
possui partes méveis, sendo de grande simplicidade de operacdo. Este é o tipo de motor

foguete usualmente adotado para propulsdo de misseis taticos (como booster e sustainer).

O MFPH (Figura 2.21) utiliza propelentes armazenados em diferentes estados fisicos, dai o
nome hibrido. Em um motor foguete hibrido classico o combustivel é armazenado na fase
solida (ou condensada) e o oxidante, na fase liquida. Assim como no MFPL, deve existir
um tanque de armazenamento do oxidante, um mecanismo de alimenta¢do, uma fonte de
poténcia para acionar o mecanismo de alimentacdo, tubulagdes para transferir os

propelentes do tanque a camara de empuxo, uma estrutura para transmitir a forca de
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empuxo e os dispositivos de controle para controlar o fluxo de propelentes. De modo
semelhante ao MFPS, o MFPH armazena o grdo combustivel diretamente na cdmara de
combustdo. A combustdo ocorre quando a superficie do grdo combustivel pirolisa e se

mistura com oxidante proveniente do tanque.

Valvula de controle
Propelente do oxidante
solido
E
E= Gréo
3 bustivel
2 combustiv
=
o N
O Bombas
— Motor
Tubeira Tubeira Tubeira
a) Motor foguete a b) Motor foguete a ¢) Motor foguete
propelente liquido propelente sélido hibrido

Figura 2.21 - Diagramas esquematicos de foguetes quimicos.

A) Velocidade de exaustéo e empuxo

Com o intuito de simplificar a analise da camara de empuxo — que engloba a camara de
combustdo, a tubeira e dispositivos para montagem — utiliza-se o conceito de foguete ideal.
Este conceito € til porque os principios termodindmicos basicos relevantes podem ser
expressos como relagdes matematicas simples. Estas equagdes descrevem teoricamente o
escoamento quase-unidimensional na tubeira, que corresponde a uma idealizacdo e
simplificacdo das equacdes bi e tridimensionais e do comportamento aerotermoquimico
real. Porém, com o uso das consideracdes e simplificacOes listadas abaixo, essas equacdes
se tornam adequadas para se obter dimensionamento para varios parametros de projeto
preliminar de sistemas de propulsdo. Segundo Sutton & Biblarz (2010), para foguetes
quimicos, o desempenho real medido, em geral, encontra-se entre 1 e 6% abaixo do valor
ideal calculado. Um foguete ideal € aquele em que as seguintes consideracdes sdo validas
(Hill & Peterson, 1992):
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1. O fluido de trabalho (ou produtos da reacdo quimica) se comporta como um gas
perfeito de composigéo constante;

2. O fluido de trabalho é homogéneo;

3. Todas as espécies do fluido de trabalho estdo no estado gasoso. Qualquer fase
condensada (liquido ou sélido) representa parcela desprezivel da massa total;

4. N&o existe transferéncia de calor pelas superficies do foguete; portanto o

escoamento é adiabatico;

5. Né&o existe friccdo apreciavel e efeitos de camada limite sdo desprezados;
6. Né&o existem ondas de choque ou descontinuidades no escoamento na tubeira;
7. O escoamento de propelente é permanente e constante. A expansdo do fluido de

trabalho é uniforme, permanente, unidimensional, isentropica e sem vibragdes. Efeitos
transientes tém curta duracéo e podem ser desprezados;

8. Todos os gases de exaustdo saem do foguete com velocidade puramente axial;

9. A velocidade, pressdo, temperatura e massa especifica do gas sdo todos uniformes
através de qualquer se¢do normal ao eixo da tubeira;

10. O equilibrio quimico é estabelecido dentro da cAmara de combustdo e a composicao
do gas ndo muda na tubeira;

11.  Propelentes armazenados estdo na temperatura ambiente;

12.  Areacdo quimica é equivalente a um processo de aquecimento a pressao constante.

Com estas hipoteses, pode-se descrever a camara de empuxo esquematicamente como na

Figura 2.22 e obter uma expressao para a velocidade de descarga:

U = \/ZCpToz [1 — (k)gl . (2.69)

Po2

Qr

Saida do
propelente

Entrada do
propelente

Figura 2.22 - Camara de empuxo de motor foguete (Hill & Peterson 1992, modificado) .

66



Expressando c,, em termos de y, da constante universal dos gases R, e da massa molecular

do propelente M, tem-se que:

U =

(y-1m 92 Poz

2yR I1 (pe )@l (2.70)
Assim, para dada T,,, € vantajoso empregar propelentes com baixa massa molecular de
maneira a se obter alto u,.

Em termos do poder calorifico Q; por unidade de massa de propelente, rearranjando-se as

equac0es anteriores, resta que:

(y-1)

Q e
u, = |2¢, <T01 + C—:) [1 - (:;02) v

(H)l (2.71)

]z zqul_(;Tez)v

A expressdo acima assume que Ty < Qr/c,, 0 que geralmente ocorre na pratica, em

motores foguete (Hill & Peterson, 1992).

Expressando Q em termos do poder calorifico por mol de propelente, (_J_R, obtém-se!

— -1 2.72

QR (pe> Y ( )
U = 2—|1—|—
Po2

31 Depreende-se dessa equacao que misturas de propelentes com alta relacdo Qr/M s&o desejaveis. Tanto Qp
como M dependem da razdo oxidante / combustivel. Em muitos casos misturas ricas em combustivel (tendo
como resultado combustdo incompleta e moléculas mais leves) sdo usadas, pois a redugdo em M justifica a

reducéo do valor de Qx (Sutton & Biblarz, 2010).

67



Considerando que o nimero de Mach na garganta da tubeira € igual aum (M* = 1), a taxa
de fluxo massico de propelente m € dada em termos do fluido no interior da camara de

combustdo e da &rea da garganta da tubeira pela equacao abaixo:

N = (2.73)

. APy ( )(Y—l)
m = Y ,
JRTy; y+1

onde A* = area da garganta da tubeirae R = R/M.

Substituindo as expressdes ( 2.70) e ( 2.73) para u, e m na equacdo do empuxo mostrada

anteriormente:

o~

3 = mue + (Pe — Padde, (2.61)

em que p,= pressao ambiente, chega-se a (Hill & Peterson, 1992 e Sutton & Biblarz,
2010):

(y+1) (-1 (2.74)

3 2)/2( 2 )(y—1) 1_(&) ¥ +(&_&>&
A*pg y—1\r+1 Po Po Po/ A*’

Sendo p, a presséo de estagnagdo na camara de combust&o 2 .

Alternativamente, Fleeman (2012) apresenta a relacdo a seguir, incluindo o termo c4

(coeficiente de descarga) no denominador do lado esquerdo da expressao.

2 . « « x

E notavel que ndo exista mengdo nesta equacdo sobre a temperatura de estagnagdo e massa molecular do
propelente (ambos afetam fortemente a velocidade de exaustdo). Uma vez que o empuxo ideal depende
somente das forgas de pressao, é razoavel que a equagdo acima contenha somente as variaveis que controlam

a geometria e distribuig8o de pressdo (Hill & Peterson, 1992).
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(y+1) (-1 (2.75)

3 2y2( 2 )(y—1) 1_<p_e) ¥ _I_(p_e_&)&
caA*po y—1\r+1 Do Do Po/ A*’

O mesmo autor assume um valor referencial constante de c; = 0,96 para previsdes de
projeto conceitual. A expressdo acima bem como o mesmo valor referencial de c,
apresentado por Fleeman (2012) sera emprego no presente trabalho para o calculo da area

da garganta da tubeira (A™).
B) Velocidade Caracteristica

O foguete ideal, além de servir como um simples modelo analitico, fornece a base para a
comparacdo e avaliacdo de foguetes reais (Hill & Peterson, 1992). De modo a descrever
separadamente o desempenho de cada componente da camara de empuxo (cdmara de

combustdo e tubeira), dois coeficientes devem ser definidos.

Para a cdmara de combustao, a velocidade caracteristica ¢* é definida como

o= P (2.76)

m

Utilizando-se as equacdes anteriores, obtém-se

. \/1 (y = 1)(V+1)/(V‘1) RT, (2.77)
. _

y M

para o foguete ideal (Sutton & Biblarz, 2010). Assim, c* é essencialmente uma funcdo das
propriedades da camara de combustdo, pois esta relacionada com a eficiéncia da
combustdo e independe das caracteristicas da tubeira (Hill & Peterson, 1992). Porém, o
impulso especifico Ig, e a velocidade de exaustdo equivalente (ou efetiva), u.,, sdo

também funcbes da geometria da tubeira, tal como a relacdo de areas A,/A".
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A determinagdo da composicdo dos gases de combustdo e de suas propriedades
termodindmicas pode ser feita a partir do célculo de equilibrio das concentragBes de
produtos quimicos de um conjunto especifico de propelentes segundo, por exemplo, a
metodologia descrita por Gordon & McBride (1994).

Entretanto, a adogdo de métodos como o descrito por Gordon & McBride (1994) para a
determinacdo da composicdo dos gases de combustdo e de suas propriedades
termodinamicas e, consequentemente, da velocidade caracteristica na camara de
combustéo, resultaria em relativa lentiddo em um processo no qual seja necessaria avaliar

rapidamente um grande namero de solugdes, como é o caso do presente trabalho.

N&o obstante, é possivel adotar na fase de projeto conceitual um valor constante para a
velocidade caracteristica. Fleeman (2012) afirma que a velocidade caracteristica de um
conjunto propelente de baixo desempenho pode ser inferior a 1460 m/s, enquanto que para
um propelente de alto desempenho tipicamente utilizado em misseis taticos pode ser
superior a 1700 m/s. No &mbito deste trabalho, serd adotado o valor referencial de c¢* =
1560 m/s.

C) Coeficiente de Empuxo

O coeficiente de empuxo da tubeira Cx é definido como (Hill & Peterson, 1992):

R)
Cy = : 2.78
S=o T (2.78)
Usando a Equacéo ( 2.74), tem-se
2y2 2 \r+D/(-1) I Do y-1/y De — Do Ap (2.79)
R e N (N e
N y—-1\r+1 Po po A”

para o foguete ideal (Sutton & Biblarz, 2010). Pode-se notar que Cy € uma funcéo apenas
da geometria da tubeira, pois a variavel (p, — p,)/po pode ser interpretada como uma

medida de qudo adequada é a geometria da tubeira para a razdo de pressées real (Hill &
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Peterson, 1992). Combinando-se as Equacdes ( 2.76) e ( 2.77), encontra-se que 0 empuxo

de um foguete é dado por

em que c* e Cy caracterizam o desempenho da camara de combustdo e bocal de descarga,
respectivamente. Para um foguete real, a comparagéo entre c¢* e Cy, calculados a partir das
Equacdes ( 2.76) e ( 2.78), com os valores ideais das Equacdes ( 2.77) e (2.79), indica a

eficiéncia de cada componente da camara de empuxo real (Hill & Peterson, 1992).

D) Razéo de expanséo ideal da tubeira

A previsdo da razdo de expansédo ideal da tubeira é dada pela equacdo abaixo (Fleeman,
2012).

() e (2.81)
ﬁ _ +1 y+1
A* 1 y-1

Nessa equacao, y representa a razdo de calores especificos. Embora os gases da combustéo
experimentem uma grande variacdo de temperatura e, portanto, do valor de y ao longo da
camara de empuxo, para as estimativas de projeto conceitual deste trabalho, foi adotado o
valor médio de y = 1,18 durante a expansao dos gases pela tubeira, conforme proposto por
Fleeman (2012).

E) Empuxo requerido para o motor de aceleracao

A estimativa do empuxo requerido para o motor de aceleracdo (booster) neste trabalho é

feita a partir da massa de langcamento do missil e do fator de aceleracdo (multiplos da
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gravidade). A massa de lancamento é um dado calculado pelo programa desenvolvido e o
fator de aceleracdo € um pardmetro de projeto definido pelo usuario. Assim:

S = FatgcaWy . (2.82)

Onde W, representa o peso de lancamento do missil e Fat,.; representa o fator de

aceleracdo durante boost.

F) Impulso Especifico

O impulso especifico pode ser calculado pela equagdo abaixo.

&

_ SC
JeDoA*

Iy (2.83)

Relembrando que g, representa a aceleracdo da gravidade.

G) Fluxo méssico de propelente

A determinacdo do fluxo méassico de propelente pode ser feita a partir da Equacdes (2.73) e
(2.76) . Assim:

iy = DA (2.84)
C*

H) Massa de propelente necessaria

O meétodo de estimativa da massa de propelente necessaria serd mostrado na Se¢do 2.5.3.1
-Aceleragéo inicial (boost), deste trabalho.
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2.3.2 - Ramjet

O mais simples de todos os motores a ar-aspirado é o ramjet (Hill & Peterson, 1992) *.
Como a Figura 2.23 mostra esquematicamente, o ramjet consiste de um difusor, uma
camara de combustdo e um bocal de descarga ou tubeira. Ar entra pelo difusor, onde é
comprimido antes de ser misturado com combustivel e queimado na cdmara de combustao.
Os gases quentes sao entdo expelidos pelo bocal de exaustdo por meio do aumento de
pressdo no difusor, posto que o ar de admissdo é desacelerado da velocidade de voo para
uma velocidade relativamente baixa dentro da camara de combustdo. Consequentemente,
embora ramjets possam operar em velocidade de voo subsonico, o crescente aumento de
pressdo que acompanha maiores velocidades de voo faz com que o ramjet seja mais

adequado para voo supersonico.

A Figura 2.23 ¢é tipica de ramjets supersdnicos, que empregam parcialmente difuséo
supersonica através de um sistema de ondas de choque. Uma vez que a camara de
combustdo requer nimero de Mach em sua entrada de aproximadamente 0,2 a 0,3, 0
aumento de presséo em voo com velocidade supersénica pode ser substancial. Por
exemplo, para desaceleracdo isentropica de M =3 para M = 0,3, a razdo de pressdes
estatica entre pressdo ambiente e a pressdo da camara de combustdo seria de
aproximadamente 34. Entretanto apenas uma fracdo da razdo de pressGes isentrpica é
atingivel na pratica porque, especialmente com alto nimero de Mach, as perdas de pressao
de estagnacdo associadas a ondas de choques sdo significativas (Hill & Peterson, 1992).
Ap0s 0 processo de compressdao, 0 ar escoa ao redor dos injetores de combustivel, que
pulverizam um fluxo de finas goticulas de combustivel de modo que ar e combustivel se
misturem rapidamente. A mistura entdo flui pela cdmara de combustdo, que normalmente
contém um dispositivo para estabilizacdo de chama (flameholder). A combustéo eleva a
temperatura da mistura para cerca de 3000 K (valor variavel), antes dos produtos da
combustdo expandirem para altas velocidades no bocal de exaustdo. A reacdo ao aumento
de momentum dos produtos da combustdo é empuxo no motor, conforme a Equacdo (2.85).
Este empuxo é aplicado por pressdo de forcas de cisalhamento distribuidas sobre as

superficies internas do motor.

%3 Optou-se por adotar neste trabalho a expressdo “ramjet” ao invés do termo “estato-reator”.
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Figura 2.23 - Diagrama esquematico do motor ramjet.

Os materiais utilizados atualmente para as superficies da cAmara de combustdo e bocal de
exaustdo ndo podem tolerar temperaturas muita acima de 1200 K (Hill & Peterson, 1992),
mas eles podem ser mantidos com temperaturas menores que o fluxo principal por meio de
dispositivo de injecdo de combustivel que mantém uma camada protetora de ar

relativamente frio proximos as superficies.

Este pico de temperatura relativamente alto do ramjet permite operacdo em voos com alto
namero de Mach. A medida que o nimero de Mach é aumentado, a temperatura de entrada
na camara de combustdo também aumenta, e em algum numero de Mach limite, ela ira se
aproximar da temperatura limite imposta pelos materiais das superficies e métodos de
arrefecimento. Por exemplo, em voo com Mach igual a 8 em uma atmosfera com

temperatura de 225 K, a temperatura de estagnacéo é cerca é 2500 K.

Em temperaturas acima de 2500 K, dissociagédo de produtos da combustdo pode ser
significante. A altas temperaturas, o principal efeito de injecdo adicional de combustivel é
dissociacdo adicional ao invés de aumento de temperatura real. Se os produtos da
combustdo dissociados se recombinarem enquanto expandem pelo bocal de exaustdo, a
energia de combustdo pode ser parcialmente transformado em energia cinética do
propelente. Caso contrario, a ocorréncia de dissociacdo quimica pode penalizar
severamente o desempenho do motor (Hill & Peterson, 1992).
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Uma desvantagem do ramjet é que a razdo de pressdes é estritamente limitada pela
velocidade de voo e desempenho do difusor. A consequéncia mais séria disto é o fato de
que ramjets ndo podem desenvolver empuxo estatico e, portanto, ndo podem acelerar um
missil a partir do repouso. Além disso, o difusor, cujo desempenho é tdo importante para o
motor como um todo, é dificil de ser projetado para alto desempenho. Isto ocorre devido ao
comportamento prejudicial da camada limite em gradientes de pressdo adversos,
especialmente na presenca de ondas de choque, que sdo praticamente inevitaveis durante
operacdo supersonica. Difusores supersénicos projetados para melhor desempenho a um
dado numero de Mach usualmente tem baixa eficiéncia em outros nimeros de Mach ao
menos que sua geometria seja varidvel. O desenvolvimento de um difusor supersénico
grande, com desempenho e faixa de operacdo razoaveis, requer extenso trabalho

experimental e substanciais instalacdes de testes (Hill & Peterson, 1992).

2.3.2.1 - Ramjet ideal — andlise do ciclo termodindmico

Para entender o desempenho do ramjet, é Gtil realizar uma analise termodindmica de um
modelo simplificado. Para isso admite-se que 0s processos de compressdo e expansdo no
motor sejam reversiveis e adiabaticos, e que o processo de combustdo ocorra a pressao
constante. Estas consideracBes ndo sdo, obviamente, realistas. No difusor real, sempre
existe irreversibilidades devido as ondas de choque, mistura e friccdo nas superficies. Além
disso, a0 menos que a combustdo ocorra em escoamento com muito baixa velocidade,
tanto a pressdo estatica como a pressdo dindmica diminuirdo, devido a adi¢do de calor.
Afastamentos do escoamento isoentropico em um bocal de exaustdo real ocorrem devido a
friccdo e transferéncia de calor. Entretanto, o conceito de ramjet ideal é Gtil posto que seu
desempenho é o maior que as leis da termodindmica permitem, e é o limite do qual

motores reais irdo se aproximar se suas irreversibilidades forem reduzidas.

Utilizando a notagcdo dos pontos da Figura 2.23, o processo do ar pelo ramjet ideal se
processa da seguinte forma. O processo de compressao leva isentropicamente o0 ar da sua
condi¢do no ponto “a” para seu estado de estagnagdo “02” na estacao “2”. O processo de
combustdo é representado por um processo de adicdo de calor e massa a pressao constante
“02” para “04” até a maxima temperatura Ty,. O bocal de exaustdo faz com que os

produtos de combustdo expandam isentropicamente até a pressao ambiente.
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O empuxo do ramjet ideal pode ser obtido da Equacéo (2.85):

o~

3 = nig[(1+ fue —ul. (2.85)

Com processos de compressdo e expansdo isentrépicos, a adicao de calor e massa em baixa
velocidade e pressdo constante, segue que a pressdo de estagnacdo deve ser constante

através do motor. Portanto py, = pos.

Se variacOes de propriedades do fluido de trabalho (R, y) pelo motor forem ignoradas para

este caso ideal, entdo:

Poa _ (1 L=t Mz) (2.86)

(2.87)

onde M é o nimero de Mach do voo e M, é o niumero de Mach no plano de exaustéo.

Portanto, com a consideracao de p, = pg,

Poa _ Pos

Pa  DPe (2.88)
e
Me = Mg . (2.89)
Assim é possivel determinar a velocidade de exaustdo por meio da Equacéo (2.90):
_ Qe
Ue = U, (2.90)

onde a ¢ a velocidade do som. Uma vez que a = /yRT, entdo a,/a, = /T./T,. Todavia,

paraocaso M, = My, T, /Ty, = Toe/Toq € S€ Toa = Toe, €NtAO:
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Ue =/ Toa/Toq U - (2.91)

Se a entalpia do combustivel injetado for desprezada, a equacdo de energia aplicada ao

processo de combustdo idealizado sera:

(14 f)hos = hoz + fQr (2.92)

onde f é a relacdo combustivel/ar e Qg€ o poder calorifico do combustivel. Se o calor
especifico for considerado constante, entdo a Equacdo (2.92) pode ser escrita isolando-se

f, conforme a Equacdo (2.93).

(Toa/Toa)—1
— _ 2.93
f (Qr/cpToa)—Toa/Toa ( )

As Equac0es (2.85) e (2.91) podem ser combinadas para fornecer o empuxo por unidade de

fluxo massico de ar, na forma da Equacéo (2.94).

2 = MJYRT, [+ P Tor/Ta (1425 m2) 7 -1 (2.94)

onde f é dado pela Equacdo (2.93). Segundo Hill & Peterson (1992), o consumo especifico

de combustivel (thrust specific fuel consumption) é dado por:

TSFC = % -1 (2.95)

J/mig

A Figura 2.24 mostra, para o ramjet ideal, a dependéncia do empuxo especifico e relacdo
combustivel/ar sobre o numero de Mach do voo e temperatura maxima. Os resultados sao

aproximados, pois:

1. As variacOes da razdo de calores especificos (y) com a temperatura foram
desprezadas;
2. Né&o foram consideradas perdas por friccdo ou ondas de choques;
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3. Né&o foi considerada dissociagdo dos produtos da combustao.

1,4 0,2
[ Q,=45000kl/kg, ¥ = 1,4, T, = 220K

Tosx = 3000 K

12 -

Empuxo especifico
%

s 1 my
Mg 3
0,8
kN.s r kg
kg 4 01 kN.s

0,6

Consumo especifico de combustivel
L N
04

3 Toax = 3000 K

02 F

Numero de Mach, M

Figura 2.24 - Empuxo e consumo especifico de combustivel do ramjet ideal.

Apesar dessas aproximacgdes, a Figura 2.24 mostra qualitativamente 0 mesmo
comportamento que ramjets reais, que requerem velocidade de voo supersbnico para

empuxo especifico aceitavel e razoavelmente baixo consumo especifico de combustivel.

As tendéncias da Figura 2.24 indicam que o consumo especifico de combustivel

permanece finito enquanto o empuxo especifico se aproxima de zero.

2.3.2.2 - Efeitos de perdas aerodinamicas

O propelente em um motor ramjet real, obviamente, sofre perdas na pressao de estagnagéo
enquanto se move pelo motor. O processo de compressdo no ramjet real ndo é
isoentropico. A pressdo de estagnacdo ao fim do processo € menor do que seria se a
compressdo fosse isentropica. O desempenho do difusor pode ser caracterizado por uma
razdo de pressOes de estagnacéo r,; definida pela Equacéo ( 2.96):
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— Poz

T .
d Poa

(2.96)

Similarmente, razdo de pressdes de estagnacdo pode ser definida para combustor (r;) e

bocal de exaustdo (1;,), conforme, respectivamente, as Equacdes ( 2.97) e ( 2.98):

Te = —, .
© = oy (2.97)
Pos
r, =—.
n=0 (2.98)

A razdo de pressOes de estagnacado global é, portanto

Pos Yalehh - ( 2.99)

Poa

Além disso, a pressdo de exaustdo real p. ou p, ndo pode ser igual a pressdo ambiente p,.
Porém, para y com valor constante, é possivel escrever o nimero de Mach da exaustdo na

forma da Equacéo ( 2.100):

M2 =2 (1 gtee) () ). (210

Assim, em termos da razéo de pressdes de estagnacdo dos componentes,

Mz = 2] (145 02) (e 22) T 4. (2.101)

y—1 e

Se a transferéncia de calor a partir do motor for considerada desprezivel (por unidade de
massa de fluido de trabalho), entdo a velocidade de exaustio é dada por u, = M,./yRT,

ou, em termos da temperatura de estagnacdo de exaustéo:
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u, = MeJyRT04/(1 +2M2) . (2.102)

Uma vez que irreversibilidades ndo tém efeito sobre a temperatura de estagnacgéo através
do motor, a relacdo combustivel/ar necessaria para produzir T,, desejada é dada por uma

forma modificada da Equacéo (2.93), resultando na Equacéo ( 2.103).

(Toa/Toa)—1
= ) 2.103
f (anR/CpTOa)_TO4/TOa ( )

Onde n,, é a eficiéncia de combustdo e 7, Qx € a liberacdo de calor real por unidade de
massa de combustivel. O empuxo por unidade de taxa de fluxo massico entdo se torna na
Equacdo ( 2.104):

3
Mg

= [+ it —ul + 7= (e ~ Pa)Ae - (2104

Ou, combinando as Equacdes ( 2.101) e ( 2.102), chega-se a (Hill & Peterson, 1992):

R) 2yRTO4(m - 1) peAe Pa ( 2'105)
> 1+ — MJyRT, + 2 (1——).
mg f (V - 1)m Ve mg Pe

Sendo que,

)()’—1)/7’

m= (1 + YT_le) (TchTnZ—Z (2.106)

Lembrando que o consumo especifico de combustivel (TSFC) é dado pela Equacéao (2.95).
2.3.2.3 - Desempenho do motor ramjet
Com as equacbes acima é possivel verificar os efeitos das perdas aerodindmicas

assumindo-se ry = 0,7, . = 0,95, 1, = 0,98 (Hill & Peterson, 1992). O efeito das razoes

de pressdes de estagnacdo se manifesta na mudanga em m (Equacdo ( 2.106)). A Figura
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2.25 mostra esse efeito. Comparando-se esta com a Figura 2.24 observa-se uma reducdo de

10% no empuxo especifico maximo e também no consumo especifico de combustivel.

E irrealista assumir que estes coeficientes de perdas, especialmente 1, sejam
independentes do numero de Mach do voo. Presume-se que perdas no difusor sejam
fortemente dependentes de sua geometria; para voo eficiente sobre uma ampla faixa de
nimero de Mach, a tomada de ar supersdnica deveria ter geometria varidvel (e
possivelmente complexa), para evitar excessivas perdas por ondas de choque. Em parte,
capacidade de variacdo é necessaria para manterem-se baixas as perdas por chogue, uma
combinacdo de ondas de choque obliquas seria necessaria, e o angulo de uma onda de

choque obliqua é dependente do nimero de Mach do voo.

1,2 0,2
! Qr=45000kl/kg, ¥ = 1,4, T,= 220K ,7, = 0,7, 7, = 0,95, %, = 0,98

Ty = 3000 K

Empuxo especifico
P

3 my
m, 08 3
kN.s kg
kg 0,6 4 01 kN.s

Consumo especifico de combustivel
—_—

04

Trmax = 3000 K

0,2

Numero de Mach, M

Figura 2.25 - Empuxo e consumo especifico de combustivel do motor ramjet considerando

o efeito das perdas aerodinamicas.
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2.3.3 - Turbojato

Como mencionado, uma das desvantagens do ramjet € que a razdo de pressdes do motor
depende do nimero de Mach do voo. Ele também ndo pode desenvolver empuxo estatico
(velocidade de voo nula) e, na realidade, ele ndo tem bom desempenho até que a
velocidade de voo esteja consideravelmente acima da velocidade do som. Um modo de
solucionar esta desvantagem é por meio da instalacdo de um compressor no duto de
entrada, de modo que, mesmo em velocidade nula, ar poderia ser admitido pelo motor,
sofrer aumento de temperatura e ser expandido pelo bocal de exaustdo. Porém, isto
introduz a necessidade de uma fonte de poténcia para acionar o compressor. Se uma
turbina for conectada ao compressor e movida pelos gases quentes provenientes da camara
de combustdo, em seu caminho até ao bocal de exaustdo, o ramjet se transforma em um
turbojato. A adicdo destas turbomaquinas, todavia, muda completamente as caracteristicas
de desempenho do motor.

2.3.3.1 - Turbojato ideal — analise do ciclo termodindmico

O arranjo interno do turbojato esta mostrado esquematicamente na Figura 2.26. Ao escoar

pela maquina, o ar passa pelos seguintes processos.

1. a—> 1. Do escoamento ndo perturbado, onde a velocidade do ar relativa ao motor é a
velocidade de voo, o ar é trazido a tomada de ar, geralmente com alguma aceleragédo
ou desaceleracao;

2. 1 —> 2. A velocidade do ar é diminuida enquanto o ar é transferido do difusor de
entrada e sistema de duto até a entrada do compressor;

3. 2-—>3. 0O ar é comprimido em um compressor dindmico;

4. 3—>4.0 ar ¢ “aquecido” pela mistura e queima de combustivel no ar;

5. 4 —> 5. O ar é expandido através da turbina para obter poténcia para acionar o
COMPressor;

6. 5—>6. O ar pode ou ndo ser “aquecido” adicionalmente pela inje¢do e queima de mais
combustivel no pos-combustor;

7. 6—>7.0 ar ¢ acelerado e exaurido pelo bocal de exaustao.

82



Camara de
combustao Turbina

Difusor

g e 2 )

Lol

Figura 2.26 - Diagrama esquematico de motor turbojato.
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Para desenvolver uma melhor compreensdo do processo global, é Gtil inicialmente estudar
um modelo altamente simplificado. Por esta razéo assume-se que todos 0s componentes,
exceto os combustores (camara de combustdo) sejam reversiveis e adiabaticos, que 0s
combustores possam ser substituidos por simples aquecedores sem perdas de pressao e que

a velocidade nas secdes 2 e 6 sejam despreziveis.

No caso ideal, a pressdo se eleva de a — 1, e ainda mais de 1 — 2, ao passo que o ar é
desacelerado relativamente ao motor. Uma vez que se assume que a velocidade no ponto 2
é nula e a desaceleracdo € isentropica, p, é a pressao de estagnacéo para 0s pontos a, 1, e 2.
Ainda, T, € a temperatura de estagnacdo nesses pontos. A poténcia consumida pela
compressdo (processo 2 — 3) deve ser suprida pela turbina através da expansdo de 4 — 5.
Assim, se o fluxo massico pelo compressor e turbina forem iguais, resta que hy; — h, =
h, —hs, e se o calor especifico for constante, as correspondentes diferencas de
temperatura também serdo iguais. No caso de ndo emprego de pos-combustor, 0s estados 5
e 6 serdo idénticos e a queda de entalpia do ponto 5 até o ponto 7 é proporcional ao
quadrado da velocidade de exaustdo. Na hipOtese do uso de pos-combustor, o ar €é
“reaquecido” na estacdo 6, logo, a velocidade de exaustdo serd maior nesse caso. De fato a

auséncia de materiais altamente solicitados no pds-combustor permite que T, Seja muito
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maior que T,, de maneira que o aumento na velocidade de exaustao seja da ordem de 50%
(Hill & Peterson, 1992).

Embora bastante simplificado, este modelo ilustra a funcéo dos diversos componentes e a
relacdo entre eles. Ele mostra claramente que a energia cinética do fluido de exaustdo é, de
certo modo, o remanescente apds a extracdo de poténcia do fluido de trabalho para

acionamento do compressor.

Um motor real difere desse modelo ideal em varios aspectos. Primeiro, e mais importante,
nenhum componente é realmente reversivel, apesar de ser razoavel considera-los
adiabéaticos. Segundo, os combustores ndo sdo simples aquecedores, e a composicdo do
fluido de trabalho varia durante o processo de combustdo. Terceiro, as velocidades do
fluido dentro do motor ndo sdo despreziveis. Se a velocidade do escoamento no interior do
combustor fosse realmente nula (como requer esse processo sob pressdo constante), seria
impossivel obter uma chama estavel, dado que a chama se propaga em relacdo ao fluido
como Vvelocidades bastante altas (Turns, 2000). Uma quarta diferenca é que a taxa de fluxo
massico no compressor e turbina podem ndo ser iguais, pois, por um lado, combustivel é
injetado entre eles, e por outro, ar pode ser extraido em varias posi¢bes para fins de

resfriamento.

Para dada razéo de pressdes no compressor, irreversibilidades aumentam a necessidade de
poténcia do compressor, enquanto ao mesmo tempo aumenta a queda de pressdo necessaria
na turbina. Ambos os efeitos decrescem a energia cinética de exaustdo, de forma que é

presumivel que a eficiéncia global seja sensivel ao desempenho do compressor e turbina.

Usando o fato que os processos de compressao e expansdo no motor turbojato sdo quase
adiabaticos, é possivel fazer estimativas realisticas do desempenho do motor definindo-se

as eficiéncias de componentes adiabaticos como segue.

Para o difusor de entrada, uma eficiéncia adiabatica n,; pode ser definida como a razéo das

mudangas de entalpia ideal e real durante o processo de difuséo (para a mesma relagéo de

Pressao poz/p1), Ou
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Ny = ho2s—ha
d hoz—hq

(2.107)
Alternativamente, a razdo de pressdes de estagnacdo como definida para o ramjet
(Equacéo ( 2.97)) pode ser usada.

De modo correspondente, para o compressor, uma definicdo util de uma eficiéncia
adiabatica n, é a razdo do trabalho requerido em um processo isentrépico para aquele
requerido em um processo real, para uma mesma razédo de pressdes de estagnacao e estado

de entrada no compressor, conforme a Equagéo (2.108).

_ Noss—hoz (2.108)

¢ hoz—ho2

Para a turbina, a eficiéncia adiabatica pode ser definida conforme a Equacdo (2.109), que é
a razdo de trabalho real na turbina para aquele que seria obtido durante uma expanséo
isentropica para a mesma pressao de estagnacgdo de exaustao.

hos—hos

N = (2.109)

B hos—hosg
A eficiéncia adiabatica do bocal de exaustdo pode ser definida pela Equacéao (2.110).

hos—ho7

Ny = (2.110)

hos—ho7g

Além dessas quatro eficiéncias adiabaticas, um quinto tipo de eficiéncia e frequentemente
empregado: a eficiéncia do combustor (ou eficiéncia de combustdo) n,, que €
simplesmente a fragdo da energia quimica do combustivel que é liberada no combustor

(Saravanamuttoo, Rogers, Cohen & Straznicky, 2008).

Segundo Hill & Peterson (1992), para motores com bom projeto, as eficiéncias

mencionadas geralmente variam préximo dos valores indicados na Tabela 2.3. Lembrando
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que a eficiéncia adiabatica do difusor (n,;) dependendo fortemente do nimero de Mach do

VvO0O0.

Tabela 2.3 — Valores tipicos de eficiéncia de componentes de motor turbojato (Hill &
Peterson, 1992).

Difusor 0,70 <n4z < 0,90
Compressor 0,85 < n. < 0,90,
Camara de 0,97 <n, < 0,99
combustéo

Turbina 0,90 <7, < 0,95

Bocal 095<n,<098

Nota-se que essas definicdes utilizaram valores de entalpia de estagnacdo. Geralmente é
mais conveniente do ponto de vista experimental medir valores de estagnacao, ao invés de
valores estaticos, para pressdo e temperatura em um escoamento. Valores de estagnacdo

sdo convenientes analiticamente, posto que eles contém termos de energia cinética.

O objetivo dessas discussdes é mostrar como o desempenho global do motor depende do
desempenho dos componentes e, em particular, da maxima relacdo de pressdo e

temperatura.

Duas questdes de considerdvel importancia dizem respeito a magnitude do empuxo por
unidade de fluxo massico do motor (3/ni,) e ao consumo de combustivel por unidade de
empuxo (TSFC). Considerando que um motor de um dado didmetro é limitado quanto ao
fluxo massico para determinadas condi¢cdes de admissdo, a relacdo I/mi, governa a

relacdo entre empuxo e tamanho do motor.

Considerando a hip6tese de que a pressdo no plano de exaustdo seja igual a atmosférica, o

empuxo por unidade de fluxo se torna:
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=+ Nue —ul, (2.111)

e 0 consumo especifico de combustivel pode ser calculado pela Equacdo (2.112).

TSFC =" = —[— (2.112)

T A+ PHue—u

Dada a velocidade de voo u, as condi¢cbes ambientais p, e T,, a razdo de pressdes do
COMPressor pos/po2, € a temperatura de entrada na turbina Ty,, a tarefa é determinar a
relacdo combustivel/ar f e velocidade de exaustdo u,. Entdo, é possivel avaliar o empuxo e
consumo especifico de combustivel do motor a partir das Equacfes (2.111) e (2.112). O

procedimento ao longo do motor é como se segue (Hill & Peterson, 1992).

1. Condicbes de entrada no compressor. Com o numero de Mach do voo M =

u/\/yRT,, onde y é a razdo de calores especificos (considerado constante para o processo

de difusdo), avalia-se a temperatura de estagnacédo T,, com:

Tor =T (1+ YT_IMZ) . (2.113)

Pela definicdo da eficiéncia adiabatica do difusor n,, é possivel calcular a pressao de

estagnacao correspondente como:

T, Ya/va—-1)
Po2 = Pa [1 +1g (T%f = 1)] : (2.114)
2. Condic0es de saida do compressor. Uma vez que a razéo de pressdes do compressor

(prc = Po3/Po2) €Std especificada, determina-se a pressdo de estagnacdo da saida do

compressor pela Equagdo(2.115).

Po3 = Po2Prc - (2.115)
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E a temperatura de estagnacdo da saida pela Equacdo (2.116). Nesta equacédo y, é a razao
de calores especificos (considerado constante) para o processo de compressdo e 71, € a

eficiéncia adiabatica do compressor.
1 -
Toz = To2 [1 + ;{Prc(yc D/Ye — 1}] (2.116)

3. Relacdo combustivel/ar para o combustor. Com a temperatura de saida do
combustor T,, especificada, é possivel determinar a relacdo combustivel/ar por meio da

Equacdo (2.117), que é obtida da mesma forma da Equacéo (2.93).

(Toa/To3)—1
= ) 2.117
f (Qr/cpTo3)—Toa/Tos ( )
4. Pressdo de entrada na turbina. Conhecida a relacdo de pressao py4/pos; através do

combustor, determina-se a pressdo de estagnacdo da turbina com o emprego da Equacéo
(2.118).

Pos = P03(Poa/Po3) - (2.118)

5. Condic0es de saida da turbina. Considerando que a turbina deve fornecer a poténcia
requerida pelo compressor, escreve-se (para escoamento em regime permanente e

adiabatico em ambos componentes):

My (hog — hos) = Mc(hoz — ho2) (2.119)

Ou

mtcpt(T04~ - T05) = mccpc(TO3 - TOZ) : (2120)

As taxas de fluxo méassico m; e m, ndo sdo exatamente iguais, posto que combustivel é
adicionado ao escoamento na camara de combustdo e ar pode ser extraido do compressor

para resfriamento da turbina. Nem sdo iguais, os calores especificos c,; e c,.. Para taxas
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modestas de extracdo de ar de resfriamento do compressor, pode-se dizer, como uma

aproximacao, que é valida a Equacéo (2.121).

De modo que

Tos = Toa — (Toz — Toz) - (2.122)

Logo, da definicdo da eficiéncia adiabatica da turbina, pode-se calcular a pressdo de
estagnacdo p,s, a partir da Equacdo (2.123), onde y, € a razdo de calores especificos

(considerado constante) para o processo de expansdo na turbina.

_ 1. Tos ve/(ve—1) 2123
Pos = Poa [1 " (1 To4)] - (2.123)
6. Condic6es de entrada no bocal de exaustdo. Sem o emprego de pés-combustor®, as

condicdes de entrada no bocal de exaustdo séo
Toe = Tos e Poe = Pos - (2.124)

7. Condicdes de saida do bocal de exaustdo. A energia cinética de descarga &, por
definicdo, expressa pela Equacédo (2.125), na qual n,, é a eficiéncia adiabatica do bocal de

exaustao.

2
% = hy7 — hy =1y (ho7 — hys) . (2.125)

Em regime permanente com escoamento adiabatico no bocal de exaustdo hy; = hye, l0go:

% A adoco de pés-combustor ndo é usual em motores turbojato para misseis.
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n a (yn_l)/yn (2126)
e = (20, L RTyg [1 _ (ﬁ) ] .

A Equacdo (2.126) considera que ndo existe onda de choque na garganta do bocal de

exaustao.

Com a relacdo combustivel/ar (f), determinada pela Equacdo (2.117), e também com a
velocidade de exaustdo (u,), é possivel estabelecer o empuxo e consumo especifico do

motor pelas Equagdes (2.111) e (2.112), respectivamente (Hill & Peterson, 1992).
2.3.3.2 - Consideracdes a respeito do bocal de exaustédo

A Equacdo (2.126) assume que a pressdo no plano de escape do turbojato (ponto 7) é igual
a pressdo ambiente, ou seja, ocorre expansdo completa dos gases pelo bocal de exaustao.
Surge a necessidade de determinar se se deve empregar um simples bocal de exaustdo

convergente ou um bocal convergente — divergente. Mesmo com relagdes de presséo no

compressor moderadas, a relagao % pode ser maior que a razdo de pressdes critica quando
a

se atinge velocidade s6nica em algum ponto do bocal. Embora um bocal convergente-
divergente possa parecer necessario, deve-se lembrar que deseja-se obter empuxo e ndo a
maxima velocidade de exaustdo (Saravanamuttoo, Rogers, Cohen & Straznicky, 2008).
Pode-se mostrar que, para uma expansdo isentrépica, 0 empuxo produzido é maximo
quando ocorre expansdao completa até p,, pois a parcela de empuxo gerada pela pressdo
dos gases no plano de escape, a saber, A,(p; — p,), Ndo compensa completamente a perda
de empuxo gerado pela variacdo do momentum devido a menor velocidade de exaustdo.
Entretanto, o uso de um bocal de exaustdo convergente — divergente resultaria em aumento
significativo no peso, comprimento e diametro do motor, que resultaria em maiores

complicacdes de instalacdo e aumento do peso total do missil.

Segundo experimentos, para valores de 225 até cerca de 3, 0 empuxo produzido por um

Pa

bocal de exaustdo convergente é equivalente ao produzido por um bocal convergente —
divergente, mesmo quando o ultimo tem razdo de expansdo adequada para a razdo de

pressdes (Ashwood, 1957). Com razdes de pressdo de operagdo menores que os valores de
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projeto, como em carga parcial, por exemplo, um bocal de exaustdo convergente —
divergente, de geometria fixa, seria menos eficiente devido a formacéo de ondas de choque
na regido divergente. Por essas razdes, motores turbojato geralmente empregam bocal de

exaustdo convergente (Saravanamuttoo, Rogers, Cohen & Straznicky, 2008).

Neste trabalho, para motores turbojato, serd sempre considerado bocal de exaustdo

convergente, ainda que a pressao de exaustdo seja maior que a pressdo atmosférica. Para

isso, sera utilizada a razdo de pressdes critica. A razdo de pressdes critica 226 ¢ a razdo de

Pc

pressoes % que resultaem M, = 1. A pressao critica € dada por:
7

Pe = Pos |1 - (1~ T (2.127)

Toe

E a razdo de pressoes critica é dada por:

Pos 1
— = ——70-D - (2.128)
Pe i)

Este método de usar n,, para determinar a razdo de pressdes critica fornece resultados
consistentes com uma analise mais detalhada, que envolve equacdes de momentum

(Saravanamuttoo, Rogers, Cohen & Straznicky, 2008).

Nas situacdes onde a pressdo no plano de saida do bocal de exaustdo ndo é igual a pressdo
atmosférica, existird uma parcela de empuxo devido a pressdo. Para isso, é preciso

conhecer a area A,. Para um dado fluxo massico m, ela é dada aproximadamente por:

m
pcCc

7 , (2.129)

. . 1/2 ,
com p, obtido de p./RT, e C. a partir de [2c,(Tos — T¢)] ou (yRT,)/?. Este é apenas
um valor aproximado da &rea de exaustdo, pois, em escoamentos reais, a presenca da
camada limite demandard uma maior area de exaustdo. Na pratica, a area de exaustdo

necessaria para proporcionar as condi¢Ges operacionais do motor é encontrada por
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tentativa e erro durante testes de desenvolvimento (Saravanamuttoo, Rogers, Cohen &
Straznicky, 2008).

N&o obstante, para calculo do empuxo do turbojato no ambito deste trabalho, sera

considerado sempre o uso de bocal convergente e, caso a relagdo de presséo % seja
c

superior a %, sera considerado o efeito da pressdo no plano de exaustdo para calculo do
a
empuxo, sendo a area de exaustdo calculada conforme a Equacéo (2.129).

2.3.3.3 - Desempenho do motor turbojato

Para compreender a influéncia de alguns dos fatores apresentados até agora, a seguir serao
considerados exemplos de variacdo de empuxo e consumo de combustivel com a razéo de
pressGes no compressor do turbojato, temperatura de entrada da turbina e nmero de Mach
de voo. Para os célculos, sdo arbitrados valores de eficiéncia de componentes, propriedades
do fluido de trabalho e condi¢bes do motor, conforme mostrados na Tabela 2.4. Considera-
se que cada nuimero de Mach de voo corresponde a diferentes altitudes e, assim, a
diferentes valores de pressdo e temperatura ambientes (p, e T,). Nestes céalculos assume-

se, como anteriormente, que o produto ric, € 0 mesmo na turbina e compressor.

As Figuras 2.27 a 2.30 mostram empuxo e consumo especifico de combustivel, calculados
sob estas condi¢des, para trés valores de temperatura de entrada na turbina e quatro valores
de nimero de Mach. Estes parametros, bem como a razdo de pressdes do compressor,
fortemente influenciam o desempenho do motor (nestas cruvas, considerou-se expansao
completa dos gases no bocal de exaustdo, desde a pressao na saida da turbina até a pressédo

atmosférica).
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Tabela 2.4 — Pardmetros de célculo para o motor turbojato

Difusor na= 0,97 1,40
Compressor n.= 0,85 1,37
Cémara de combustéo np=1,00 1,35
Turbina n:= 0,90 1,33
Bocal nn=0,98 1,36

Poder calorifico do combustivel: 45 000 kJ/kg

Nivel do mar (0) 101,3 288,2
12 200 m (0,85) 18,75 216,7
18 300 m (2,0) 7,17 216,7
24 400 m (3,0) 2,097 216,7
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Figura 2.27 — Consumo especifico e empuxo do motor turbojato (Mach = 0; nivel do mar).
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Figura 2.28 - Consumo especifico e empuxo do motor turbojato (Mach = 0,85; 12 200 m

altitude).
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Figura 2.29 - Consumo especifico e empuxo do motor turbojato (Mach = 2,00; 18 300 m

altitude).
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Figura 2.30 - Consumo especifico e empuxo do motor turbojato (Mach = 3,00; 24 400 m
altitude).
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Destes gréaficos é possivel concluir que:

1. Em determinado nimero de Mach e dada temperatura de entrada na turbina, a razéo
de pressbes que maximiza o empuxo especifico ndo fornece consumo minimo de
combustivel. Uma vez que o peso do motor depende fortemente da taxa de fluxo de ar e
substancialmente afeta a capacidade de transporte (carga-paga) do missil, tanto o empuxo
especifico como o consumo especifico de combustivel devem ser considerados durante a
selecdo da melhor relacéo de pressédo do compressor (Hill & Peterson, 1992). A escolha da
relacéo de pressédo para melhor autonomia de voo em cruzeiro requer um compromisso que

leve em consideracéo as caracteristicas do motor e do missil.

2. Aumentando-se a temperatura de entrada na turbina pode-se aumentar
significativamente o empuxo especifico. A temperatura maxima mostrada, 1700 K, esta
muito abaixo da maxima temperatura de queima estequiométrica de combustiveis
hidrocarbonetos, mas requer ndo apenas ligas metalicas que suportem altas temperaturas

para o rotor da turbina, mas também intenso resfriamento das pas do rotor.

3. Com dada razéo de presses no compressor, elevando-se a temperatura de entrada
na turbina é possivel ou ndo aumentar o consumo de combustivel por unidade de empuxo.
Para razdes de pressdo associadas ao minimo consumo de combustivel, 0 aumento da
temperatura na entrada da turbina pode reduzir um pouco o consumo especifico de

combustivel.

4. A razdo de pressGes no compressor necessaria para minimizar 0 consumo
especifico de combustivel € muito menor para voo supersénico que para voo subsonico.
Em Mach 3, o pico de empuxo especifico ocorre com uma razdo de pressdes no
compressor igual a um; neste caso, ndo existe necessidade de compressor e/ou turbina, e o
turbojato de torna um ramjet. O ramjet poderia, obviamente, tolerar temperaturas maximas
muito superiores, por ndo possuir pas de turbina altamente solicitadas expostas aos gases

quentes.

As Figuras 2.27 a 2.30 ndo mostram a sensibilidade do desempenho do motor as
eficiéncias dos componentes. Todavia, logicamente existe um grande incentivo para obter
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processos de compressdo, combustdo e expansdo os mais eficientes possiveis (Hill &
Peterson, 1992).

2.3.3.4 - Consideracdes a respeito da temperatura de combustéo

Assim como em qualquer aplicacdo aerondutica, com misseis também existe interesse em
minimizar o peso do motor, atendendo aos requisitos de empuxo, consumo especifico de
combustivel, restricbes dimensionais etc. Isso leva a componentes altamente solicitados,
bem como altos picos de temperatura. De acordo com Hill & Peterson (1992), grande parte
das tensbes nas pas da turbina é devida a pseudoforca centrifuga, sendo que a tensdo
admissivel nestas pas esta diretamente relacionada a temperatura na qual estas devem
operar. Dessa forma, é preciso um compromisso entre as tensdes nas pas da turbina e a
temperatura de combustdo. Ainda segundo esses autores, com materiais disponiveis
atualmente, a temperatura de estagnacdo maxima dos gases que entram na turbina esta
limitada em aproximadamente 1200 K para pas néo resfriadas. Se as pas forem resfriadas
internamente por meio de pequenas passagens de ar no interior das mesmas, é possivel
utilizar temperaturas de estagnacao iguais ou superiores a 1700 K. A operacdo do motor
em tais temperaturas, entretanto, pode requerer que consideraveis fragdes do fluxo de ar do
compressor (tal como 10% ou mais) sejam desviadas para o resfriamento da turbina ao
invés de entrar na camara de combustdo. 1sso acarreta em maior complexidade, volume,
peso e custo do motor. Logo, é preciso avaliar cuidadosamente os beneficios reais de se
adotar esse tipo de tecnologia em motores para misseis taticos.

Conforme observado nas Figuras 2.27 a 2.30, o aumento da temperatura exerce efeito
benéfico sobre o empuxo, enquanto o oposto é verdadeiro a respeito do consumo
especifico de combustivel. Um compromisso para determinar o nivel necessario de
empuxo (por exemplo, para superar o arrasto do missil ou prover aceleracdo para maior
velocidade de voo) € o estabelecimento da relagdo combustivel/ar (f). Um alto valor de f
garante altas temperaturas de combustdo, com o beneficio de alto empuxo com um
pequeno didmetro de admissdo, mas eleva o consumo especifico de combustivel e um
potencial problema com os materiais da turbina. Um baixo valor de f promove baixa
temperatura de combustdo com o beneficio de baixo consumo especifico de combustivel e

menor risco associado aos materiais, mas requer maior didmetro de admissdo de ar para
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atender ao requisito de empuxo, com os efeitos adversos de admissao de ar de maior peso e

maior empuxo.
2.3.3.5 - Consideracdes a respeito da relacdo de pressdes no compressor

Conforme Fleeman (2012), um tipico missil de cruzeiro subsénico com motor turbojato de
curto alcance (p.ex. 90 km) usualmente tem compressor com relacdo de pressoes
relativamente baixa (por exemplo, p,. = Po3/Po2 ~ 5) € poucos estadgios de compressao
(por exemplo, 2 a 4). Isso permite empuxo quase maximo com vantagens associadas a
relativamente baixo peso, baixo comprimento, baixo custo, alta eficiéncia e alta

confiabilidade.

Um tipico missil de cruzeiro subsénico com motor turbojato de longo alcance (por
exemplo, 900 km) geralmente tem compressor com relacdo de pressdes maiores (p,. =
Po3/Poz ~ 10) e maior nimero de estagios de compressao (por exemplo, 8), permitindo
valores maiores de I, com maior alcance de voo, como sera mostrado na se¢éo 2.5 -(que

tratard de Trajetdria de Voo).

Por fim, um missil de cruzeiro subsdnico de muito longo alcance (por exemplo, maior que
1800 km) costuma ter um motor turbofan ao invés de um motor turbojato, devido ao maior
valor de I, do turbofan quando comparado ao turbojato.*® Para essa situacdo especifica, 0
requisito de desempenho de muito longo alcance permite 0 maior custo, complexidade e

maior diametro do motor turbofan. (Fleeman, 2012).

%> O motor turbofan foi concebido como uma forma de aumentar a eficiéncia de propulsdo do motor a jato ao
reduzir a velocidade média do fluido de trabalho, particularmente em operacdo em alta velocidade subsonica.
No turbofan uma parte do escoamento total de ar é desviada e ndo passa por parte do compressor, cAmara de
combustdo, turbina e bocal de exaustdo, antes de ser exaurida por um bocal distinto. Assim, 0 empuxo é
formado por dois componentes, um devido aos gases frios (fan) e um devido aos gases quentes (turbina)

(Saravanamuttoo, Rogers, Cohen & Straznicky, 2008).
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2.4 - VOLUME E PESO

2.4.1 - Beneficios de um missil com baixo peso

Embora misseis sofram maiores restricdes quanto ao seu volume do que em relacdo ao
peso, 0s beneficios de misseis com baixo peso sdo numerosos (Fleeman, 2012). Estas
vantagens incluem custos de produgdo e logisticos mais baixos, menor tamanho, maior
poder de fogo para uma plataforma de lancamento com peso e volume limitados, menor
propensdo a deteccdo por parte de uma ameaca, melhor flexibilidade de missdo devido a
capacidade de ser transportado em multiplas plataformas de lancamento (como
bombardeiros, avides de caca, helicopteros, veiculos aéreos de combate ndo tripulados,
navios, submarinos, veiculos terrestres) e maior sinergia com guerra expedicionaria. O
requisito de rapido emprego de forca em guerra expedicionaria requer misseis de baixo

peso.

2.4.2 - Estimativa do peso do missil

Fleeman (2012) apresenta uma abordagem de primeira ordem para predicdo de peso de um

missil balistico, baseada na equacéo de velocidade incremental (Equacéo ( 2.68)).
v~ —glyn(1-22). (2.130)

A equacdo acima considera que o arrasto é desprezivel, 0 que promove um resultado

otimista.

Os parametros que definem a velocidade apds a aceleracdo inicial do missil sdo o peso de
propelente W},, o peso de langamento W, e o impulso especifico Ig,. Integrando a equagéo
de velocidade, ela fornece uma estimativa de primeira ordem do respectivo alcance de voo
balistico, maxima altitude e maximo tempo de voo na forma, respectivamente, das

Equacdes abaixo.
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u?sin(26;)

R~ ——| (2.131)
g
u? sin? 0;
hmax = T , (2.132)
2u sin 6;
Cnax = T . (2.133)

Assumindo angulo de langamento 6timo 8; = 45°, resulta em uma estimativa (otimista) de

primeira ordem para o maximo alcance em voo balistico.
u2
R~—. (2.134)
g

As equacdes acima consideram arrasto desprezivel e superficie da Terra plana e nao-

rotativa.

A Figura 2.31 foi elaborada conforme as equac¢des acima. Ela mostra o peso de langcamento
em funcdo do maximo alcance balistico do missil, baseada em valores tipicos de peso de
carga-paga  (Wearga—paga = 2,3; 22,6 € 226,4 kgf)®, tipico impulso especifico de
propelentes sdlidos (I, = 250 s) e tipica relacdo de peso da estrutura do corpo / peso de
lancamento para um missil tatico Wgg/W,, = 0,22 (Fleeman, 2012). Peso de carga-paga é
definido como sendo a porc¢do do peso do missil que € relativamente insensivel a variacdes
no alcance de voo. A modelagem para projeto conceitual de carga-paga de um missil
balistico tipicamente inclui a cabeca de guerra (explosivo), dispositivo acionador do
detonador, sistemas de guiamento e controle, e sistema de enlace de dados. A estrutura do
corpo é sensivel ao alcance de voo e considera-se que ela seja composta pelo invélucro do

motor foguete e estrutura da fuselagem.

% Valores tipicos de peso de carga-paga no sistema inglés (Wearga—paga = 5,50,500 1b).
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Figura 2.31 — Peso de langcamento em funcédo do alcance de misseis balisticos.

Na Figura 2.31 estdo indicados ainda os limites de carga-paga e alcance méximo permitido

segundo o Regime de Controle de Tecnologia de Misseis (MTCR).*’

2.4.3 - Massa especifica média de misseis taticos

Segundo Fleeman (2012), a massa especifica média dos subsistemas de um missil é de
aproximadamente 1384 kg/m® (0,05 Ibm/pol®). Este é o resultado estatistico apresentado

pelo autor para 48 misseis, sendo uma boa aproximacao para a fase de projeto conceitual.

Exceto pela secdo do nariz, a maioria dos corpos de misseis podem ser representados por

um cilindro de didmetro d e comprimento [. Usando a equagdo para determinar o volume

% 0 MTCR é uma parceria internacional informal (da qual o Brasil participa) cujos paises membros se
comprometem a limitar o comércio de misseis e seus componentes. Segundo o MTCR o termo “missil”
abrange qualquer veiculo aéreo ndo tripulado capaz de exceder os limites de 300 km de alcance e 500 kgf de
carga-paga. Algumas informagdes adicionais encontram-se no Anexo B — CONTROLE E PROLIFERACAO
DE MISSEIS.
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de um cilindro, desprezando a diferenga entre a geometria do nariz do missil e um cilindro
e desconsiderando a massa das superficies planas do missil (asa e cauda), a massa de

lancamento do missil W, pode ser estimada pela Equagdo (2.135).

— 2
W, = 1087 ld2. (2.135)

Na equacdo acima W, € expressa em kg, ao passo que a unidade de d e [ é o metro.

Uma correlacdo mais detalhada da massa do missil ao nivel dos subsistemas é mostrada na
Figura 2.32. S8o0 mostrados valores tipicos de massa especifica dos subsistemas para
misseis com motor foguete. Exceto para os componentes monoliticos (s6lidos), tais como
estrutura, invélucro do motor foguete, superficies aerodindmicas monoliticas, a variacdo de
massa especifica dos subsistemas é pequena, entre 870 e 1900 kg/m?, o que corrobora com
o valor médio do conjunto em torno de 1384 kg/m®. Isto implica que o centro de massa do

missil no momento do lancamento esteja localizado préximo do centro do missil.

Propelente:
1650 kg/m3

. . Enlace de dados:
Guiamento e Cabeca de guerra: 1100 ka/m3
controle: 1100 kg/m? 1950 kg/m3 9

/. L=

ﬁ — —

Material do radome:

3
2700 kg/m Estrutura e invélucro do motor: Superficies de controle: de 1380 kg/m3
de 2700 kg/m3 (aluminio) a (aluminio ndo macico) a 7800 kg/m?
7800 kg/m? (aco) (ago macico)

Figura 2.32- Massas especificas tipicas de subsistemas de misseis (Fleeman 2012,

modificado).

Assim, neste trabalho sera utilizado como valor referencial a massa especifica média de
misseis o valor de de 1384 kg/m® como parametro para avaliar os misseis dimensionados
no programa desenvolvido (descrito adiante no texto), a partir das dimensbes dos
componentes externos (corpo e superficies aerodindmicas) do missil e da massa dos

componentes individuais. Além disso, serd sempre considerado que o centro de massa do
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missil no inicio do voo em cruzeiro se localiza a 50% do comprimento do voo de cruzeiro

(apos a ejecdo do booster).

2.4.4 - Estimativa do peso dos componentes do missil

Para a avaliacdo do peso total de lancamento do missil, no &mbito deste trabalho, serdo

consideradas o peso dos seguintes componentes:

Booster sem propelente (calculado pelo programa);

Propelente do booster (calculado pelo programa);

Cabeca de Guerra (dado de entrada);

Sistemas de Guiamento, Controle e Enlace de dados (dado de entrada);
Combustivel de cruzeiro (calculado pelo programa);

Estrutura do corpo do missil (calculado pelo programa);

Asa (calculado pelo programa);

Cauda (calculado pelo programa);

© oo N o g B~ w DN PE

Motor de cruzeiro (calculado pelo programa);
10. Atuadores das superficies de controle (dado de entrada);

11. Fonte de energia — power supply — (dado de entrada);

2.4.4.1 - Estimativa do peso do motor foguete (booster)

Fleeman (2012) apresenta os resultados de uma analise estatistica para determinar uma
correlacdo que estabelece um valor tipico de peso de propelente (W) como uma fracdo do
peso do motor foguete (W,,). O peso total do motor inclui o peso do propelente, involucro
do motor foguete, tubeira e isolamento térmico. Neste caso ocorre uma relagdo estatistica
equivalente a W, /Wy, = 0,65. Ressalta-se que esta relagdo é valida para misseis taticos.
Além disso, essa relacdo foi encontrada considerando-se misseis com motor foguete que

empregam invélucro de motor foguete construido com material metalico (por exemplo,

aco).
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Um motor foguete com alta fracdo maéssica de propelente (ou seja, maior que 65%)
tenderia a ter alto carregamento volumétrico de propelente, involucro do motor de alta
resisténcia, baixa pressdo de combustdo, baixas cargas de voo e pequeno tempo de queima.
Correspondentemente, baixa fracdo maéssica de propelente é resultado de baixo
carregamento volumétrico, involucro do motor de baixa resisténcia, alta pressdo de

combustéo, carga de voo alta e tempo de queima longo.

Portanto, para que seja feita uma estimativa do peso do motor foguete (booster) sem o
propelente (W, — W), neste trabalho, sera necessario primeiramente conhecer o peso de

propelente necessario (Wp) e, entdo, aplicar a relacdo W, /W), = 0,65.

2.4.4.2 - Estimativa do peso de propelente do motor foguete (booster)

A estimativa do peso de propelente (Wp) requerido pelo motor foguete (booster) utiliza
procedimentos descritos na se¢do que tratou de Motor Foguete (se¢do2.3.1 -) e na secao

que tratara de Trajetdria de Voo (se¢do2.5 -), encontrada mais adiante neste texto.

2.4.4.3 - Componentes com massa constante (dado de entrada)

Conforme declarado anteriormente, 0s componentes com peso constante, neste trabalho,
sdo a Cabeca de Guerra, dos Sistemas de Guiamento, Controle e Enlace de Dados,

atuadores das superficies de controle e a fonte de energia (power supply).

O peso da Cabeca de Guerra (elemento explosivo), um dos parametros de projeto, é um

dado de entrada e valor constante para o dimensionamento de um missil.

O peso dos Sistemas de Guiamento, Controle e Enlace de Dados, é um dado de entrada e
valor constante para o dimensionamento de um missil. Sempre que possivel sera utilizado
um valor semelhante ao de misseis de referéncia (com configuracdo, requisitos
operacionais e dimensdes proximas ao do missil sendo dimensionado). Logicamente esses
valores serdo aproximados, sendo necessaria uma melhor avaliagdo nas fases posteriores de

projeto (projeto preliminar e detalhado) ou a utilizagdo de dados precisos a partir do
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conhecimento, a priori, dos detalhes técnicos dos Sistemas de Guiamento, Controle e
Enlace de Dados que de fato serdo empregados em determinado projeto.

Apesar de 0 peso dos atuadores ser dependente da tecnologia empregada, do torque e
velocidade de atuacéo e do fato do peso da fonte de energia ser dependente da tecnologia
utilizada, poténcia requerida e tempo de voo (Fleeman, 2012), ambos ser&o considerados

constantes em cada processo de otimizacdo deste trabalho.
2.4.4.4 - Estimativa de massa do combustivel de cruzeiro

Neste trabalho a estimativa de massa do combustivel de cruzeiro (Mqompustiver) € feita
através de associacdo de um dado de entrada (fracdo massica de combustivel de cruzeiro,
{eruzeiro) COM dados calculados pelo programa (massa do inicio do voo em cruzeiro, m,),

na forma das Equacdes abaixo.

_ Mcombustivel

Ccruzeiro = , (2.136)

mq

Meombustivel = Scruzeiro M - (2_137)

2.4.4.5 - Estimativa de peso da estrutura

A estimativa de peso da estrutura do missil € uma das principais atividades do projeto
conceitual. Fleeman (2012) faz uma analise estatistica para determinar uma correlacdo que
estabelece um valor tipico de peso da estrutura do corpo em relagdo ao peso de langamento
do missil. Segundo essa correlacdo, 0 peso médio da estrutura Wy equivale a 22% do
peso de lancamento W;. Cabe ressaltar que essa relagdo é valida, com boa aproximagéo,
para misseis taticos. Dado que para misseis estratégicos existe uma énfase maior na
maximizagdo do alcance de voo, estes Ultimos tém, tipicamente, estruturas mais eficientes
e relativamente de baixo peso (resultando em maiores custos de producgéo). Isto pode ser
alcangcado com, por exemplo, uso de multiplos estagios, conforme explicado anteriormente

no topico sobre motores foguete. Misseis estratégicos atingem valores de Wgs/W, = 0,10.
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Nesta correlagdo, Wygg ndo inclui o peso da superficie de cauda, asa ou outras superficies
planas. Outro ponto a se destacar é que os 11 misseis utilizados pelo autor (Fleeman, 2012)
para encontrar essa relagcdo, possuem estrutura fabricada em material metalico. Uma

estrutura de material compdsito seria mais leve, com menor fracdo de peso estrutural.

Essa correlacdo (Wgs = 0,22 W;) seré utilizada apenas como estimativa inicial do peso da
estrutura, sendo que os procedimentos apresentados a seguir serdo utilizados para uma

melhor avaliagédo desse peso.

Diversos fatores influenciam o projeto da estrutura da fuselagem do missil. Eles incluem
processos de fabricacdo, transporte, armazenamento, movimentacdo na plataforma de
langamento, langamento, manobras iniciais, cargas em voo e manobras terminais. Todavia,
para projeto conceitual, as consideragdes mais importante quanto ao projeto estrutural sdo,
normalmente, cargas de lancamento, flambagem da estrutura do missil, pressao interna do

motor foguete, cargas de manobras iniciais e cargas de manobras terminais.

Fleeman (2012) apresenta equacdes simplificadas para estimar a espessura necessaria para
diferentes consideracGes de projeto, para uma estrutura cilindrica convencional. A seguir

serdo apresentadas as equacOes para espessura de parede necessaria para consideracdes de

Bitola minima para fabricacéo;

Flambagem localizada devido a flexao;
Flambagem localizada devido a compressao axial;
Forca de empuxo;

Momento fletor devido a manobras em voo;

L

Pressdo interna.

A primeira consideracdo, bitola minima para fabricacéo, requer espessura suficiente para
suportar operacdes de fabricacdo tais como usinagem e flex&o. Estas operacdes podem ser
representadas como uma sobrepressao externa equivalente, em torno de 10 psi (68,9 kPa).

A equacio®® para bitola minima é:

% A equacdo apresentada tem unidades no sistema inglés (r em polegadas, o e E em psi).
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thitola minima = 0,7d [(M) L]OA- (2.138)

E Jd

Para uma sobrepressdo externa equivalente p,.,.. ~ 10 psi, a espessura minima para

materiais usuais em estrutura de misseis (aluminio, aco etc) é:

thitola minma = 1,524 mm . (2.139)

A equacio®® para espessura requerida para suportar flambagem localizada devido a flexdo

é:

2,910
tflambagemﬂexao =5 - (2.140)

A equacdo™ para espessura requerida para suportar flambagem localizada devido a

compressao axial (empuxo) é:

4,010

— _ (2.141)

tflambagemcompresséo E

A equacdo para espessura requerida para suportar carregamento axial (3 = empuxo) é:

~ (2.142)

tcarregamento axial = onor

A equacdo para espessura requerida para suportar esforcos devido a momento fletor* é:

(2.143)

% A equacdo apresentada tem unidades no sistema inglés (r em polegadas, o e E em psi).
0 A equacdo apresentada tem unidades no sistema inglés (r em polegadas, o e E em psi).
*1 O procedimento utilizado para determinacéo do méaximo momento fletor no corpo encontra-se disponivel

no Anexo C - CALCULO DE MOMENTO FLETOR NO CORPO DO MISSIL.
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A espessura necessaria para um corpo cilindrico acomodar carregamento interno devido a

pressdo (por exemplo, pressdo de combustdo do motor foguete) é:

pr

tpresséo interna — 5 (2.144)

A condicdo de projeto critica é geralmente uma combinacdo de diferentes tipos de
carregamentos estruturais. Porém, pode ndo haver tempo habil suficiente em fase de
projeto conceitual para determinar a combinacédo critica de carregamentos, resultando em
incertezas de projeto. Fleeman (2012) apresenta trés abordagens simplificadas para
estabelecer a espessura da estrutura do missil, levando em consideracéo os diferentes tipos

de solicitacbes mencionadas.

A primeira abordagem pode ser considerada uma abordagem de alto risco, desconsidera
efeitos dos esfor¢os combinados. A espessura é o fator de seguranca (FS) multiplicado pelo

méaximo valor da maior espessura considerando cada condicdo de carregamento.

t =FS X Max (tbitola minma» tflambagemﬂexéor tflambagemcompressao; (2.145)

tcarregamento axial» tflexéo' tpresséo interna) .

A segunda abordagem € de risco moderado e utilizada a raiz da soma dos quadrados para

estabelecer a espessura da estrutura do missil

— 2 2 2
t=FS X (tbitola minma + tflambagemﬂexéo + tflambagemcompresséo + (2-146)

1

2 2 2 2
tcarregamento axial + tflexéo + tpresséo interna) :

A terceira abordagem é de baixo risco, mas que resulta em estruturas sobredimensionadas

(pesadas). Ela assume que a espessura necessaria € a soma das espessuras requeridas por

cada um dos carregamentos.
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t=FS X (tbitola minma + tflambagemﬂexéo + tflambagemcompresséo + (2.147)

tcarregamento axial + tflexéo + tpresséo interna) .

A segunda abordagem (Equacédo (2.146)) é usada com frequéncia para projeto conceitual

(Fleeman, 2012) e por isso serd utilizada no presente trabalho.

Tendo sido determinadas as dimensdes da estrutura (comprimento, diametro externo,
espessura) e o material utilizado no dimensionamento, é possivel determinar o peso da

estrutura.

A

Westrutura = 2 (dz - diz) l pmaterial - (2,149)

Onde pmateriar € Massa especifica do material, [ é o comprimento do corpo, d e d; 0s

diametro externo e interno do corpo, respectivamente.
2.4.4.6 - Estimativa de peso das superficies aerodinamicas

A Equagdo (2.150) mostra a relacdo entre peso estrutural adimensional de superficies

planas (p.ex.: asa, cauda, canard), apresentada por Fleeman (2012).

Wsuperficiey Oméx __ 2.150
e Vx = JA(1 +22) . (2.150)

Os termos nessa equagdo sao a carga maxima (N,,s.), razéo de aspecto (A), taper ratio (1),
limite de resisténcia a tragao (o4, ), Massa da superficie (Wsyperricie), Mmassa especifica do

material (p) e area planiforme da superficie (S).
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Para a obtencdo dessa equacgdo, considera-se que as superficies planas sejam compostas por
dois painéis monoliticos (solidos), sob carregamento uniforme e que sua espessura €
determinada por tensdo devido ao momento fletor. Nota-se que na Figura 2.33, formada
com base na Equacdo (2.150), superficies com baixa razdo de aspecto com formato em

delta (A = 0) tem 0 menor massa.

Taper ratio=0 et
———-Taper ratio =0,5 . ULl

————— Taper ratio=1

Woperiicie Omar /(P S Ny %), Peso adimensional

A, Razdode aspecto

Figura 2.33 — Peso adimensional das superficies planas em func¢éo da razéo de aspecto.

O peso da superficie pode ser expressa como:

Wsuperficie = pStmacd - (2.151)

Na Equacdo (2.151), a espessura da corda média aerodinamica (t,,,.) € representada pela

espessura média da superficie.

A equacdo para a espessura da corda da raiz da superficie é dada por:

- \/(FS)NméxA (1+24) (2.152)
raiz — .

Omax
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Nessa equacdo, FS representa o fator de seguranca em projeto.

2.4.4.7 - Estimativa de peso do motor de cruzeiro

Na secdo deste trabalho que trata de Propulsédo, foram apresentados alguns aspectos
fundamentais a respeito de motor foguete, turbojato e ramjet. Esta além do alcance e
objetivos presentes o dimensionamento pormenorizado desses tipos de motores e
consequentemente a determinacdo precisa do peso dos mesmos. Apesar disso, para que
sejam atingidos os objetivos deste trabalho, é preciso ter uma estimativa do peso dos
motores (booster e cruzeiro) dos misseis avaliados. Por este motivo, e considerando que
para 0 motor foguete ja é feita uma estimativa do peso do mesmo, neste trabalho serdo
utilizadas as relagcbes Empuxo/Peso para os motores Turbojato e Ramjet, apresentada por
Sutton & Biblarz (2010) e apresentada na Tabela 2.5. Reitera-se que esses valores séo

apenas referenciais.

Tabela 2.5 - Relagdo Empuxo/Peso para diferentes tipos de motor.

Tipo de motor Empuxo / Peso do motor (adimensional)
Foguete 75:1
Turbojato 5:1
Ramjet 7:1 (Mach 3, 9144 m de altitude)
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2.5 - TRAJETORIA DE VOO

2.5.1 - Equacgdes de modelagem de movimento

A atividade de avaliacdo de trajetoria de voo do missil durante a fase de projeto conceitual
requer consideragdes acerca dos graus de liberdade (GDL) a serem simulados. A Figura
2.34 compara modelos de graus de liberdade para simulagcdo que séo geralmente usados em
projeto conceitual com os graus de liberdade que sdo apropriados para projeto preliminar
(Fleeman, 2012).

Modelagem de forcas e momentos para projeto conceitual

Forcas e momentos
aerodinamicos

1 GDL [forga axial (Cpg), empuxo, peso]

2 GDL [for¢a normal, forca axial, empuxo, peso]

2 GDL [sustentacdo (C,), arrasto (Cp), empuxo, peso]

3 GDL - massa pontual [3 forcas aerodindmicas (normal,
axial, lateral), empuxo, peso]

3 GDL [2 forgas aerodindmicas (normal, axial), 1 momento
aerodinamico, empuxo, peso]

4 GDL [2 forcas aerodinamicas (normal, axial), 2
momentos aerodindmicos, empuxo, peso]

T
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Modelagem de for¢cas e momentos para projeto preliminar

Forcas e momentos
aerodinamicos

5 GDL [3 forgas aerodinamicas (normal, axial, lateral), 2
momentos aerodindmicos, empuxo, peso]

6 GDL [3 forcas aerodinamicas (normal, axial, lateral), 3
momentos aerodindmicos, empuxo, peso]

Figura 2.34 — Comparacéo de modelos de trajetdria de voo para projeto, baseado nos graus

de liberdade do movimento (Fleeman 2012, modificado).
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Como exposto anteriormente, na fase de projeto conceitual, deve-se proceder com uma
rpida avaliacdo de uma grande gama de alternativas de solucdes. Isto requer que 0s
métodos de avaliacdo sejam rapidos, simples de usar e tenham larga faixa de aplicabilidade
(Fleeman, 2012). O modelo de trajetoria de voo mais simples, frequentemente aceitavel
para projeto conceitual de misseis de alta velocidade, ¢ o modelo com um grau de
liberdade (1 GDL). A trajetoria de voo com 1 GDL requer a modelagem apenas das forcas
de arrasto parasita, empuxo e peso. Equacdes analiticas podem ser usadas para modelar

uma trajetéria com 1 GDL. Outros modelos usados para projeto conceitual sdo:

I. Ponto material com dois graus de liberdade (2 GDL) com forgca normal, forca axial,
empuxo e peso;
ii. Ponto material com 2 GDL com forca de sustentacdo, forca de arrasto, empuxo e peso;
iii. Ponto material com 3 GDL com forgas normal, axial e lateral, empuxo e peso;
iv. Corpo solido com 3 GDL com for¢ca normal, forca axial, modelagem de momento de
arfagem (rotacdo sobre o0 eixo horizontal que passa pelas asas), empuxo e peso;
v. Corpo solido com 4 GDL com forcas normal e axial, modelagem de momentos de

arfagem e rolagem, empuxo e peso;

Por fim, simula¢bes mais avancadas durante projeto preliminar geralmente sdo modeladas
considerando 5 ou 6 — GDL. Uma simulagdo com 5 — GDL inclui trés forcas aerodinamicas
(normal, axial e lateral), dois momentos aerodindmicos, empuxo e peso. A simulagdo com
6 — GDL é o padrdo para o desenvolvimento de misseis em fases posteriores ao projeto
conceitual. Ela inclui a modelagem de todos os eixos ortogonais. Ela inclui todos os
movimentos de rotacdo e translacdo de um corpo rigido. Para isso ela computa trés forcas

aerodinamicas, trés momentos aerodindmicos, empuxo e peso.

Neste trabalho sera utilizada a modelagem ponto material com 2 GDL e forcas de

sustentacdo, arrasto, empuxo e peso, a partir das metodologias j& apresentadas.
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Figura 2.35 - Diagramas de forca para diferentes condi¢des de equilibrio e voo (Chin
1961, modificado).

Uma vez que as forgas atuantes sobre o missil (empuxo, arrasto, peso) e condi¢bes de voo
forem determinadas ou especificadas na forma mostrada na Figura 2.35, as caracteristicas
de desempenho em voo de um missil podem ser determinadas (Chin, 1961). Métodos de
calculo de parametros de desempenho tais como velocidade maxima e razdo de subida para
misseis de cruzeiro sao idénticos aqueles utilizados para aeronaves tripuladas. Para misseis
com propulsdo a motor foguete, particularmente aqueles que sdo acelerados até
determinada velocidade e entdo desaceleram ou planeiam até seu destino, uma abordagem

um pouco diferente é necessaria para a avaliacdo de desempenho.

2.5.2 - Perfis de voo

2.5.2.1 - Perfil do tipo aceleracdo inicial — planeio (boost — coast)

Uma trajetoria do tipo aceleracéo inicial — planeio é definida como aquela em que 0 missil
é rapidamente acelerado até sua velocidade maxima e entdo planeia (sem propulsdo), o
restante de sua trajetéria (Figura 2.36). Para misseis de alcance relativamente curto, este
tipo de trajetoria € muito comum. A principal vantagem desse tipo de trajetoria de voo é
sua inerente simplicidade. E possivel calcular o alcance e velocidade empregando este tipo
de trajetoria através da solucdo das equagdes de movimento, como serd descrito mais

adiante.
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Figura 2.36 - Perfis de voo do tipo boost - coast. (Fleeman 2012, modificado).

2.5.2.2 - Perfil do tipo aceleracdo inicial - sustain (boost — sustain)

Este tipo de trajetoria consiste de um periodo de aceleracdo inicial relativamente curto
seguido por um voo propelido (sustained). Geralmente a velocidade da segunda fase de

VOO é constante, trajetoria € que denominada boost — constant sustained.

Para certas aplicacOes, este tipo de trajetoria € mais vantajosa que o tipo aceleracéo inicial
— planeio. De acordo com Chin (1961), suas principais vantagens sdo: a) reducdo do
maximo numero de Mach necessario para dado alcance; b) atenuacdo do problema de
aquecimento aerodindmico; ¢) melhor desempenho aerodindmico do missil ao ser operado
em menor nivel de arrasto; d) simplificacdo do sistema de controle, visto que as

caracteristicas aerodinamicas do missil sdo mantidas praticamente constantes.

2.5.2.3 - Perfil do tipo aceleragéo inicial — cruzeiro — coast

Um missil de cruzeiro usualmente tem uma trajetdéria composta por um periodo de
aceleracao inicial, que leva o missil da velocidade de langamento até a velocidade de
cruzeiro ou uma velocidade suficiente para que o motor de cruzeiro comece a operar. O
motor de cruzeiro permanece em operacdo até o ponto de impacto ou é desativado e 0
missil entra em um periodo de voo em planeio ou balistico até chegar ao alvo. A Figura

2.37 mostra esquematicamente este perfil de voo.
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Figura 2.37 - Perfil de voo de cruzeiro.

Conforme mencionado anteriormente, métodos utilizados para determinar as caracteristicas
de desempenho de misseis de cruzeiro sdo os mesmos utilizados para aeronaves tripuladas.
Portanto, € necessario conhecer as caracteristicas do motor de cruzeiro (por exemplo:
empuxo, consumo de combustivel, etc), arrasto e condi¢fes da altitude de operagdo para

determinar parametros de desempenho como alcance maximo.
2.5.2.4 - Perfil do tipo balistico

A natureza geral da trajetoria descrita por um missil balistico é mostrada na Figura 2.38. A
principal caracteristica desse tipo de voo € que durante um periodo de aceleracdo
relativamente curto o missil é acelerado para altas velocidades, apds isto o missil ou um
veiculo de reentrada, contento a cabeca de guerra, entdo percorre uma trajetoria balistica

até o ponto de impacto®.

*2 A Figura 2.38 ndo mostra em detalhe a trajetéria do voo durante a fase de aceleragéo inicial. O perfil de
voo balistico s6 ocorre apds a desativacdo do motor, ponto indicado na figura como ‘fim da aceleragdo’. Chin
(1961) destaca que, para misseis balisticos de longo alcance, durante a fase de aceleragdo neste tipo de voo, o
missil ascende verticalmente apés o lancamento, logo em seguida inicia uma trajetoria curvilinea,
gradualmente diminuindo seu angulo de atitude e entdo assume um trecho de voo com angulo de atitude
constante, mantendo-se dessa forma até o fim da aceleragdo e inicio da trajetdria balistica. Assim, apos a
desativacdo do motor de aceleragdo o missil € posto em determinada posicéo e velocidade que praticamente

determinam a posicdo do ponto de impacto.
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Figura 2.38 - Perfil de voo balistico.

2.5.3 - Fases de voo

De modo a analisar os diferentes perfis de voo apresentados, convém dividir o voo
conforme suas diferentes fases e entéo aplicar as equagdes de modelagem do movimento.
Serdo utilizadas trés fases distintas: boost, cruzeiro e coast (aproximagcao final). Esta Gltima

podera ter perfil balistico ou de planeio.

2.5.3.1 - Aceleracdo inicial (boost)

Com base nas hipoteses de voo com baixo angulo de ataque (a ~ 0°), angulo de trajetdria
de voo (y) constante, e empuxo maior que a componente do peso que atua ao longo do eixo
de empuxo (3 > W siny), o incremento de velocidade proveniente do acionamento do
motor foguete pode ser modificado (Equacéo ( 2.68)) para incluir a forga de arrasto e peso

do missil, resultando na forma da Equacéo (2.154).

Up = Ueq In(mo/my) . (2.68)

Nessa equacéo:
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m, = massa de langcamento;

m, = massa apos queima completa do propelente do booster (burnout);

u.q = velocidade de exaustdo equivalente (ou efetiva).

Lembrando que

Iop = —, (2.153)

S -l- - (=), e

onde:

Au = incremento na velocidade de voo;

g = aceleracédo da gravidade;

I, = impulso especifico;

Dq,4 = arrasto medio durante o processo de aceleracao,

J = empuxo;

Wavg = peso médio do missil durante o processo de aceleragao;
y = angulo de trajetdria de voo;

W, = peso do missil no inicio do processo de aceleragéo;,

W; = peso do missil no fim do processo de aceleracao.

Portanto alto incremento de velocidade é promovido pelo acionamento do motor foguete se
existe alta fragdo massica de combustivel (conforme demonstrado na se¢do 2.3.1.5 -, que

trata de Propulsdo), baixo arrasto médio Dy,,4, alto empuxo 3, alto impulso especifico I, e

trajetéria de voo em mergulho (y < 0).
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Figura 2.39 — Defini¢bes de parametros de voo.

A distancia percorrida durante voo propelido pelo booster é dada pela Equacdo (2.155).

A
SBooster — (ui + 71&) tp . (2.155)

Na equacdo acima u; € a velocidade inicial e t; o tempo de queima do motor foguete.
2.5.3.2 - V0o em cruzeiro

Em muitos casos, a distancia que um missil pode percorrer com dada massa de
combustivel € um importante critério de exceléncia de desempenho da combinacgdo entre
motor e o restante do missil. Ignorando-se o trecho de subida para, e o trecho de descida da
altitude de cruzeiro, e assumindo que todas as caracteristicas do missil e motor, exceto a
massa total do sistema de propulsdo, sdo constantes durante o cruzeiro, pode-se obter

facilmente uma estimativa de autonomia ou alcance.
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Figura 2.40 - Diagrama de corpo livre de missil em voo de cruzeiro.

Considerando o diagrama de corpo livre de um missil em voo de cruzeiro (nivelado e com
velocidade constante) representado pela Figura 2.40, é possivel desenvolver a Equacédo
(2.156), onde m é a massa instantanea do missil, g € a aceleracdo devido a gravidade, D é a

forca de arrasto e L/D é a razdo sustentacdo — arrasto.
~ D mg
S =D = L(—) = 7. (2.156)
D

A poténcia de empuxo € entdo dada pela Equacédo (2.157).

mgu

R
<
I

(2.157)

O~

Onde u é a velocidade de voo.

Modificando a expressdo acima e incluindo o conceito de eficiéncia de propulsdo (Hill &

Peterson, 1992), obtém-se:

e = —9 2.158
" n0en(E) (2:159)
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Nessa equacdo, Qg representa o poder calorifico do combustivel e n, € a eficiéncia global
do sistema de propulsdo. Porém, uma vez que a massa combustivel (i) faz parte da massa

total do missil m,
my = —— ou My =-u—, (2.159)

onde s representa a distancia percorrida na trajetoria de voo. Substituindo a Equacgéo

(2.159) na Equacéo (2.158), segue que:

am mg

ds NoQR (%) .

(2.160)

Se, como uma aproximacdo, o denominador n,Qg(L/D) for considerado constante, o
alcance s do missil pode ser obtido integrando-se a Equacao (2.160) para obter a equacéo

de alcance de Breguet (Equacdo (2.161)).

_ LY, malr
S =1y (D) In g (2.161)

Onde m; e m, sdo as massas inicial e final do missil (durante 0 voo de cruzeiro), sendo
que a diferenca entre os dois é a massa de combustivel consumido. Assim, o alcance é

diretamente proporcional a eficiéncia global do sistema de propulséo 7.

A importancia desse termo estabelece um interesse em sua variagdo com a velocidade de
VOO e varidveis do motor. Se a razdo combustivel/ar (f) for muito menor que um (o que
geralmente ocorre) e o termo de pressdo na equacdo de empuxo (Equacdo ( 2.104)) for
desprezado, e se, por simplicidade, novamente for considerado fluxo de um Unico

propelente, segue que:

_ (ue—wu

= 2.162
Mo o ( )

E que, para dado valor de u,, n, € maximo parau = u,/2.
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E possivel mostrar que isso pode ser modificado para expressar a eficiéncia global de um
motor com fluxo de dois propelentes. E necessario apenas substituir a velocidade de

exaustdo u,, pela velocidade de exaustdo média u,, que é definida pela Equacao (2.163).

— _ Thau I+ Uen+iactec (2.163)
e Mo (1+f)+1gc

E substituir a razdo combustivel/ar f pelo termo f/[1 + (myc/mey)]; a razédo

combustivel /ar é definida por f = m /m,y. Portanto:

— Mac') @e—wu
Mo = (1 + maH) o (2.164)

Para dada razdo m,./m,y € determinada velocidade de exaustdo u,, a eficiéncia global do
sistema de propulsdo é aproximadamente maximizada para u = u,,/2, uma generalizacdo

do resultado anterior.

Na secéo 2.3.3 - Turbojato, sdo mostradas as razdes e 0 modo como ocorre a variacdo da
velocidade de exaustdo u, e a razdo combustivel/ar f com a velocidade de voo (ou o
namero de Mach do voo, M). Com os materiais disponiveis atualmente para emprego em
motores e com as melhores configuragdes de projeto, o valor de n, tipicamente aumenta

continuamente com o numero de Mach do voo (Hill & Peterson, 1992).

Entretanto, esses autores ressaltam que isso ndo significa que, para maximo alcance, o
missil deva voar com maximo numero de Mach; a razdo sustentacdo — arrasto (L/D)
tambem depende do nimero de Mach do voo como mostrado na se¢éo 2.2 - Aerodindmica.
A razdo L/D comumente € muito menor para Voo supersonico gque para voo subsénico, e 0
produto n,(L/D) atinge um pico em voo subsénico, com nimero de Mach préximo de 1.
Por esta razdo a maioria dos misseis de cruzeiro de longo alcance é projetada para voar em

ndamero de Mach subsonico.

Para voo supersbnico, quanto maior o nimero de Mach, melhor sera o valor de n,(L/D).
Mas maximizar n,(L/D) ndo basta por si s, pois quanto maior o niamero de Mach do voo,

maior sera a temperatura de superficie do missil e, portanto, mais pesada podera ser a
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estrutura para manter as tensdes em niveis seguros. Logo a razdo m, /m, também tem que

ser considerada na determinacdo da velocidade supersonica de voo mais econdmica.

A equacao de alcance em voo (Equacédo (2.165)) mostra que, para determinada velocidade
de voo, o alcance do missil é diretamente proporcional a relagdo entre empuxo e taxa de

fluxo de combustivel:

L m; 3 u

s = (—) In——- (2.165)

D mymypg

Lembrando que o consumo especifico de combustivel (TSFC) — amplamente utilizado
como indicador da qualidade do motor — é definido como:

TSFC = % . (2.166)

Entdo, substituindo na Equacdo (2.165):

m; 1 u

s = (—) In——-. (2.167)

my, TSFC g

Alternativamente Fleeman (2012) apresenta a equacdo do alcance do missil em funcéo nédo
de TSFC, mas sim de I, (o significado fisico de I, for explicado na secdo 2.3.1.2 -

Impulso Especifico). Usando a relacdo de equivaléncia apresentada na Equacédo (2.168),

=2 2.168
SP T TSFC g’ (2.168)
Modifica-se a Equacéo (2.167) para obter a Equacao (2.169):
= ul (5)1 My (2.169)
§ =ulg (3 nm2 : :

A equacdo de alcance em voo de cruzeiro (Equagéo (2.169)) é funcdo da massa do missil
no inicio do cruzeiro (m,), massa de propelente (m, — m,), eficiéncia aerodindmica (L/
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D), impulso especifico (I,,) e velocidade de voo (u). A Figura 2.41, adaptada do trabalho
de Fleeman (2012), compara o alcance maximo em cruzeiro para um tipico missil com
motor foguete, um com motor ramjet e um missil subsénico com motor turbojato dotado
de asas. A curva mais abaixo da figura refere-se ao motor foguete. E baseada é um valor

tipico maximo de propelente solido
ulg, (g) = 610 km .

A curva intermediaria € o alcance tipico de um missil com o motor ramjet. Utiliza

parametros comuns deste tipo de motor, com uma estrutura axissimétrica (baixo L/D) de
ulg, (£) = 3050 km .

Por fim, a curva superior representa o alcance com propulsor turbojato. E fundamentada

também em valores e considera o uso de asas.

ulg, (1) = 7625 km..

L
D

124



100.000 ¢
_____ {VISP)(L/D} =7 625 km
——— (VISP}{L/D} = 3 050 km
—— (VISP){L/D} = 610 km
10.000 E T
E . com 35 e
E bdiam subsﬁ[j]_c.o‘- ---------------
g Tipico W e L S
8 T oS
5 - et SO T
e 1000 | Tipico L L=
§ T "
3 -
c /)’
8 -
=
4 Sustentagéo
o
100 | Arrast % Emp:
g 7
10 L | L 1 L 1 L 1 L L L 1 ! .
0 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7 0.8

W,/ W , Peso de combustivel ou propelente / Peso total no inicio do cruzeiro

Figura 2.41 — Variacdo do alcance de voo para misseis tipicos com diferentes tipos de
propulséo (Fleeman 2012, modificado).

As curvas estdo mostradas em funcdo da fracdo massica de propelente ou combustivel (em
relacdo a massa de langamento do missil). Nota-se que, para um mesmo valor de fracdo
massica, 0 turbojato com asas promove o maior alcance, enquanto o motor foguete, o
menor. Contudo, o foguete, em trajetdria balistica ou semibalistica provavelmente teria um
maior alcance que uma trajetéria de voo em cruzeiro (Fleeman, 2012). Além disso, para o
mesmo peso total do missil, o foguete provavelmente teria uma maior fracdo massica de

propelente que o ramjet ou turbojato.

2.5.3.3 - Desempenho de voo em coast

Velocidade de coast e alcance sdo funcGes do tempo de coast do missil, peso, massa
especifica do ar ambiente, area de referéncia do missil (p.ex. area da se¢do transversal do
corpo do missil), coeficiente de arrasto parasita e velocidade inicial. Fleeman (2012)
baseia-se na equacdo de movimento com um grau de liberdade (1 - GDL), com a

consideracdo de angulo de trajetoria de voo (y) constante e baixo angulo de ataque (a =
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0°) para a obtencdo de uma expressdo para as condi¢des de voo em coast, 0 que implica

em Cp = Cp,. A equagdo de movimento mais simples €:

du _ —g CpySrefd (2.170)
dt W-gsiny '

Integrando a Equacdo (2.170), chega-se a Equacdo (2.171) para a velocidade de coast do

missil.

f1-[tesmne] (2.171)

Ui

u=u; .
' [gcpavgsRef(CDo)avgui]
1+ o t

Integrando novamente, o incremento de alcance durante voo em coast é dado pela Equacgéo
(2.172).

9%PavgSRre (C )
s = 2w In{1— 97ReT” D0 avg [siny]t? + (2.172)
[gcpangRef(CDo)avg] 2w)
{[gcpangRef(CDo)avgui]} }
te.
(2w)

O exame da equagdo acima mostra que os fatores que contribuem para voo em coast com
longo alcance incluem uma alta velocidade inicial, baixo coeficiente de arrasto parasita e

voo em grande altitude (atmosfera de baixa densidade).

O coeficiente de arrasto parasita Cp, varia durante a trajetoria de voo em coast, devido a
variagfes no numero de Mach do voo. Uma abordagem para estimar o valor médio do

coeficiente de arrasto parasita (C,) & inicialmente calcular a condigéo de fim de coast,
avg
baseando-se no valor inicial de Cp,,. (CDO) € a media das estimativas de Cp , no inicio e
avg

no fim do voo em coast. Similarmente, a massa especifica da atmosfera p ira variar com
mudancas de altitude. Considera-se que a massa especifica média p,,,, € a média da massa

especifica estimada entre o inicio e o fim do voo em coast.
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A velocidade de coast calculada pode ser decomposta em componentes horizontal e

vertical pelas Equagdes abaixo:

Uy, = UCOSy

uy, =usiny .

Analogamente, o alcance do voo em coast por ser decomposto em:

Sy = SCOSYy

Sy =ssiny.

2.5.3.4 - Desempenho em voo balistico

(2.173)

(2.174)

(2.175)

(2.176)

Segundo Fleeman (2012), velocidade e alcance de missil em voo balistico sdo fungdes do

tempo de voo do missil, densidade atmosférica, area de referéncia do missil, coeficiente de

arrasto parasita, velocidade inicial e angulo de trajetoria inicial de voo. Para a obtencdo de

uma expressdo para as condicdes de voo balistico, deve-se basear na equacdo de

movimento com um grau de liberdade (1 - GDL) sob a consideracdo de auséncia de

empuxo (3 =0), angulo de ataque nulo (a = 0°), forca de arrasto maior que a

componente do peso ao longo do eixo de arrasto (D > W siny) e erro devido a curvatura

da terra desprezivel. A equacdo simplificada para a componente horizontal de velocidade

é:

Uu; Cosy;

Uy = .
* [gcpavgsRef(CDo)angi]
1+ 0) t

A componente vertical de velocidade é dada pela Equacéo (2.178).

u;siny;

U, =
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A distancia horizontal percorrida (alcance) durante voo balistico é dada pela Equacao (
2.179). A posicdo vertical (altitude) durante voo balistico é dada pela Equacéo (2.180):
2W cos Vi [gcpangRef(CDg)avgui] , ( 2.179)

Sy = In<1+ ,
g [gcpangRef(CD 0) (ZW)

avg]

iny; 9cPavgSRe (C ) u;
h — hl + (ZW Sln]/l) ln 1 + [ g°Ref\"Dg avg ] t _ (2180)
[gcpangRef(CDo)avg] 2w)
£2
gc? .

A analise das Equacbes acima mostra que os fatores que contribuem para voo balistico de
longo alcance incluem alta velocidade inicial (velocidade apds desativacdo do motor),
baixo valor de coeficiente de arrasto parasita, angulo de lancamento 6timo e voo em

grande altitude (baixa densidade atmosférica).

O coeficiente de arrasto parasita Cp, varia durante voo balistico, devido as variagdes do
nimero de Mach do voo. Uma abordagem que permite estimar o valor médio do

coeficiente de arrasto parasita (CDO)avg é, inicialmente, calcular a condicdo de fim de voo
baseado no valor inicial de Cp,,. (CDO)avg e a média do Cp, no nimero de Mach inicial e

do Cp, no nimero de Mach do fim de voo. De modo analogo, a massa especifica da
atmosfera (p) varia com mudancas de altitude (ver modelo atmosférico no Anexo F —
ATMOSFERA PADRAO) de forma que a massa especifica média Pavg € @ Media das
massas especificas na altitude de voo inicial e altitude final. Para grandes variacdes de
altitude, uma abordagem mais precisa seria um célculo baseado na soma das mudancas

incrementais nas equacdes acima para mudancas menores de altitude (Fleeman, 2012).
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3- METODOLOGIA

3.1- OTIMIZACAO

Otimizacdo €, em esséncia, a busca pelo resultado 6timo quando se trabalha dentro de um
grupo de restricbes (Venkataraman, 2008). Ela pressupde o conhecimento das regras e
relacBes de projeto do problema especifico, principalmente a capacidade de descrever o
projeto em termos matematicos. Esses termos incluem variaveis de projeto, pardmetros de

projeto e fungdes de projeto.

3.1.1 - Variaveis de projeto

Variaveis de projeto sdo entidades que definem um projeto especifico. Os valores de um
grupo completo dessas variaveis estabelecem um projeto particular. Na busca pelo projeto
Otimo, os valores dessas entidades variam dentro de uma determinada faixa, por isso 0 uso

do termo variaveis (Venkataraman, 2008).

O grupo de varidveis de projeto é identificado como vetor de projeto. O comprimento
desse vetor n € o numero de variaveis de projeto no problema. As variaveis de projeto
podem expressar diferentes grandezas dimensionais no problema, mas no modelo

matematico eles sdo referenciados como x para a varidvel e por X para o vetor.

X = {x1, %3, 0, X0}

3.1.2 - Parametros de projeto

Parametros de projeto identificam constantes que ndo variam enquanto diferentes projetos
sdo gerados e comparados durante a otimizagdo. Expressar 0 projeto e suas propriedades
requer mais que variaveis de projeto. Sdo exemplos de parametros as propriedades de

materiais, cargas aplicadas, aceleracdo devido a gravidade etc.
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3.1.3 - Funcdes de projeto

As funcdes de projeto definem informacdes significativas sobre o projeto. Elas séo
calculadas usando as variaveis de projeto e parametros de projeto e definem o modelo
matematico do problema. Essas fungBes podem representar objetivos e restricdes do
projeto. O objetivo do projeto é aquilo que motiva a busca pelas configurac@es ideais para

0 objeto. O cumprimento das restri¢cdes estabelece a validade do projeto.

3.2 - ALGORITMOS GENETICOS

3.2.1 - Algoritmos genéticos

Algoritmos genéticos (AG’s) sdo técnicas de otimizagéo inspirados na teoria da evolugéo
como uma ferramenta para resolver problemas *. Eles empregam o conceito de simulacéo
da evolucdo das espécies através da selecdo, mutacdo e reproducdo, processos estes que
dependem do “desempenho” dos individuos desta espécie dentro do “ambiente” em que

estdo inseridos.

Os algoritmos genéticos funcionam mantendo uma populacdo de estruturas (vetores de
projeto) denominadas individuos ou cromossomos **. Opera-se sobre essas estruturas de
forma semelhante a evolucdo das espécies. A estas estruturas sdo aplicados os chamados
operadores genéticos, como crossover (recombinacdo) e mutacdo, entre outros. Cada
individuo recebe uma avaliacdo, que é uma quantificacdo da sua qualidade como solu¢édo
do problema em questdo. Com base nesta avaliagdo séo aplicados os operadores genéticos

de forma a simular a sobrevivéncia do mais apto. Esse processo tende a gerar um processo

43 0 Anexo E — ELEMENTOS DE BIOLOGIA FUNDAMENTAL contém algumas informagdes

sobre os fundamentos da teoria da evolugdo.
44 Na area dos AG’s, os termos cromossomo ¢ individuo (denominado também vetor de variaveis de projeto)

sdo sinbnimos.
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de evolucdo natural destes individuos que eventualmente deve produzir um individuo

caracterizando uma boa solucgéo para o problema em estudo (talvez a melhor possivel).

Os operadores genéticos consistem em aproximacdes computacionais de fenémenos vistos
na natureza, como a reproducdo, a mutacdo genética e quaisquer outros processos que

possam ser modelados computacionalmente.

A reproducdo (que neste trabalho sera chamada de crossover) e a mutacdo sdo aplicadas
em individuos selecionados dentro da populacdo. A selecdo deve ser feita de tal forma que
os individuos mais aptos sejam selecionados mais frequentemente do que aqueles menos
aptos, de forma que as boas caracteristicas daqueles passem a predominar dentro da nova
populacdo de soluces®™. A reproducdo é a principal responsavel pela evolugdo da
populagdo. A mutacdo cria diversidade, mudando aleatoriamente genes dentro de
individuos e, assim como na natureza, é aplicada de forma menos frequente que a

recombinacéo, que € o fruto da reproducéo

A codificacdo da informacdo em cromossomos (vetor de varidveis de projeto) é um ponto
crucial dentro do AG, e €, juntamente com a funcdo de avaliacdo, o que liga 0 AG ao

problema a ser resolvido.

Os algoritmos genéticos sdo extremamente dependentes de fatores estocasticos
(probabilisticos), tanto na fase de inicializacdo da populagdo quanto na fase de evolucao,
principalmente durante a sele¢do dos pais. Isto faz com que os seus resultados raramente
sejam perfeitamente reprodutiveis. Ademais, os algoritmos genéticos, ndo asseguram a

obtencdo do melhor resultado possivel em todas as suas execugoes.

* De forma alguma os individuos menos aptos tém que ser descartados da populacdo reprodutora. Isto
causaria uma rapida convergéncia genética de todas as solucfes para um mesmo conjunto de caracteristicas e
evitaria uma busca mais ampla pelo espago de solugdes. A convergéncia genética se traduz em uma
populagdo com baixa diversidade genética que, por possuir genes similares, ndo consegue evoluir, a ndo ser
pela ocorréncia de mutacdes aleatorias que sejam favoraveis. Isto pode ser traduzido em outro conceito
interessante que é a perda da diversidade, que pode ser definida como sendo o nimero de individuos que
nunca sao escolhidos pelo método de selegdo de pais. Quando maior for a perda de diversidade, mais rapida

seré a convergéncia genética do AG (Blickle & Thiele, 1997).
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Os algoritmos genéticos (AG’s) sdo técnicas de otimizagdo global. A questio da
otimizagdo global opde os AG’s aos métodos como gradiente (hill climbing), que seguem a
derivada de uma funcdo de forma a encontrar o maximo de uma funcdo. O método do
gradiente fica facilmente retido em maximos locais, como € possivel ver na figura

seguinte.

Méximo global

|

Maximo global

L Mutago
Ponto de inicio do

método do gradiente

Maximo local

Méximo local

Minimo local

l

Crossover

Minimo global

&

Figura 3.1 - Funcéo hipotética com Figura 3.2 - Funcdo hipotética com
maximos e minimos locais e globais — maximos e minimos locais e globais —
método do gradiente. algoritmo genético.

3.2.2 - Caracteristicas de AG’s

De forma geral, AG’s sdo técnicas probabilisticas e ndo técnicas deterministicas. Assim
sendo, um AG com a mesma populagéo inicial e 0 mesmo conjunto de parametros de

projeto pode encontrar solucdes diferentes cada vez que € executado.

Os algoritmos genéticos trabalham com uma grande populagdo de cromossomos, sendo
uma técnica de busca no espaco de solucbes. Um AG diferencia-se dos esquemas
enumerativos pelo fato de ndo procurar em todos 0s pontos possiveis mas sim em um
(espera-se, pequeno) subconjunto desses pontos. Além disso, 0s AG’s diferenciam-se de
esquemas aleatorios por utilizar informagéo pertinente ao problema durante o processo de

busca, equivalente ao processo natural. Isto quer dizer que, apesar de determinar o
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conjunto de pontos a ser percorrido de forma aleatdria, os algoritmos genéticos ndo podem
ser chamados de buscas aleatérias ndo-direcionadas, pois exploram informacdes histdricas
para encontrar novos pontos de busca, onde sdo esperados bons desempenhos (Carvalho,
Braga & Ludermir, 2003).

Essa exploracéo é feita através do uso da funcéo de avaliacdo como guia na escolha dos
elementos reprodutores (pais). Existem fatores estocasticos associados ao processo,
entretanto, busca-se usar as caracteristicas existentes no instante atual para tentar caminhar
na direcdo mais adequada. Isto quer dizer que 0s AG’s ndo sdo processos puramente

estocésticos, mas sim uma busca direcionada no espaco de solugdes.

E importante salientar também que os algoritmos genéticos trabalham com uma forma
codificada dos pardmetros a serem otimizados e ndo com 0S pardmetros propriamente
ditos. Assim, deve ser definido um esquema de codificacdo e decodificacdo destes

parametros. Isto equivale a representacdo cromossomial citada anteriormente.

Por outro lado, ndo importa ao AG como é codificada ou decodificada a informacdo dos
parametros. Ele sé se importa com a representacdo em si. Toda a informacao relativa ao
problema esta contida na funcdo de avaliacdo do problema, que embute os modulos de
codificacdo e decodificacdo dos parametros. Assim, um mesmo AG pode ser utilizado para
uma infinidade de problemas, necessitando-se apenas que seja mudada a fungdo de

avaliagéo.

3.3 - FUNCIONAMENTO DE UM ALGORITMO GENETICO

3.3.1 - Esquema basico de um AG

O funcionamento de um algoritmo genético pode ser resumido algoritmicamente através

dos seguintes passos (Gen & Cheng, 1997):
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Passo 1

Passo 2

Passo 3
Passo 4

Passo 5

Passo 6

Passo 7
Passo 8
Passo 9
Passo 10

Estabelecer uma populacao inicial P(0) — um conjunto inicial de solucdes ou
Cromossomos;

Avaliar as solucdes iniciais para aptiddo, comparar e atribuir um valor a cada
uma delas;

indice da geragéo t = 0;

Elitismo — Selecionar grupo preservado para a proxima geragao;

Selecdo — Selecionar os pais por meio de processo seletivo para gerar novos
Cromossomos;

Utilizar os operadores genéticos (crossover, mutacdo) para gerar o conjunto
de filhos;

Apagar os velhos membros da populagéo;

Acrescentar um grupo de populacdo randomicamente gerado (imigrantes);
Reavaliar a aptidao da populacéo;

Se 0 numero de geracdes atingiu um maximo determinado ou o melhor
cromossomo satisfaz os requerimentos e desempenho, retorne-o, caso

contrério, indice da geracdo t « t + 1 e volte para o Passo 4.

Figura 3.3 - Algoritmo genético genérico.

3.3.2 - Representac¢ao cromossomial

A representacdo cromossomial consiste em uma maneira de codificar a informacdo do

problema de forma viadvel a ser tratada pelo computador. Cada parte indivisivel desta

representacdo € chamada de gene, por analogia com as partes fundamentais que compdem

um cromossomo biolégico.

Linden (2012) afirma que a representagdo cromossomial & completamente arbitraria,

ficando sua definicdo de acordo com aquele que programa o AG e com a adequacgéo ao

problema. Todavia, é interessante que algumas regras gerais sejam seguidas:

1. A representacdo deve ser a mais simples possivel;

2. Se houver solugdes proibidas ao problema, entdo é preferivel que elas ndo tenham

uma representacao;
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3. Se o problema impuser condi¢cBes de algum tipo, estas devem estar implicitas
dentro da representacéo.

3.3.3 - Escolha da populagéo inicial

A inicializagdo da populacéo é feita fazendo-se uma escolha aleatoria independente para
cada individuo (ou genes dos individuos) da populagdo inicial. A lei das probabilidades
sugere que teremos uma distribuicdo cobrindo praticamente todo o espaco de solugdes.
Mas isto ndo pode ser garantido pois a populacdo tem tamanho finito. Caso o nimero de

amostras seja pequeno, a distribuicdo de valores pode ndo ser muito homogénea.

Linden (2012) declara que a préatica da area de AG é usar a estratégia mais simples de
inicializacdo. Isto consiste em simplesmente escolher n individuos de forma aleatéria. A
inicializacdo aleatoria de forma geral produz uma boa distribuicdo das solucdes no espaco
de busca e o uso do operador de mutacdo de forma eficaz garante uma boa exploracéo do

todo o espaco de busca.

3.3.4 - Funcéao de avaliacéo

A funcdo de avaliagdo é a maneira utilizada pelos AG’s para determinar a qualidade de um
individuo como solu¢do do problema em questdo. A func¢do de avaliacdo calcula um valor
numeérico que reflete qudo bem os pardmetros representados no cromossomo resolvem o
problema. Isto é, ela usa todos os valores armazenados no cromossomo e retorna um valor
numerico, cujo significado é uma métrica da qualidade da solucdo obtida usando-se

aqueles parametros.

A funcéo de avaliagdo deve embutir todo o conhecimento sobre o problema a ser resolvido,
tanto suas restricdes quanto seus objetivos de qualidade. A fungdo de avaliagcdo também
deve diferenciar entre duas solugdes quaisquer, deixando claro qual delas estd mais

proxima da solugéo procurada.
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O mais importante conceito é que a fungdo de avaliagdo deve refletir os objetivos a serem
alcancados na resolucdo de um problema e é derivada diretamente das condi¢des impostas

por ele.

Quando se trabalha com fungdes com multiplos objetivos, é preciso estabelecer uma forma
de determinar o vetor de projeto que representa uma solucdo de qualidade superior. Isso
ocorre pois € dificil obter um vetor que garanta a maximizagdo (ou minimizacédo) de todos
0s objetivos, especialmente em problemas que tém funcdes com objetivos mutuamente

excludentes.

Como ja explicado, algoritmos genéticos trabalham transformando uma representacao
cromossomial em um numero representativo da qualidade da solucdo, a fungdo de
avaliacdo. Quando sd@o considerados multiplos objetivos, pode-se considerar que existe um
vetor de fungbes de avaliagdo, f(X) = {f;(X), 2(X), ..., fx(X)}. Portanto, é possivel
transformar este vetor em um Unico escalar através da aplicacdo de pesos a cada um dos

objetivos, obtendo uma fungdo de avaliagdo com o formato da Equacdo ( 3.1).

gX) =Y wifi(X) . (3.1)

3.3.5 - Selecdo de pais

O método de selecdo de pais deve simular o mecanismo de selecdo natural que atua sobre
as espécies bioldgicas, em que os pais mais capazes geram mais filhos, ao mesmo tempo

em que permite que os pais menos aptos tambem gerem descendentes.

Conforme Linden (2012), o conceito fundamental é que deve-se privilegiar os individuos
com fungdo de avaliacdo alta, sem desprezar completamente aqueles individuos com
funcédo de avaliagdo extremamente baixa. Essa decisdo é razoavel porque até individuos
com pessima avaliacdo podem ter caracteristicas genéticas que sejam favoraveis a criagcao
de um individuo que seja a melhor a solugdo para o problema sob analise, caracteristicas

estas que podem n&o estar presentes em nenhum outro cromossomo da populagéo.
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E importante destacar que permitir que apenas os melhores individuos se reproduzam faz
com que a populagéo tenda a ser composta de individuos cada vez mais semelhantes, o que
resulta em perda de diversidade a esta populacdo, efeito denominado convergéncia
genética. Selecionando também os individuos menos aptos da populagdo pode-se evitar ou

pelo menos minimizar esse efeito.

Existem diversos métodos de selecdo de pais em algoritmos genéticos. Cita-se como
exemplo, dentre outros, o0 método da roleta viciada e método do torneio. Neste trabalho
optou-se pelo método do torneio, pele fato deste apresentar algumas vantagens em relagédo
aos demais métodos.

3.3.5.1 - Método do torneio

O método do torneio, como o proprio nome indica, consiste em selecionar uma série de
individuos da populacdo e fazer com que eles entrem em competicdo direta pela

oportunidade de gerarem filhos, competindo através dos valores de suas avaliacdes.

Neste método existe um pardmetro denominado tamanho do torneio que define quantos
individuos sdo selecionados aleatoriamente dentro da populacdo para competir. Uma vez
definidos os competidores, aquele dentre eles que possuir a melhor avaliacdo sera

selecionado para a aplicacdo dos operadores genéticos.

Competidor 1
X 27 K70 20 707 27 X 70 27 d———

Genitor 1
VXX A X707 X7 A7

Aval. Competidor 1 > Aval. Competidor 2

Competidor 2

Competidor 3
T T L L —

Genitor 2

Aval. Competidor 4 > Aval. Competidor 3

Competidor 4

Figura 3.4 - Diagrama esquematico da selecdo de pais pelo método do torneio.

O valor minimo do tamanho do torneio € igual a dois, pois com menos que dois individuos
ndo haverd competicdo. O valor méximo é o tamanho da populagdo. Contudo, se for
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escolhido o valor igual ao tamanho da populagdo, o vencedor sera sempre o mesmo (0
melhor de todos os individuos). Se forem escolhidos valores proximos do tamanho da
populacdo, um dado grupo de individuos tenderd a predominar, uma vez que sempre um

destes sera o vencedor do torneio.

Os individuos sdo selecionados para participar do torneio de forma completamente
aleatdria. N&o existe nenhum favorecimento para os melhores individuos, como no caso da
roleta viciada. A unica vantagem que os melhores individuos da populacdo tém é que, se

selecionados, eles vencerdo o torneio.

3.3.6 - Operadores genéticos

3.3.6.1 - Operador crossover

O operador crossover mais simples é chamado de operador crossover de um ponto. Este
operador tem um funcionamento da seguinte forma: apos a selecdo de dois pais (genitores)
pelo médulo de selecdo, um ponto de corte é selecionado. Um ponto de corte constitui uma
posicdo entre dois genes de um cromossomo. Cada individuo com n genes contém n — 1
pontos de corte, e este ponto de corte € o ponto de separacdo entre cada um dos genes que

compdem o material genético de cada pai.

Depois de selecionado o ponto de corte, separa-se 0s genitores em duas partes: uma a
esquerda do ponto de corte e outra a direita. O primeiro filho sera formado através da
concatenacdo da parte do primeiro pai a esquerda do ponto de corte com a parte do
segundo pai (mae) a direita do ponto de corte. O segundo filho € composto através da
concatenacdo das partes que sobraram (a metade do segundo pai (mée) a esquerda do ponto

de corte com a metade do primeiro pai a direita do ponto de corte).

E simples entender o motivo pelo qual este operador é denominado crossover de um ponto.
Afinal, s € utilizado um ponto de corte. Evidentemente, se fossem selecionados dois
pontos de corte haveria um crossover de dois pontos. A Figura 3.5 descreve esse processo

com dois pontos de corte.
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Primeiro ponto Segundo ponto
de corte de corte

Genitor 1

Selecéo dos
pontos de corte

Genitor 2

(@)

Operador
crossover

Operador
mutacao

Gene alterado Conjunto de genes
pela mutacéo recombinados

(d) (c)

Figura 3.5 - Diagrama esquematico do funcionamento dos operadores crossover e

mutacdo do algoritmo genético.

3.3.6.2 - Operador de mutacéo

Depois de compostos os filhos, aplica-se sobre eles o operador de mutagéo. Este opera da
seguinte forma: a ele é associada uma probabilidade extremamente baixa (da ordem de
0,5%) e é gerado um numero aleatério entre 0 e 1. Se este numero for menor que a
probabilidade predeterminada entdo o operador atua sobre o0 gene em questdo, alterando o
valor aleatoriamente. Repete-se entdo o processo para todos os genes componentes dos
filhos.

O conceito fundamental quanto ao valor da probabilidade de mutacdo é que ele deve ser
baixo. Se ele for muito alto, o algoritmo genético se comportara como uma técnica de
busca aleatdria, na qual a solucdo é determinada de forma estocéstica (simplesmente

sorteando-se elementos sem usar informac6es correntes ou passadas).
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O operador de mutacdo é fundamental para um AG, pois garante a continuidade da
existéncia de diversidade genética na populagdo ao passo que o operador de crossover
contribui fortemente para a igualdade entre os individuos (convergéncia genética).
Tecnicamente, é possivel dizer que o operador de mutacdo € uma técnica exploratoria, que
insere novos genes na populacdo e permite que o AG busque solucdes fora dos limites
definidos pela populagéo inicial (Vose, 2004).

3.3.7 - Modulo de populacéo

O médulo de populacdo é responsavel pelo controle da populagdo de individuos do AG.
Por uma questdo de simplicidade, assume-se que esta populagdo ndo possa crescer, 0 que
permite que a populacdo seja armazenada em um vetor de tamanho constante. Logo, 0s

pais tém que ser substituidos conforme os filhos vao sendo gerados.

O modulo de populagdo utilizado é extremamente simples. Cada atuacdo dos operadores
genéticos criam-se dois filhos. Estes vdo sendo armazenados em um espaco auxiliar até
que o numero de filhos criados seja igual ao tamanho da populacdo. Em seguida os pais

sdo descartados e os filhos tornam-se os individuos da nova geracao.

3.3.8 - Tamanho da populacdo

O desempenho do algoritmo genético é extremamente sensivel ao tamanho da populacéo.
Esse parametro deve ser definido com muito cuidado. Caso este numero seja pequeno
demais, ndo havera espaco para existir uma variedade genética suficientemente grande
dentro da populacdo, o que fara com que o algoritmo genético seja incapaz de encontrar
boas solugfes. Caso este nUmero seja grande demais, o algoritmo serd muito lento e a
caracteristica evolutiva diminuird, fazendo com que o método se parega com uma busca

aleatoria.

Linden (2012) afirma ser dificil prever com precisdo o tamanho minimo para o qual 0 AG

ainda terd um bom desempenho, pois este limite varia com o nimero de genes presentes
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em cada individuo. O mesmo autor declara que a capacidade de armazenamento de estados
de um AG é exponencialmente proporcional ao ndmero de individuos presentes.
Consequentemente, hd um limite para o tamanho da populacdo onde ainda verifica-se

melhora do desempenho conforme o tamanho da populagdo aumenta.

O numero de individuos avaliados em uma execucdo do AG é igual ao numero de
individuos na populacdo multiplicado pelo nimero de geracdes executadas pelo algoritmo.
Logicamente este nimero ndo é preciso pois podem ocorrer repeticdes nos individuos em
diferentes geracGes. Este nimero serve como um ponto de partida para uma estimativa de
populacio necesséria. E interessante considerar este nimero total e verificar o percentual
do espaco de busca coberto pela execucdo total do AG. Se a porcentagem de solugdes
avaliadas for muito alta deve-se considerar alguma técnica alternativa de resolucdo do
problema. Por outro lado, a dificuldade da funcgdo de avaliacdo deve ser um fator que afete
a escolha destes dois parametros.

3.3.9 - Elitismo

Elitismo € uma pequena modificacdo no mddulo de populacdo que quase ndo altera o
tempo de processamento garantindo o desempenho crescente do AG com o decorrer das
geragdes. A ideia bésica do elitismo € preservar um determinado nimero de melhores
individuos de cada geracdo e manter seus cromossomos inalterados para a proxima

geracao.
A manutencdo do melhor individuo da geracdo atual na proxima geracdo garante que o

melhor individuo da proxima geracdo seja pelo menos igual ao melhor individuo da

geracgdo atual (na hipdtese de nenhum individuo melhor ser criado).
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3.4 - O PROGRAMA SCORPIO 1.0

Para o estudo e solucdo do problema proposto foi desenvolvido um programa* com a
capacidade de prever o desempenho de representacfes de misseis taticos de acordo com os
modelos discutidos neste trabalho. O programa desenvolvido é capaz de produzir processo
de busca de misseis aptos*’ a cumprir determinados requisitos técnico-operacionais. O
programa, que emprega algoritmo genético como técnica de otimizacdo, foi nomeado

Scorpio 1.0 (primeira versdo)*.

Para fins de esclarecimento acerca do funcionamento do Scorpio 1.0, serdo comentadas
separadamente as partes relativas ao algoritmo genético (AG) e aquela correspondente a

funcdo de avaliacdo (dimensionamento e avaliacdo do missil), na forma que se segue.

3.4.1 - O AG incorporado no programa Scorpio 1.0

O programa criado para a solucdo do problema proposto utiliza representacdo
cromossomial com numeros reais (em contraste com representacdao binaria). As solucdes
proibidas sdo evitadas pela adequada definicdo dos limites de cada variavel de projeto
(gene). Solugdes indesejaveis ou tecnicamente invidveis sdo evitadas através de imposicao

de penalizagdes na avaliacdo dessas solugdes.

Para o problema especifico da previsdo de desempenho de misseis taticos, foram
identificadas 22 varidveis de projeto com grande influéncia e independéncia linear. Estas

variaveis serdo discutidas com mais detalhes na préxima secéo.

%0 programa desenvolvido foi escrito na linguagem MATLAB R2013a.

*" Nas sec@es anteriores foi discutida brevemente a quest&o de resultados 6timos ou proximos dele. Como foi
dito e serd mostrado, um algoritmo genético ndo necessariamente produz o melhor resultado possivel todas as
vezes que ele é executado. Todavia o programa desenvolvido foi capaz de fornecer resultados “evoluidos”
em todas execucdes a que foi submetido.

*8 Scorpio era um tipo de peca de artilharia romana que foi descrito em detalhes por Vitruvius (80-70 a.C —
15 d.C.) (Warry, 1995).
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A populacdo inicial é escolhida de forma randémica pelo algoritmo e é composta por genes
possiveis existentes entre os limites superiores e inferiores estabelecidos pelo usuario. O
usuario tem também a possibilidade de definir o espacamento disponivel entre 0s genes
(incremento das variaveis de projeto), aumentando ou diminuindo o nimero de solucdes (e
possivelmente a qualidade da solucdo) dentro do espaco delimitado inferior e
superiormente. A escolha do tamanho da populacdo faz parte das atribui¢des do usuario.
Durante a elaboracdo, testes e verificacdo do programa, ndo foi identificado um limite
superior para este valor que, possivelmente existe e estd relacionado com a memdria
disponivel para a execucao do algoritmo. O tamanho da populagdo deve ser um ndmero par

maior que 2.

A selecdo de pais para gerar filhos para a geracdo seguinte é feita pelo método do torneio,
com dois participantes, de acordo com a Figura 3.4. Cada par de pais gera 2 filhos que séo
inseridos na populacdo da geracdo seguinte. Para a geracao dos filhos é utilizado crossover

de dois pontos, conforme ilustrado na Figura 3.5.

A taxa de mutacdo, definida pelo usuério, pode assumir valor constante ou variavel ao
longo das gerac@es (valores distintos no inicio e fim da execucdo do programa). A variacao
da taxa de mutacdo ao longo da execucdo € feita através da definicdo de uma taxa de
mutacdo inicial e uma taxa de mutacdo final. Na hipotese de elas serem iguais no inicio e
fim da execucdo, a taxa de mutacdo se mantera inalterada. A vantagem da taxa de mutagédo
variavel (crescente) foi apresentada anteriormente e, como sera visto, foi adotada em

alguns casos neste trabalho.

Para preservar um grupo de individuos possuidores das melhores avaliacdes é utilizada a
estratégia de elitismo. O nimero de individuos que compdem este grupo e definido pelo
usuério, tendo limite inferior igual a um e limite superior igual ao numero total da

populacdo menos o numero do grupo de migrantes (descrito a seguir).

Para a preservacdo da diversidade de genética, paralelamente a taxa de mutacéo, é utilizado
ainda o conceito de imigrantes na populacdo, sendo que o numero de imigrantes, também
constante ao longo das geragdes, é definido pelo usuario e deve ser igual ou menor que o

tamanho total da populagédo menos o tamanho do grupo de elite.
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No programa desenvolvido, a funcdo de avaliacdo aplicada € mantida constante ao longo
das geracOes na execucdo do AG. A Tabela 3.1 apresenta resumidamente as caracteristicas

do algoritmo genético implementado no programa Scorpio 1.0.

Tabela 3.1 - Caracteristicas do AG incorporado no programa Scorpio 1.0.

Quantidades de genes 22

Representacdo do cromossomo Real (valores discretos)

Populacao inicial Gerada aleatoriamente dentro dos limites informados
Funcéo de avaliacdo Pesos definidos pelo usuério

Método de selecdo de pais Método do torneio (2 individuos)

Operador Crossover 2 pontos

Taxa de mutacdo Fixa ou variavel

Tamanho da populacao Determinado pelo usuério (fixo durante execugéo)
Numero de geracGes Determinado pelo usuério

Critério de parada Numero méximo de geracfes/Avaliacdo suficiente
Avaliacéo Suficiente Determinado pelo usuério

Tamanho do grupo de elite Determinado pelo usuério

Tamanho grupo de imigrantes Determinado pelo usuério

Tal como descricdo contida na se¢do 3.3.1 -Esquema basico de um AG, a Figura 3.6
contém o fluxograma de funcionamento do algoritmo genético desenvolvido. O simbolo de
ponto de decisdo representa um loop no programa onde sdo verificadas duas condicdes que
podem interromper a execucdo do AG na geracdo em que se encontra, a saber, atingimento
de nimero méaximo de geracgdes ou obtencdo de melhor individuo com avaliagdo suficiente.
Caso uma destas condicOes seja satisfeita, o loop é encerrado. Tanto 0 nimero maximo de

geracOes como a avaliacdo considerada suficiente, sdo dados fornecidos pelo usuario.

Uma vez que um AG é um programa generico de otimizacao e que as Unicas relagdes dele
com o problema a ser otimizado ocorrem através da funcdo de avaliacdo e das varidveis de
projeto, 0 AG desenvolvido pode ser utilizado para otimizar ndo apenas misseis taticos,

mas qualquer problema que possa ser expresso na forma de uma funcéo de avaliagdo™.

49 ‘o L Lo . e . -
Essa caracteristica serd utilizada no préximo capitulo durante a verificagdo do algoritmo genético

desenvolvido.
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Populagéo inicial

Auvaliagdo

Elitismo

Selecdo de pais

Operador

crossover

Operador

mutacéo

Insercdo de

imigrantes

Avaliacdo

Atingiu max.

geragoes ou
desempenho?

.

Relatério de
resultados

Figura 3.6 - Fluxograma do algoritmo genético implementado no programa Scorpio 1.0.
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3.4.2 - A funcéo de avaliacédo no programa Scorpio 1.0

O conjunto de rotinas do bloco Avaliacéo (Figura 3.6) € a parte que consome maior parcela
do tempo de execucdo do Scorpio 1.0. Apesar de esse conjunto ser denominado
simplesmente Avaliacdo, ele é na verdade formado pelo grupo de atividades descrito no
fluxograma da Figura 3.7 que inclui ndo somente a Fungdo de Avaliacdo, mas também as
rotinas relacionadas aos dados atmosféricos, propriedades aerodindmicas, sistemas de

propulséo, peso e trajetoria do missil.

Cromossomo +

parametros de projeto

Dados
atmosféricos

Aerodinamica

Propulséo

Trajetoria

Fungdo de

avaliacdo

Figura 3.7 - Fluxograma da funcéao de avaliacdo implementada no programa Scorpio 1.0.

O processo formado pelas rotinas no fluxograma realiza, a partir do cromossomo de
entrada e juntamente com 0s parametros e requisitos de projeto, o dimensionamento dos
elementos do missil, que sdo dependentes dos genes do cromossomo do missil e o avalia
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conforme os requisitos de desempenho. O processo mostrado no fluxograma acima é

repetido para cada missil avaliado durante a execugéo do Scorpio 1.0.

3.4.2.1 - Cromossomo de um missil

Como ja mencionado, o cromossomo de um missil tatico serd formado por vinte e dois
genes. Esse genes, listados abaixo e mostrados esquematicamente na forma de um

cromossomo (Figura 3.8), foram escolhidos de forma a representar as principais variaveis

de projeto para o processo de otimizacao.

Tabela 3.2 — Genes componentes do cromossomo de um missil.

Gene n® Variavel de projeto

1 Altitude de voo de cruzeiro (m)
Diametro externo do missil (m)
3 Comprimento do missil (m)
4 Comprimento do nariz do missil (multiplo do didmetro)
5 Taper ratio da asa (adimensional)
6 Taper ratio da cauda (adimensional)
7 Corda aerodinamica da raiz da asa (m)
8 Corda aerodinamica da raiz da cauda (m)
9 Enflechamento da asa (graus)

10 Enflechamento da cauda (graus)

11 Angulo total da secdo do bordo de ataque das sup. Aerodinamicas (graus)
12 Envergadura total da asa (m)

13 Envergadura total da cauda (m)

14 NUmero de painéis da asa (adimensional)

15 NUmero de painéis da cauda (adimensional)

16 Ndmero de Mach de voo em cruzeiro (adimensional)

17 Posicéo longitudinal da raiz da asa (multiplo do comprimento do corpo)
18 Posicdo longitudinal da raiz da cauda (multiplo do comprimento do corpo)
19 Temperatura de combustédo (K)

20 Angulo inicial de voo ap6s o cruzeiro (graus)

21 Fracdo massica do combustivel de cruzeiro (adimensional)

22 Relacéo de pressdes no compressor (adimensional)

Ressalta-se que podem ser aplicadas outras variaveis para projeto de misseis taticos em

funcdo da forma como sdo implementadas as rotinas de célculo e dimensionamento do
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missil. A Figura 3.8 mostra esquematicamente um cromossomo de um missil conforme

utilizado neste trabalho.

cromossomo

Gene 1 Gene 2 Gene 3 Gene 4 Gene 5 Gene 6

Altitude de

e Diametro Comprimento | Comprimento | Taper ratio Taper ratio

(cruzeiro) do missil do missil do nariz da asa da cauda
Gene 7 Gene 8 Gene 9 Gene 10 Gene 11 Gene 12
Angulo se¢éo
Corda da Cordada |Enflechamento|Enflechamento 9 ¢ Envergadura
8 . bordo de
raiz da asa | raiz da cauda de asa de cauda total asa
ataque
Gene 13 Gene 14 Gene 15 Gene 16 Gene 17 Gene 18
Envergadura | \amero de Numerp de Mach de Pos. Pos.
total g painéis - Voo longitudinal longitudinal
painéis - asa ; ) -
cauda cauda (cruzeiro) raiz da asa | raiz da cauda
Gene 19 Gene 20 Gene 21 Gene 22

Relacéo
pressao
compressor

Temperatura Angulo inicial de Fracdo massica
de combustdo | voo ap6s cruzeiro | comb. cruzeiro

Figura 3.8 - Cromossomo de um missil tatico.

Os valores dos genes do cromossomo representado acima séo escolhidos dentre os valores
possiveis a partir da definicdo dos limites inferior e superior para cada variavel de projeto,
bem como do incremento de variacdo da respectiva variavel. Novamente, esses valores sao
definidos pelo usuario. Ressalta-se que, caso a diferenca entre os valores dos limites
inferior e superior seja muito grande e o valor do incremento da variagcdo seja muito
pequeno, 0 ndmero total de possiveis valores sera muito grande, tendo implicagdes
importantes no tempo de processamento, como sera discutido mais adiante. Portanto, deve-
se, sempre que possivel, restringir o espaco de busca para uma regido onde se espera
encontrar os valores o0timos. Além disso, a escolha dos limites pode representar valores
proibidos em determinada variavel. Cita-se como exemplo, 0 caso em que o didmetro do
missil deva ser menor que determinado valor. Logicamente o limite superior dessa variavel

deveréa ser menor ou igual a diametro maximo permitido.
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3.4.2.2 - Pardmetros de projeto

Os parametros de projeto (constantes) sdo utilizados principalmente para dimensionar o
missil, a partir das variaveis de projeto, sendo valores determinados pelo usuario do
programa Scorpio 1.0. Diversos outros termos séo calculados a partir dos parametros de

projeto. Neste trabalho os pardmetros de projeto sdo:

1. Quanto ao langcamento e impacto:
a. Altitude de langcamento (m);
b. Altitude de impacto (m);
c. Velocidade de langcamento (m/s);
d. Velocidade de impacto (m/s);
e. Razdo de calores especificos do ar ambiente (adimensional);
2. Quanto as massas fixas para todos os misseis:
a. Massa da cabeca de guerra (kg);
b. Massa dos sistemas de guiamento, controle e enlace de dados (kg);
c. Massa dos atuadores das superficies de controle (kg);
d. Massa da fonte de energia (kg);
3. Dados aerodindmicos:
a. Angulo de atague méaximo para a asa (graus);
b. Angulo de ataque maximo para ao corpo do missil (graus);
c. Angulo de atague méaximo para as superficies de cauda (graus);
d. Incremento na variagdo dos angulos de ataque (graus)™;
e. Parcela do arrasto de base desprezada em cruzeiro (adimensional)®*;
f.  Erro méaximo admitido nas equacdes de equilibrio em voo®?;
4. Tipo de controle utilizado (canard, asa ou cauda);
5. Presenca de boattail (sim ou n&o);

%0 0 incremento da variagdo dos angulos de ataque é utilizado para aumentar o valor dos angulos de ataque
(corpo, asa ou canard e cauda), quando da busca das condi¢des de equilibrio em voo.

*! Considerando que em voo de cruzeiro a area do bocal de exaustdo do motor deve ser subtraida da area da
secdo transversal do missil.

52 0 erro maximo é necessario uma vez que o sistema de equages de equilibrio tem mais incognitas que
equacoes, e é utilizado um método iterativo para encontrar uma solugdo aproximada para os angulos de

ataque de cada componente do missil (corpo, asa e cauda).
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6. Tipo de motor de cruzeiro (foguete, turbojato, ramjet, nenhum);
7. Perfil de voo apés cruzeiro (planeio ou balistico);
8. Dados do sistema de propulsdo — Foguete (boost ou sustain)

a. Pressdo de combustdo (MPa);

b. Velocidade caracteristica na garganta da tubeira (m/s);

c. Aceleragéo da gravidade (m/s?);

d. Razéo de calores especificos na tubeira (adimensional);
Fator de aceleracdo durante boost (adimensional);
Constante do gés (J/kg.K);

@ = o

Coeficiente de descarga da tubeira (adimensional);
h. Angulo da trajetdria de voo em boost (graus);
9. Dados do sistema de propulsdo — Motor de cruzeiro — Ramjet
a. Razdo de pressdes de estagnacdo no difusor de admissédo (adimensional);
b. Razéo de pressbes de estagnacdo no combustor (adimensional);
c. Razdo de pressdes de estagnacao no bocal de exaustdo (adimensional);
d. Eficiéncia de combustdo (adimensional);
e. Poder calorifico do combustivel (kd/kg) >*;
f. Calor especifico a pressdo constante do ar (kJ/kg.K);
10. Dados do sistema de propulsdo — Motor de cruzeiro — Turbojato
a. Eficiéncia isentropica do difusor de admissdo de ar (adimensional);

b. Eficiéncia isentrépica de compressor (adimensional);

c. Eficiéncia isentrdpica da turbina (adimensional);

d. Eficiéncia isentropica do bocal de exaustao (adimensional);

e. Razdo de calores especificos no difusor de admissao de ar (adimensional);
f. Razdo de calores especificos no compressor (adimensional);

g. Razdo de calores especificos na turbina (adimensional);

h. Raz&o de calores especificos no bocal de exaustéo (adimensional);

Relacéo de pressdes no combustor (adimensional);

53 0 mesmo valor de poder calorifico do combustivel é utilizado para o ramijet e o turbojato.
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3.4.2.3 - Requisitos de projeto

Os requisitos de projeto sdo utilizados principalmente para avaliar o missil sob analise,
sendo valores determinados pelo usuario do programa Scorpio 1.0. Neste trabalho os
requisitos de projeto sao:

Alcance méximo >* (m);

Alcance minimo >*(m);

Tempo maximo de voo até o alvo (s);

Massa de langamento méaxima (kg);

Estabilidade estatica minima (adimensional);

© a0k~ 0w e

Fator de carga em manobra minimo (adimensional).
3.4.2.4 - Dados atmosféricos

O bloco Dados atmosféricos (Figura 3.7) representa a funcdo ATMOSFERA_ICAO do
programa Scorpio 1.0. Essa funcdo informa dados atmosféricos relativos as altitudes de
langamento, voo e impacto do missil, conforme as entradas e saidas informadas na Tabela
3.3. Os valores indicados séo interpolados da tabela apresentada no ANEXO F deste
trabalho. Os dados de saida sdo a temperatura, pressdo, massa especifica do ar e velocidade
do som para as altitudes mencionadas. Esses dados servem como valores de entrada para
maodulos seguintes (aerodinamica, propulsdo e trajetéria). O valor maximo de altitude de
voo utilizado deve ser de 70.000 m.

Tabela 3.3 - Dados de entrada e saida da funcdo ATMOSFERA _ICAOQ.

Temperatura atmosférica
Pressdo atmosférica
Massa especifica do ar
Velocidade do som

Altitude de lancamento do missil
Atmosfera Altitude de voo em cruzeiro do missil
Altitude de impacto do missil

> Alcance superior requerido para o missil. Dessa forma, caso deseje-se um missil com alcance de 150 km, 0
valor do alcance maximo ajustado no programa devera ser de 150 km.
% Alcance inferior requerido para o missil. Neste trabalho, o valor do alcance minimo é considerado como a

distancia percorrida pelo missil quando este atinge o fim do voo em boost.
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3.4.2.5 - Aerodinamica

O bloco Aerodinamica (Figura 3.7) representa a funcdo AERODINAMICA do programa
Scorpio 1.0. Essa € a parte que consome maior parte do tempo de execugdo do Scorpio 1.0.
Essa funcéo calcula propriedades aerodindmicas do missil com base em dados de entrada e
informa valores de saida que s&o utilizados pelas fungdes seguintes (propulséo, trajetoria e
funcdo de avaliacdo). Na Tabela 3.4 sdo mostrados os principais dados calculados por essa
funcdo do programa. N&o sdo mostrados todos os parametros calculados por esta funcéo

para fins de conciséo.

Essa funcdo tem, dentre muitas outras, a capacidade de avaliar misseis em condi¢des de
Voo subsdnico e supersdnico, com controle por canard, asa ou por superficies de cauda,
adaptando as equacbes de equilibrio (apresentadas na Se¢do Equilibrio em voo deste
trabalho) conforme a situacdo aplicavel. E capaz de simular misseis com diferentes
formatos de nariz, com ou sem o emprego de boattail. E capaz ainda de processar
superficies aerodinamicas de formatos variados. A funcdo calcula o valor de estabilidade
estatica do missil, determina os é&ngulos de ataques do corpo e das superficies
aerodindmicas para as variadas fases do voo, inclusive determinando o maximo fator de
carga em voo. Alguns outros dados calculados por esta e as demais fun¢des do Scorpio 1.0
podem ser encontradas nos ANEXOS H — RELATORIO DE EXECUCAO DO SCORPIO
1.0: MISSIL HARPOON e | — RELATORIO DE EXECUC}AO DO SCORPIO 1.0:
MISSIL ASTROS 2020.
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Tabela 3.4 - Dados de entrada e saida da fungdo AERODINAMICA.

Aerodinamica

Diémetro do missil

Comprimento do missil
Comprimento do nariz do missil
Taper ratio da asa

Taper ratio da cauda

Corda aerodindmica da raiz da asa
Corda aerodindmica da raiz da cauda
Espessura maxima da corda média
aerodindmica da asa

Espessura maxima da corda média
aerodindmica da cauda

Distancia da ponta do missil até CG
Angulo de enflechamento da asa
Angulo de enflechamento da cauda
Angulo total do bordo de ataque
Envergadura da asa

Envergadura da cauda

NUmero de superficies da asa
Numero de superficies da cauda
NUmero de Mach do voo

Velocidade de lancamento do missil
Massa especifica do ar ambiente
Relacdo de calores especificos do ar
Distancia entre nariz e bordo de ataque
da corda aerodindmica média da asa
Distancia entre nariz e bordo de ataque
da aerodindmica média da cauda
Massa da carga paga

Massa dos atuadores das superficies de
controle

Massa da fonte de energia

Méaximo angulo de ataque da asa
Maximo angulo de ataque do corpo
Méaximo angulo de ataque da cauda
Temperatura ambiente de langamento
Temperatura ambiente de cruzeiro
Temperatura ambiente de impacto
Tipo de controle

Fracdo méssica do combustivel de cruzeiro

Fator de aceleragcdo em boost
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Coeficiente de arrasto parasita
(corpo, asa, cauda, total)
Coeficiente de forca normal
(corpo, asa, cauda, total)
Coeficiente de sustentacdo (corpo,
asa e caua) para 0s nos pontos
notaveis do voo (inicio e fim de:
boost, cruzeiro e coast)
Coeficiente de arrasto (corpo, asa
e caua) para 0s nos pontos
notéaveis do voo (inicio e fim de:
boost, cruzeiro e coast)

Distancia da ponta do missil até
centro aerodindmico (corpo, asa,
cauda, total) Razao
sustentacao/arrasto (cruzeiro e
coast)

Estabilidade estética

Arrasto nos pontos notaveis do
voo (inicio e fim de: boost,
cruzeiro e coast) Méaximo
fator de carga em voo

Massa do missil (inicio e fim de:
boost, cruzeiro e coast)

Massa dos componentes do missil
Area da secdo transversal do
missil

Espessura média da raiz da asa e
cauda

Razdo de aspecto, corda média,
corda da ponta, espessura média
da raiz etc (asa e cauda)

Angulo de ataque (corpo, asa e
caua) para 0s nos pontos notaveis
do voo (inicio e fim de: boost,
cruzeiro e coast)



3.4.2.6 - Peso

O bloco Peso (Figura 3.7) representa a fungdo ESTRUTURA do programa Scorpio 1.0.
Essa funcdo realiza o dimensionamento estrutural do corpo, de acordo com a metodologia
apresenta na Secéo 2.4 -. S&o utilizados os carregamentos das forgas normal e de arrasto
parasita no corpo, asa e cauda e seus respectivos centros de pressdao, no momento de
maximo fator de carga em voo. Para esse dimensionamento, considera-se a massa do missil
no inicio do voo de cruzeiro (0 maximo fator de carga em voo também ¢é calculado para
essa condicao) e que o corpo do missil possui secdo transversal circular, e calcula o valor
do maximo momento fletor atuante no corpo para 0 momento de voo com maximo fator de
carga, de acordo com a técnica descrita no ANEXO C — CALCULO DE MOMENTO
FLETOR NO CORPO DO MISSIL. E feita também a combinacéo da espessura requerida
para suportar 0 maximo momento fletor com as espessuras requeridas por outros tipos de

esforgos.

Tabela 3.5 - Dados de entrada e saida da fungdo ESTRUTURA.

Forcas normal e arrasto

(corpo, asa e cauda)

Peso do missil no inicio do cruzeiro

Centro aerodinamico Diametro interno, espessura e
(corpo, asa e cauda) massa do corpo do missil
Maéximo fator de carga em voo

Fator de aceleracdo

Compr. e diametro externo do missil

Peso

3.4.2.7 - Propulsao

O bloco Propulséo (Figura 3.7) representa a funcdo PROPULSAO do programa Scorpio
1.0. Essa funcéo realiza o dimensionamento do motor de aceleragdo e cruzeiro de acordo
com os dados de saida da funcdo AERODINAMICA e com as premissas de projeto.
Utiliza as metodologias discutidas neste trabalho. Essa fungdo tem a capacidade de avaliar

motores foguete, ramjet e turbojato.

A Tabela 3.6 apresenta os principais dados de entrada e saida dessa funcéo.
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Propulséo

Tabela 3.6 - Dados de entrada e saida da funcdo PROPULSAO.

Tipo de motor de cruzeiro

Numero de Mach do voo
Arrasto maximo em cruzeiro

Massa de lancamento

Pressdo de descarga — booster

Pressdo de combustéo - booster
Velocidade especifica na garganta da tubeira -
booster
Velocidade de lancamento do missil

Relacédo de calores especificos do ar
Constante de gravidade

Razdo de calores especificos médio na tubeira —
booster

Fator de aceleracdo — booster
Temperatura ambiente em cruzeiro

Constante do gas ambiente

Coeficiente de descarga da tubeira - booster
Arrasto médio durante — booster

Peso médio durante — booster

Peso de langcamento

Raz&o de pressodes de estagnagdo do difusor —
ramjet

Razdo de pressdes de estagnagdo do combustor
— ramjet

Razao de pressdes de estagnacdo do nozzle —
ramjet

Eficiéncia de combustéo — ramjet
Temperatura média no combustor — ramjet ou
turbojato

Poder calorifico do combustivel — ramjet ou
turbojato

Calor especifico a pressao const. (ar)

Empuxo de cruzeiro

Eficiéncia adiabatica (difusor, compressor,
turbina, bocal)

Relacdo de calores especificos do gas e
eficiéncias isentropicas (difusor de entrada,
compressor, turbina, bocal)

Temperatura média no combustor

Poder calorifico do combustivel

Calor especifico a presséo constante

Relacdo de pressdes no compressor e cAmara de
combustéo

Massa do combustivel de cruzeiro
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Empuxo — booster

Impulso Especifico — booster
Méxima velocidade incremental
— booster

Peso médio do missil durante
aceleracéo

Tempo de combustdo durante
aceleracéo

Dimens0es tubeira (garganta e
exaustao)

Empuxo especifico do motor de
cruzeiro - turbojato ou ramjet
Impulso Especifico do motor de
cruzeiro - turbojato, ramjet ou
foguete

Velocidade de cruzeiro
Dimens6es do bocal de exaustdo



3.4.2.8 - Trajetoria

O bloco Trajetoria (Figura 3.7) representa a funcdo TRAJETORIA do programa Scorpio
1.0. Essa funcdo calcula o alcance de voo e tempo de voo, a partir da metodologia

apresentada na Secdo 2.5 -.

Nessa funcdo sdo calculados principalmente o alcance e o tempo em cada fase de voo

(aceleracdo, cruzeiro e coast).

Tabela 3.7 - Dados de entrada e saida da funcdo TRAJETORIA.

Empuxo do booster

Impulso especifico do booster
Incremento de velocidade devido ao
booster

Peso médio durante aceleracéo

Tempo de combustdo durante aceleragédo
Massa de lancamento do missil
Velocidade de langamento do missil
Tempo de combustdo durante aceleragdo
Razdo sustentagdo/arrasto em cruzeiro
Razéo sustentacdo/arrasto em aproximacao
Velocidade de voo em cruzeiro

Impulso especifico de cruzeiro
Aceleragdo da gravidade

Flight path angle

Arrasto médio durante boost

Peso de lancamento

Massa de combustivel consumida em
cruzeiro

Massa do missil no inicio do cruzeiro
Massa do missil no final do cruzeiro
Altitude de voo de cruzeiro

Altitude de voo de impacto

Flight path angle inicial para aproximacao
com trajetdria balistica

Area da secdo transversal do missil
Dados aerodindmicos ao longo do voo
(saida do médulo Aerodinamica)

Alcance total

Alcance durante aceleracao
Alcance durante cruzeiro
Alcance durante coast

Tempo total de voo

Tempo de voo durante
aceleracdo

Tempo de voo durante cruzeiro
Tempo de voo durante coast

Trajetoria
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3.4.2.9 - Fungdo de avaliacdo

O bloco Fungdo de avaliacdo (Figura 3.7) representa a  funcgdo
FUNCAO_DE_AVALIACAO do programa Scorpio 1.0. Essa funcao calcula o valor da
avaliacdo do missil com base em seu desempenho. Os dados de entrada e saida desta
funcédo estdo mostrados na Tabela 3.8.

Tabela 3.8 - Dados de entrada e saida da funcdo FUNCAO_DE_AVALIACAO.

Requisitos do missil
Alcance total
Alcance durante aceleracédo
Tempo total de voo
Massa de lancamento
Coeficiente de arrasto - sustentagéo nula
Coeficiente de forga normal
Distancia da ponta do missil até centro
aerodinamico
Razdo sustentacdo/arrasto de cruzeiro
Razéo sustentacdo/arrasto de aproximacao
Estabilidade estética
Arrasto maximo em cruzeiro
Funcdo de  Sustentacdo méaxima em cruzeiro Valor da funcdo de avaliagéo
avaliacdo Massa de lancamento do missil do individuo
Massa de combustivel de voo em cruzeiro
Massa total no inicio do voo em cruzeiro
Massa total no inicio do voo em cruzeiro
Area da secdo transversal do missil
Espessura media da raiz da asa
Espessura média da raiz da cauda
Distancia entre nariz e bordo de ataque da
corda aerodindmica média da asa
Distancia entre nariz e bordo de ataque da
corda aerodinadmica média da cauda
Espessura média da raiz da asa Espessura
média da raiz da cauda

A funcdo de avaliacdo utilizada foi escrita na forma da Equacdo ( 3.1), definindo-se pesos

para as diversos requisitos de projeto bem como criando formas de bonificar solu¢bes mais
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adequadas e penalizar misseis com caracteristicas indesejaveis. Isso foi necessario uma vez
que a grande variedade de combinagdes possiveis das variaveis de projeto frequentemente

podem gerar misseis tecnicamente inviaveis.

A funcéo de avaliagdo para misseis taticos foi escrita de tal forma que pudesse apresentar
um valor igual ou superior a 1 para misseis techicamente viaveis e que atendessem ao
requisitos de projeto. Assim, conforme sera visto mais adiante, sempre que for encontrada
uma solucdo com avaliacdo igual ou maior que 1, esta sera uma solucdo viavel (nédo

necessariamente a melhor solugéo).
Foi criada uma funcéo de avaliacdo na forma a seguir.

Avaliagdo = Avaliagdoyqrciqr + Bonificacdes — Penalizagoes (3.2)

O termo referente a avaliacdo parcial na Equacdo (3.2) é calculado através da verificacao

do atendimento aos requisitos de voo, na forma que se segue.

.o~ N 0Ty
Avaliagaoy g ciqr = % : (3.3)
=1

onde:

Tabela 3.9 - Valores dos coeficientes da equacdo de avaliacao parcial.

Coeficiente Peso

04 1
(]
03
Oy
05

Og

O T e N = N M =

a7
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Tabela 3.10 - Verificagéo do atendimento aos requisitos de voo na equacéo de avaliacdo
parcial.

Variavel Valor

71 Se Alcance max. = Alcance maX,eqyerido
74 = 1, caso contrario, 74 = 0

T, Se Alcance min. < Alcance min,¢qyeridos
T, = 1, caso contrario, 7, = 0

T3 Se Tempo voo < Tempo Vo0 MaX,equerido:
T3 = 1, caso contrério, T3 = 0

Ty Se Massa lancamento < Massa langamento max,¢qyerida;
T4 = 1, caso contrario, 74 = 0

Tg Se Estabilidade Estatica > Estabilida Estatica min,¢gyeridas
75 = 1, caso contrério, s = 0

Tg Se Fator de carga = Fator de carga min,eqyerido:
Tg = 1, caso contrario, 7 = 0

Ty Se Missil atinge equilibrio em voo,

77 = 1, caso contrario, 7; = 0

O termo referente as bonificacBes na Equacdo (3.3) foi implementado para graduar as
solucBes, de acordo com a massa de langcamento, o alcance méaximo e minimo do missil,

guando comparados com 0s requisitos de projeto.

3 oy
Bonificacdes = 0,12‘21—“;% , (3.4)
i=1/Vi

onde:

Tabela 3.11 - Valores dos coeficientes da equacdo de bonificacgdes.

Coeficiente Peso
wq 400
iy 10
w3 0,1

E possivel perceber na Tabela 3.11 aplicacdo de coeficientes com valores de diferentes

ordens de grandeza para diferentes objetivos. O objetivo principal da funcéo de avaliagdo
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(minimizacdo da massa de langcamento) recebeu coeficiente no valor 400. O segundo
objetivo (maximizacdo do alcance maximo) recebeu coeficiente igual a 10. O terceiro
objetivo (minimizacdo do alcance minimo — alcance apds a fase de boost) recebeu
coeficiente no valor 0,1. A escolha desses coeficientes se deu de forma a que o objetivo
principal dominasse completamente 0s demais objetivos. Assim, 0 processo evolutivos dos
misseis ao longo da execucdo do algoritmo seria dominada pelo objetivo da reducdo da
massa de lancamento. N&o obstante, os outros dois objetivos ainda operam sobre as
solugdes. Na hipotése do programa Scorpio 1.0 avaliar dois misseis que atendam aos
requisitos, de modo que obtenham a mesma Avaliag¢ao,qyciq, € além disso possuam a
mesma massa de lancamento, possivelmente sera melhor avaliado aquele que possui o0
maior alcance de voo. Na hipdtese de ambos possuirem o mesmo alcance de voo, sera
melhor avaliado o que possuir o menor alcance minimo. Esse processo decorre da escolha

dos coeficientes da Tabela 3.11 com diferentes ordens de grandeza.

A escolha do valor dos coeficientes aplicados na Equacdo de BonificagGes foi arbitraria,
ndo precedida de estudos analiticos quanto a variacdo dos resultados obtidos mediante a
alteracdo da magnitude dos coeficientes. Aplicou-se porém a adocdo de coeficientes com
diferentes ordens de grandeza para os diferentes objetivos, o que (espera-se) promovera o

efeito desejado no processo evolutivo dos misseis.

Tabela 3.12 - Verificacdo do atendimento aos requisitos de voo na equacao de

bonificacdes.

Variavel Valor
Massa Langamento Maximagequeriaa — Massa Langamentop;ssi;
Y1 Massa Langamento Maximageqyerida
Alcance Maximoy;ssy — Alcance Maximogeqyeridao
Y2 Alcance Maximogequerido
, Alcance Minimogeqyeriao — Alcance Minimoyssi
3

Alcance Minimogequerido

O termo referente as penalizacdes na Equacdo(3.2) foi implementado para graduar as
solucBes e evitar solucBes tecnicamente inviaveis ou indesejaveis. Cita-se como exemplo

de um missil tecnicamente inviavel um que tenha massa especifica muito diferente do
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valor medio (ver Secdo 2.4.3 -). Um missil indesejavel pode ocorrer, por exemplo, se o
bordo de fuga das superficies de cauda estiverem localizadas muito distantes da base do
missil (isso certamente faria que fosse utilizada uma superficie maior para obter a

estabilidade estatica necessaria, aumentando o0 peso e o arrasto do missil).

A forma geral da equacéao de penalizacdes é:

6
Penalizagdes = Z 0; (3.9)

i=1

onde:

Tabela 3.13 - Valores dos coeficientes da equacdo de penalizaces.

Penalizacdo Valor
Leve 0,08
Média 0,16
Pesada 0,24

Os critérios decisorios da aplicacdo da penalizacdo dos misseis estdo mostrados na Tabela
3.14.

Apo6s o encerramento da execucdo do programa, gera-se automaticamente um relatério
contendo dados da execucdo (entradas, saidas, informac6es do grupo de elite, graficos etc).

Alguns relatérios de casos de estudo deste trabalho estdo disponiveis em anexo.
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Tabela 3.14 - Verificacdo dos critérios da equacao de penalizacGes.

Variavel Valor

Se posicéao do bordo de fuga da asa > comprimento do corpo,
1 6, = Penalizacdo pesada; caso contrario, 8 = 0.
Se posicdo do bordo de fuga da cauda > comprimento do corpo,
0, = Penalizacdo pesada; caso contrario, 8, = 0.
Se (espessura/corda) s, < 0,1, 85 = 0;
05 Se 0,1< (espessura/corda) s, < 0,2, 83 = Pena média;
Se (espessura/corda) s, > 0,2, 83 = Pena pesada.
Se (espessura/corda) qyuqq < 0,1, 04 = 0;
0, Se 0,1< (espessura/corda) quqq < 0,2, 84 = Pena média;
Se (espessura/corda) qquaq = 0,2, 84 = Pena pesada.
Se posicéao do bordo de fuga da asa > posi¢ao do bordo de ataque da cauda,
65 = Penalizacédo pesada; caso contrario, 85 = 0.
Se (0,95 . 1384) < (Massa especifica) yissi; < (1,05 . 1384), 8 = 0;
Se (0,90. 1384) < (Massa especifica) yissi; < (1,10 . 1384), 8 =Pena Leve/2;
Se (0,85 . 1384) < (Massa especifica) yissip < (1,15 . 1384), ¢ =Pena Leve;
Se (0,80 . 1384) < (Massa especifica) pssi; < (1,20 . 1384), 84 =Pena Média;
Se (0,70. 1384) < (Massa especifica) pissi; < (1,30 . 1384), 8¢ =Pena Pesada;
sendo, 6, = Pena Pesada . 1,5.
Se posicéo do bordo de fuga da asa > 0,98 . comprimento do corpo,
0, =0;
Se posicao do bordo de fuga da asa > 0,95 . comprimento do corpo,
6, = Pena Leve/4;
0, Se posicéo do bordo de fuga da asa > 0,92 . comprimento do corpo,
0, = Pena Leve/2;
Se posicao do bordo de fuga da asa > 0,90 . comprimento do corpo,
0, = Pena Leve;

sendo, 8, = Pena Média.
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4 - RESULTADOS E DISCUSSAO

A apresentacdo dos resultados seguira etapas distintas com a seguinte estrutura:

1. Verificacdo do algoritmo genético. O AG implementado no programa Scorpio 1.0
é verificado pelo uso de uma fungdo de teste amplamente utilizada, que contém
diversos maximos e minimos locais. Essa funcéo ndo esta relacionada com misseis
taticos, mas permite a verificacdo das funcionalidades do AG. O objetivo desta
etapa € demostrar a capacidade evolutiva e de busca de boas solu¢bes do AG
implementado, com uso de uma funcdo da qual se conhece o espago de busca e 0
minimo global (ou maximo, como sera discutido), antes que se inicie a aplicacédo
deste AG com os modelos tedricos adequados para misseis taticos.

2. Verificacao das equacbes de modelagem apresentadas para o caso de missil de
cruzeiro subsdnico. O programa Scorpio 1.0 é utilizado para o dimensionamento
de um missil de cruzeiro existente, a partir do uso de informacdes relativas a este
missil como dado de entrada. O desempenho informado pelo programa é
comparado com o desempenho do missil existente declarado pelo fabricante. O
objetivo desta etapa é a verificacdo do funcionamento da rotina de célculo e da
precisdo das equacdes tedricas apresentadas para previsdao do desempenho de um
missil.

3. Verificacdo de repetibilidade de resultados para casos com 0S mesmos
parametros e variaveis de projeto. Devido a natureza aleatdria dos algoritmos
genéticos, os resultados obtidos apds sucessivas execugdes do Scorpio 1.0 ndo séo
idénticos, mesmo para iguais dados de entrada. Contudo, uma medida da
confiabilidade dos resultados fornecidos pelo programa € a capacidade de produzir
resultados proximos, para execugdes diferentes com dados de entrada iguais. Esta
etapa objetiva demonstrar esta capacidade do Scorpio 1.0.

4. Utilizagdo demonstrativa do programa para o caso de um missil de cruzeiro
subsénico em desenvolvimento. O programa Scorpio 1.0 € utilizado para o estudo
do caso de um missil que se encontrava em fase de desenvolvimento a época da
elaboracgdo deste trabalho. Para isso séo utilizados dados preliminares divulgados

pelos participantes do projeto (fabricante e operador).
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4.1 - VERIFICACAO DO ALGORITMO GENETICO IMPLEMENTADO

4.1.1 - A fungdo de Rastrigin

Em matematica aplicada, funcdes de teste sdo utilizadas para avaliar caracteristicas de
algoritmos de otimizagéo, tais como velocidade de convergéncia, precisao, robustez e

desempenho geral.

Para avaliar e validar o algoritmo genético desenvolvido utiliza-se como teste a funcéo de
Rastrigin. Esta foi inicialmente proposta por Rastrigin (1974) como uma funcdo com duas
varidveis independentes (dimensdes) e foi posteriormente generalizada para n dimensdes
(Muhlembein, Schomisch & Born, 1991). A funcédo de Rastrigin é frequentemente utilizada
para testar o desempenho de algoritmos genéticos devido ao fato de ser uma fungéo néo-
convexa. Também é um exemplo tipico de funcdo multimodal ndo-linear. Esta funcédo
constitui um problema particularmente dificil devido a seu relativamente amplo espaco de

busca™® e grande niimero de minimos locais.

O caso geral da equacao € definido por
f(x) = An + X7, [xf — Acos(wx)] (4.1)

onde A =10, n= nimero de variaveis ou dimensbes da funcdo, w = 2w e x; €
[—5,12,5,12]. A superficie da funcdo é determinada pelas varidveis externas A e w, que
controlam amplitude e frequéncia, respectivamente. O minimo global dessa funcéo esta

localizado em x; = 0, onde f(x) = 0.

O caso particular para duas variaveis independentes, proposto por Rastrigin, é dado por

*® O espaco de busca esté relacionado ndo somente com a distancia entre limites inferiores e superiores das
variaveis independentes (genes), mas também com tamanho dos incrementos finitos entre opgdes possiveis e
adjacentes destas variaveis. Assim, quanto menor for o incremento destas variaveis, maior sera o espaco de

busca que o algoritmo genético devera explorar.
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Ras(x) = 20 + x? + x% — 10(cos 2mx; + cos 2mx;,). (4.2)

A Figura 4.1 mostra o comportamento da variavel dependente com a mudanca das
variaveis independentes. Como pode ser visto, a fungdo de Rastrigin possui diversos
minimos locais, representados pelos vales da superficie (curvas de nivel da funcdo estdo
projetadas no plano x; — x,). Todavia, a funcdo tem apenas um minimo global, que ocorre
no ponto (0,0) no plano x; — x,, onde o valor de funcdo é nulo. Quanto mais distante da

origem estiver o minimo local, maior sera o valor da funcéo neste ponto.

Figura 4.1 - Funcéo de Rastrigin.

Conforme explicado anteriormente através da Figura 3.1, métodos tradicionais de
otimizacgdo, baseados em gradientes tém dificuldade de encontrar o minimo global de
funcdes como a de Rastrigin. Além disso, a alternancia entre minimos e maximos locais

torna ainda mais complexa a tarefa do algoritmo de otimizacao para esta situacéo.
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1 ——Maximo local

——NMinimo global (0,0)

_~—1_—Minimo local

Figura 4.2 - Contornos (curvas de nivel) da funcéo de Rastrigin.

Além da complexidade da funcdo em si, considere-se ainda a ndo aparente extensdo deste

caso, representada pelos seguintes fatores a respeito do espaco de busca:

1. Variaveis x; e x, € [-5,12,5,12];

2. Incremento na variacdo de x; € x,: 107°;

3. Numero aproximado de solugdes possiveis: 1,049 x 101%;

4. Tempo de processamento necessario para avaliar todas as solugdes possiveis,

considerando 100 000 solucdes avaliadas por segundo®’: 33,3 anos.

> Durante as execucdes do algoritmo genético para avaliacdo do inverso da funcéo de Rastrigin, verificou-se
gue o tempo de processamento necessario para calcular o valor da funcéo de avaliagdo, com o computador
utilizado, era da ordem de 10~° segundo. A estimativa de tempo de processamento necessario para avaliar
todas as solugBes possiveis foi feita com base no computador utilizado durante as execugdes de teste do GA,
a saber, processador Intel® Core™ 2 Quad CPU Q6600 2,40 GHz, 2,99 GB de memdria RAM, sistema

operacional Microsoft Windows XP versdo 2002 Service Pack 3.
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4.1.2 - Aplicacdo do AG desenvolvido para busca do minimo global da funcdo de

Rastrigin

Para fins de verificacdo do algoritmo genético implementado, este foi submetido a
execucles de teste atraves da busca do ponto minimo global da funcdo de Rastrigin.
Contudo o algoritmo foi implementado com foco na solu¢do do problema de maximizagao
da funcéo de avaliacdo de misseis. Assim, considerando que a funcdo de Rastrigin deve ser
minimizada, foi utilizada como funcdo de avaliagdo deste caso o inverso® da funcdo de
Rastrigin, ou seja:

Fungdo de avaliagdo = [Ras(x)]™1,

logo, na funcdo de avaliacdo o ponto de minimo se transforma em um ponto de maximo,

tendendo a um valor infinito, ocorrendo também nas coordenadas (0, 0) no plano x; — x;.

A Figura 4.3 mostra o resultado de determinada execucdo do AG para o caso da fungéo de
Rastrigin. A figura mostra contornos ou curvas de nivel desta funcéo, projetados no plano
X1 — X2, bem como a projecdo da posicdo dos melhores individuos ao longo desta
execucdo do AG. Para esta mesma execucado, a Figura 4.4 apresenta a variacdo da fungédo
de avaliacdo ao longo de geracGes para minimizacdo da funcdo de Rastrigin, através da
maximizacéo de seu inverso [Ras(x)]~1. Nota-se desta Gltima que o valor da avaliacdo do
melhor individuo e da média da populacdo aumenta ao longo das geracdes, ao passo que a

solucdo se aproxima do minimo global da funcéo de Rastrigin.

A andlise das Figuras 4.3 e 4.4 permite extrair algumas conclusdes a respeito do algoritmo
desenvolvido. A primeira delas é que o evidente aumento da avaliacdo (Figura 4.4) do
melhor individuo ao longo das geracGes demonstra a capacidade evolutiva do programa.
Esta propriedade é notoria também na Figura 4.3, onde as coordenadas do melhor
individuo se aproximam da solucdo Otima, sabidamente x; =x, =0, ao longo da

execucao do algoritmo.

%8 Um problema de minimizacéo pode ser transformado em um problema de maximizacdo (ou vice-versa)

com o uso da fungdo inversa.
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Figura 4.3 - Contornos da funcéo de Rastrigin. Caminho de busca tipico percorrido pelo
melhor individuo da populagdo durante execu¢do do algoritmo genético. Populagédo
composta por 80 individuos.

Ha& que se destacar ainda a capacidade do algoritmo de escapar de minimos locais e chegar
até a regido onde se encontra 0 minimo global, evidenciada pela passagem de melhores
individuos de distintas geracdes por diversos vales contento minimos locais (Figura 4.3) e
esclarecido pela Figura 4.2. Vale lembrar que é necessario e esperado que o algoritmo
genético se comporte dessa maneira, possuindo tanto a capacidade evolutiva como a de

fuga de minimos / maximos locais.

Outra conclusdo que pode ser extraida, porém de forma menos evidente, é que pontos
completamente diferentes, ou seja, cromossomos compostos por genes distintos, podem,
dependendo da funcdo de avaliacdo utilizada, ter avaliagbes muito proximas ou idénticas
(como no caso de curvas de nivel). Além disso, é possivel concluir que, dependendo do
ponto em que o melhor individuo se encontre quando a execucdo do algoritmo genético for
encerrada, a solugédo final indicada pode ser completamente distinta da solucdo indicada
por outra execugdo do programa com as mesmas configuragdes iniciais. Este ultimo efeito

é indesejavel e pode ser evitado, como sera visto adiante.
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E possivel perceber pela Figura 4.4 uma intensa convergéncia genética, representada pela
rapida aproximacao entre o valor da funcdo de avaliagdo média da populacdo e o valor da
funcdo de avaliacdo do melhor individuo. Nota-se também que o algoritmo genético
atingiu o numero de cem geracdes, limite prévio estabelecido para esta execucéo particular
do programa. Ao longo destas geracfes, a populagdo sofreu evolugédo e, muito
provavelmente, continuaria evoluindo caso a execugdo do algoritmo nédo fosse

interrompida.

R e e e
+  Melhor individuo

Avaliacéo

10'2 | i i i | | i | i
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100
Geragéo

Figura 4.4 - Variacdo da avaliacdo ao longo de geracdes para minimizacao da funcéo de
Rastrigin, através da maximizagao de seu inverso [Ras(x)] . Populagdo com 80

individuos, taxa de mutacédo de 2%.

A Tabela 4.1 contém dados do melhor individuo apds cem geragdes para duas execucgdes
do AG com mesmas configuracdes iniciais exceto a taxa de mutacéo, fixada em 2% no

caso representado pela Figura 4.4 e em 30% no caso da Figura 4.5. A configuragéo inicial
em ambos os casos foi:

1. Numero de individuos na populacéo: 80;
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NUmero de individuos no grupo de elite: 01;
NUmero de individuos no grupo de imigrantes: 08;

Numero méaximo de geracdes (critério de parada): 100;

o B~ WD

Valor de Ras(x) suficiente (critério de parada): 0,005.

Embora a simples analise dos resultados obtidos ap6s execucdo de dois casos isolados de
um programa com funcionamento regido por fatores estocasticos (como no caso do AG)
ndo permita a extracdo de dados definitivos ou absolutos, expde-se aqui estes dois
exemplos para ilustrar o efeito da modificacdo da taxa de mutacdo na obtencdo do
resultado final. N&o obstante, resultados semelhantes foram encontrados para dezenas de
execucdes do algoritmo, todas apresentando resultados compativeis com estes apresentados
aqui (ver Tabela 4.2). Embora o valor de 30% para a taxa de mutacdo seja alto se
comparado a 0,5% conforme citado por Linden (2012), ainda assim, aquele apresentou

melhor resultado que este.

Atraveés da andlise da Figura 4.5 nota-se que com o aumento da taxa de mutacéo o efeito da
convergéncia genética é reduzido, tendo ainda o efeito de apresentar melhores resultados
ao proporcionar maior variedade genética ou possibilidade de combinacGes que resultem
em solucdes mais aptas dentro da populagdo. Contudo, é preciso cautela para a
determinacdo da melhor taxa de mutacdo (se existente) para determinado problema. Neste
caso de teste, alta taxa de mutacdo apresentou melhores resultados, mas esse pode néo ser
0 caso para outras funcbes de avaliacdo, 0 que estabelece a necessidade de analise para
cada situacdo. Logo, no caso de misseis taticos, como seré visto adiante, é utilizada taxa de

mutacdo mais conservadora.

Tabela 4.1 - Dados da solucdo final de execucdo do algoritmo genético para minimizagédo

da funcédo de Rastrigin dos casos representados nas Figuras 4.4 e 4.5.

[Ras(x)]™! Ras(x) X4 X,
Figura 4.4 9,31266220 0,10738068 0,00662500 0,02232000
Figura 4.5 36,20215265 0,02762267 -0,00069300 -0,01178200
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Considera-se melhor resultado ndo somente a proximidade entre o melhor individuo e o
minimo global, mas também a velocidade de convergéncia da solugdo. A diferenga na
velocidade de convergéncia para diferentes configuracées iniciais, nesta situacao da funcéo
de Rastrigin, é pouco relevante devido a simplicidade da funcdo e do tempo de
processamento necessario para avaliar a fungdo (da ordem de 10~> segundo), fazendo com
que configuragBes iniciais que pudessem convergir rapida ou lentamente, mesmo que
tivessem velocidade de execucdo de uma ordem de grandeza de diferenca, tivessem tempo
de execucdo medido em fracdo de segundo, como pode ser verificado na Tabela 4.2.
Contudo quando é empregada funcdo de avaliacdo com maior complexidade, como ocorre
no caso de misseis taticos, o tempo de convergéncia do resultado pode ser grandemente
influenciado pelas configuracdes iniciais adotadas e ndo mais medido em segundos, mas
em horas, justificando a cuidadosa escolha das configuracdes iniciais de execucdo do
programa.

Média da populacdol ]
Melhor individuo

10 ¢

Avaliacéo
s
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o
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0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100
Geracéao

Figura 4.5 - Variacdo da avaliagdo ao longo de geracOes para minimizagdo da funcéo de
Rastrigin, através da maximizacao de seu inverso [Ras(x)]~*. Populacdo com 80

individuos, taxa de mutacdo de 30%.
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Para fins de comparagdo qualitativa do comportamento do AG com o aumento da
populacdo, a Figura 4.6 apresenta o grafico de convergéncia da solugdo para situacao
semelhante a da Figura 4.4, exceto que foi utilizada populacdo composta por 3 000
individuos. Chama atencdo o fato de o algoritmo ter executado apenas 10 geracOes,
obtendo individuo com avaliacdo suficiente ([Ras(x)]™! = 412,2 e Ras(x) =
0,002426), consequentemente interrompendo sua execucdo. A rapida convergéncia do
resultado € atribuida & grande diversidade genética inicial, esperada em grandes
populacdes. Novamente, muito provavelmente a populacdo continuaria evoluindo caso a
execucdo do algoritmo ndo fosse interrompida, fazendo com que o resultado se

aproximando ainda mais do ponto 6timo global.

T f Tesmeray
Média da populag@o| -
1 ¢ Melhor individuo
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Figura 4.6 - Variacdo da avaliacdo ao longo de geracdes para minimizacdo da funcdo de
Rastrigin, através da maximizacéo de seu inverso [Ras(x)]~1. Populagdo com 3000

individuos, taxa de mutacéo de 2%.

A Figura 4.7 mostra o processo de busca da solucdo durante a execucdo do caso

representada pela Figura 4.6. Comparando a figura abaixo com a Figura 4.3 percebe-se
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que, com grandes populagdes, o AG tem maior facilidade de chegar ao resultado final
(caso a fungéo de avaliagéo seja relativamente simples e rapidamente calculada).
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Figura 4.7 - Contornos da funcdo de Rastrigin. Caminho de busca tipico percorrido pelo
melhor individuo da populacdo durante execucdo do algoritmo genético. Populacédo

composta por 3 000 individuos.

A Figura 4.8 mostra os mesmos resultados da Figura 4.7, porém com reducdo da amplitude
das variaveis independentes, de forma a ser possivel visualizar o comportamento da busca
préximo do ponto de minimo global. A continua aproximacao entre o melhor individuo da
populacdo e o ponto com coordenadas (0, 0) representa a capacidade do programa buscar o
ponto 6timo, de forma semelhante ao indicado pela Figura 3.2. Com relacdo a Figura 4.8,
esclarece-se que a resolucdo utilizada para a plotagem das curvas de nivel da funcéo de
Rastrigin ndo foi a mesma utilizada para as variaveis independentes, por isso as curvas
mostradas nesta figura apresentam irregularidades ndo condizentes com a realidade,
embora isto ndo tenha qualquer efeito sobre a qualidade da solugéo final, somente sobre a
apresentacdo gréafica do resultado. O mesmo pode ser afirmado sobre a Figura 4.1, onde as
variaveis independentes foram discretizadas em intervalos relativamente grandes, para

permitir adequada visualizacdo da superficie.
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Figura 4.8 - Contornos da funcdo de Rastrigin. Caminho de busca tipico percorrido pelo
melhor individuo da popula¢do durante execucdo do algoritmo genético. Populagéo

composta por 3 000 individuos.

A Figura 4.9 contém resultados médios de dezenas de execugdes do algoritmo
desenvolvido, utilizado para avaliacdo da funcdo de Rastrigin, inclusive os dados
representados pelas figuras acima. Cada ponto da Figura 4.9 representa o valor médio do
resultado final (melhor individuo) ap6s 10 execuc@es do algoritmo com condigdes iniciais
idénticas. Desta forma, o Unico fator que sofreu variacdo ao longo de todas as execucgdes
foi o tamanho da populacdo. As demais condicGes permaneceram inalteradas e seus valores

foram:

Taxa de mutacgéo: 2,0 %);
Numero de individuos no grupo de elite: 01,
NUmero de individuos no grupo de imigrantes: 10,0 % da populag&o;

Numero méaximo de geracdes (critério de parada): 100;

o B w0 DD

Valor de Ras(x) suficiente (critério de parada): 0,005.

Nota-se que na Figura 4.9 ¢ utilizada, na abscissa, 0 tamanho da populagéo dividido pelo
nimero de genes. Considerando que a fungdo de Rastrigin tem duas variaveis
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independentes, o nimero de genes é igual a dois. Esse parametro foi escolhido por facilitar
a escolha de populacéo inicial para casos com diferentes nimeros de genes (como 0 caso
de misseis taticos). A linha horizontal indicada representa o valor de Ras(x) suficiente

estabelecido inicialmente (Ras(x) = 0,005).
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Figura 4.9 - Resultados compilados para 210 execucdes do AG para avaliagao da fungéo de
Rastrigin. Cada ponto representa a média de 10 execu¢des com configurac@es iniciais

idénticas com excec¢do da populacdo utilizada.

Embora nédo indicado na Figura 4.9, até o ponto que representa Populacdo/nimero de genes
= 75 (inclusive) todas as execugdes do AG pararam por atingirem ndmero maximo de
gerages definido (100), ao passo que a partir de Populacdo/nimero de genes = 1000
(inclusive), todas as simulacdes pararam ao obterem individuo com avaliacdo suficiente
estabelecida (0,005). No intervalo intermediario houve gradual transicdo do modo de
parada da execucdo do AG. Observa-se que a partir de Populacdo/nimero de genes = 1000,
tanto o percentual de solugdes verificadas como o valor médio final de Ras(x)
permanecem em patamares quase constantes a despeito do aumento da populagdo. Isso
significa que a partir desse tamanho de populacdo a solucao final indicada por diferentes

execucdes do AG com as mesmas configuragdes iniciais € muito proxima da solucéo
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indicada por outra execucdo do programa com as mesmas configurag@es iniciais, o que é
desejavel, ilustrando a consisténcia dos resultados obtidos. Estes resultados também
sugerem que para a obtencdo do resultado final, com o aumento da populacéo utilizada, o
numero de geracdes executadas tende a cair, fazendo com que o numero total de individuos

avaliados seja praticamente independente do tamanho da populagéo.

A Figura 4.9 indica que, ao longo das execugbes de teste, 0 AG avaliou uma parcela
extremamente pequena do espaco de solucdes, por volta de 1077% das solucdes possiveis
a cada execucdo. Isso representa algo entorno de uma solucgéo testada para cada conjunto
de um bilhdo de solucbes possiveis. Nao obstante, o algoritmo foi capaz de se aproximar

rapidamente e com razoavel precisdo do ponto de minimo global.

A Tabela 4.2 aponta o tempo médio necessario para execucdo do AG em funcdo da
populacdo utilizada. Nota-se que, mesmo com populacdes grandes, em média, 0 AG
necessitou de menos de 1 segundo para se aproximar do resultado final, 0 que merece
destaque considerando os 33,3 anos estimados para avaliacdo de todas as solucdes
possiveis, conforme explicado anteriormente. Além disso, esta tabela mostra que, com o
aumento da populacdo, ou da razdo Populacdo/nimero de genes, juntamente com a
diminuicdo do valor médio de Ras(x) ocorre também a diminui¢do do desvio padrdo da
amostra. Lembrando que o desvio padrdo é uma medida comum de dispersao estatistica
(representa a dispersdo das amostras em relacdo a méedia e um baixo desvio padrdo indica
que os dados tendem a estar proximos da média), € possivel concluir que com o aumento
da populacédo, além da diminuicdo do valor médio de Ras(x)ocorrem menores desvios
entre execucgdes distintas do algoritmo genético. Assim, € possivel eliminar o problema de
obtengdo de resultados completamente diferentes a cada execucdo do AG, conferindo

robustez aos resultados encontrados pelo algoritmo.
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Tabela 4.2 - Dados médios e desvio padrdo de 200 execugdes do AG.

Populacéo / nimero Ras (x) Tempo de execucao (s)
de genes Média Desvio Meédia Desvio
Padrao Padrao
5 3,2148 1,8117 0,01 0,00
10 2,5355 1,6293 0,02 0,00
20 0,8966 0,4609 0,04 0,00
30 0,8441 0,6264 0,06 0,00
40 0,4620 0,3981 0,08 0,00
50 0,1859 0,1889 0,10 0,00
75 0,1012 0,1085 0,15 0,00
100 0,0777 0,1243 0,18 0,06
150 0,0517 0,0556 0,28 0,04
200 0,0427 0,0764 0,33 0,09
300 0,0155 0,0095 0,53 0,14
400 0,0126 0,0128 0,73 0,13
500 0,0120 0,0149 0,67 0,41
750 0,0034 0,0029 0,93 0,51
1000 0,0021 0,0018 0,49 0,40
1500 0,0023 0,0012 0,50 0,53
2000 0,0034 0,0012 0,72 0,48
2750 0,0027 0,0015 0,52 0,16
3500 0,0020 0,0016 0,75 0,30
5000 0,0023 0,0017 0,83 0,23

Através da anélise dos resultados apresentados é possivel notar a capacidade do algoritmo
desenvolvido de indicar solugdes muito proximas do minimo global da funcdo de
Rastrigin, independentemente dos membros da populagdo inicial utilizada e do “caminho”
percorrido até chegar a solucdo final, a cada vez que ele é executado com configuracGes
semelhantes. Esta consisténcia de resultados ilustra a capacidade do algoritmo de escapar
de minimos locais e se aproximar do minimo global da funcdo. Cabe ressaltar que, devido
a natureza aleatoria dos algoritmos genéticos (durante a criacdo da populacdo inicial,
selecdo de pares de pais, pontos de corte para crossover, aplicacdo de mutacédo e insercéo
de imigrantes), é praticamente impossivel repetir com exatiddo resultados encontrados.
Porém é possivel verificar grande proximidade entre as solugdes indicadas a cada
execucdo, comprovando a confiabilidade do algoritmo, conquanto sejam utilizadas

configuracOes apropriadas para o algoritmo e funcédo de avaliacéo utilizada.
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Vale lembrar que a discretizacdo do espaco de solugdes, definido numericamente pelo
usuario e representado por intervalos finitos entre as varidveis independentes, estabelece
um limite de proximidade entra a solucéo obtida e a solucdo verdadeira. De forma geral,
quanto menor for a diferenca entre os pontos do espaco de busca, maior poderad ser a
proximidade entre a solugdo encontrada e a verdadeira (6tima). Esta propriedade se reflete
ndo somente neste caso de verificagdo (funcdo de Rastrigin), mas também no objeto de
estudo deste trabalho (otimizacdo de misseis taticos em fase de projeto conceitual). Por
outro lado, a intensa discretizacdo do espaco de busca implica no aumento do numero de
solugdes possiveis, podendo ocorrer que este numero seja limitado pela memoria da
maquina (computador) utilizada para execu¢do do AG. Uma abordagem para contornar
esse problema em uma situacdo onde o nivel de exceléncia da solucdo apontada seja
extremamente relevante (quando a expressao “otimizacdo” ¢ considerada em sentido
estrito) pode ser o refinamento do espagco de solugbes ao redor da primeira solugéo
encontrada, conjuntamente com a redugdo do distanciamento entre os limites inferiores e
superiores das varidveis independentes. Embora essa estratégia esteja disponivel ao usuario
do algoritmo ora desenvolvido, ela ndo faz parte do objetivo deste trabalho e, portanto, ndo

sera explorada.

Outro ponto que deve ser considerado é que, quando se trata de um caso real de otimizacao
(e por consequéncia ndo se conhece o valor do ponto 6timo e por esta razdo nem sempre a
determinacdo do valor de avaliacdo suficiente para encerramento da execucdo do AG é
tarefa trivial), o critério de parada da execucdo do algoritmo deve ser escolhido com
cautela. Recomenda-se que em situacfes como a que ocorre na Figura 4.6, onde a solugédo
estd evidentemente em intenso processo evolutivo, a execucdo ndo seja interrompida,
deixando que a execuc¢do do AG continue até que seja atingido limite de tempo (nimero de
geracdes) aceitavel®®, ou que ndo seja verificada evolucdo significativa do melhor

individuo, conforme ilustrado pela Figura 4.10.

> A definicdo de limite de tempo aceitével para a execucdo do GA certamente é influenciada pelo objeto de
estudo para o qual é empregado o algoritmo. Em problemas praticos em que usualmente se trabalha com
limitagdo de recursos (naturais, financeiros, humanos, etc) e que solucbes otimizadas podem representar
aumento significativo na eficiéncia do emprego destes recursos, pode ser aceitavel trabalhar com tempo de

execucdo do GA da ordem de dias ou semanas. Em contraste, podem existir situacfes onde € preciso obter
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Figura 4.10 - Variacdo da avaliacdo ao longo de geracdes para minimizacdo da funcéo de
Rastrigin, através da maximizaco de seu inverso [Ras(x)]~*. Populagdo com 40
individuos, taxa de mutacéo de 2%. O melhor individuo permanece inalterado nas Gltimas

65 geracdes, devido, possivelmente, a baixa diversidade genética presente na populacao.

Em situacdes em que a funcdo de avaliacdo represente um problema multidimensional
(como no caso de misseis taticos), a visualizacdo grafica da funcdo de avaliacdo pode ser
inviavel, exigindo que sejam realizados estudos para determinacdo das melhores condicdes
de execucdo do AG (tamanho minimo da populacdo, taxa de mutagdo, etc) para obtencédo
de resultados consistentes, de forma anéloga ao que foi feito para a fungdo de Rastrigin.
Né&o obstante, considera-se que o algoritmo desenvolvido tem plena capacidade de otimizar
solugdes de problemas diversos, dependendo apenas do adequado ajuste e uso dos
pardmetros do AG e da funcédo de avaliacdo utilizada.

solucbes em questdo de segundos ou minutos, ou ainda, situacdes que simplesmente ndo justifiquem longas

esperas por resultados 6timos (casos didaticos, por exemplo).
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4.2 - VERIFICACAO DAS EQUACOES DE MODELAGEN PARA O CASO DE UM
MISSIL DE CRUZEIRO SUBSONICO

4.2.1 - O missil Harpoon

Nesta se¢do o programa desenvolvido sera utilizado para o dimensionamento de um missil
a partir de dados de um missil de cruzeiro subsénico existente. O missil selecionado para
esta etapa foi 0 AGM-84D Harpoon®.

O Harpoon tem corpo cilindrico, possui asas e o controle de voo ¢ feito pelas superficies de
cauda. As asas tém geometria trapezoidal. Para voo em cruzeiro, utiliza um motor
turbojato. As versdes lancadas a partir de navios e submarinos possuem booster para
aceleracdo inicial, que sdo alijados antes do voo em cruzeiro. As versdes lancadas por
aeronaves ndo utilizam booster. A tomada de ar da turbina é localizada na regido central

inferior, entre dois painéis da asa .

A versdo de interesse do Harpoon tem 3,848 m de comprimento, didmetro de 343 mm,
envergadura total de 915 mm (dois painéis da asa mais o didmetro do corpo), peso no
lancamento de 556 kgf e alcance de 220 km (Castro, 2014). A versdo AGM-84D ¢ langada

por aeronaves.

A Figura 4.11 mostra duas imagens do missil. A esquerda, o missil é lancado a partir de
um navio. E possivel observar o booster na regifo posterior do missil. A direita, o missil é

mostrado em voo de cruzeiro.

% O Harpoon é um missil de cruzeiro anti-navio de médio alcance, sea-skimming, tipo "dispare-e-esqueca”,
com guiamento final por radar ativo, lancado por aeronaves, navios e submarinos. O missil Harpoon foi
desenvolvido pela empresa norte-americana McDonnell Douglas para a marinha daquele pais. O missil
possui diversas variantes (versdes). A primeira versdo entrou em servigo em 1977. Segundo o atual fabricante

do missil (Boeing), ja foram produzidas mais de 7.200 unidades do missil nas diversas versoes.
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partir de um navio (US Navy, 2015). Notar o booster na parte posterior do missil. A

Figura 4.11 - O missil AGM-84 Harpoon em dois momentos. A esquerda o langamento a

imagem a direita mostra o missil em voo de cruzeiro, sem booster (Kopp, 2014).

entrada no programa e constam na Tabela 4.3.

Para que fosse possivel fazer a analise do Harpoon com o programa Scorpio 1.0, foram
necessarios maiores detalhes a respeito do missil. Para isso, foram considerados os dados

informados por Bithell & Stoner (1982). Estes dados foram utilizados como valores de

Tabela 4.3 - Variaveis de projeto para dimensionamento do missil AGM-84D Harpoon.

Variavel Valor
Altitude de voo de cruzeiro (m) 50
Diametro do corpo do missil (m) 0,343
Comprimento do corpo do missil (m) 3,848
Comprimento do nariz do missil (malt. diam.) 0,86
Taper ratio da asa (adimensional) 0,512
Taper ratio da superficie de cauda (adim.) 0,517
Corda aerodindmica da raiz da asa(m) 0,744
Corda aerodinamica da raiz da cauda (m) 0,295
Angulo de enflechamento da asa (graus) 45
Angulo de enflechamento da superficie de cauda (graus) 34
Ang. tot. bordo de ataque secéo transv. da asa e cauda (graus) 30
Envergadura total da asa (soma dos 2 painéis) (m) 0,572
Envergadura total das superficies de cauda - soma 2 painéis (m) 0,572
NUm. painéis da asa (simples = 1; cruciforme = 2; etc) 2
NUm. painéis da cauda (simples = 1; cruciforme = 2; etc) 2
Numero de Mach em voo de cruzeiro (adimensional) 0,7
Dist. bordo ataque da raiz da asa - nariz (mult. comp. — adimens.) 0,49
Dist. bordo ataque da cauda - nariz (mult. comp. - adimens.) 0,92
Temperatura de combustéao (K) 816
Angulo de voo inicial ap6s cruzeiro (graus) 45
Fracdo massica de combustivel (comb./inicio cruzeiro) (adimens.) 0,1
Relacdo de pressdes no compressor (adimensional) 54
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Além dos dados Tabela 4.3, foram utilizados como pardmetros de projeto as informagdes
contidas na Tabela 4.4.

Os valores utilizados na Tabela 4.4 referentes as massas da cabeca de guerra, sistemas de
guiamento, controle e enlace de dados, atuadores das superficies de controle e fonte de
energia foram extraidos de Bithell & Stoner (1982).

A limitacdo dos angulos de ataque em 10,0° foi decorréncia dos modelos tedricos
utilizados (ver Equacg0es (2.14) e (2.15)). O incremento na variagéo dos angulos de ataque
é o valor utilizado para a mudanca dos angulos de ataque dos elementos do missil (corpo,
asa e cauda), quando da busca das condi¢cbes de equilibrio e voo. A parcela de arrasto de
base desprezada em cruzeiro considera uma estimativa inicial da relacdo entre a area de
exaustdo do motor e a area da base do missil. O valor do erro méximo nas equacgdes de
equilibrio em voo se refere as Equacdes (2.47) e ( 2.56). O valor do erro pode ser reduzido,
ou mesmo anulado, caso a variacdo dos angulos de ataque fosse infinitesimal.
Numericamente isso resultaria em tempo de execucdo demasiadamente longo,
inviabilizando o uso do algoritmo. Mesmo com a toleréncia de erros nas equacdes de

equilibrio, os resultados obtidos sdo adequados para projeto conceitual.

Conforme mencionado, o missil em andlise utiliza controle por superficies de cauda
moveis e motor turbojato. O missil apresenta reduzido boattail, sendo considerado, neste

trabalho, que 0 mesmo ¢é inexistente.

Os valores utilizados para eficiéncia isentropica dos componentes do motor (difusor,
compressor, turbina, bocal de exaustdo) e para a razdo de calores especificos do fluido de
trabalho foram baseados nos valores das Tabelas 2.3 e 2.4 deste trabalho e valores
indicados por Fleeman (2012).

As informagbes da Tabela 4.3 foram utilizadas no programa na forma de variaveis de
projeto, sendo que cada variavel da tabela foi adotada como limite inferior e superior do
respectivo gene. Assim, 0s genes disponiveis eram iguais e 0 programa, ao ser executado,

simulou apenas este missil. Considerando que neste caso ndo foi utilizada a capacidade
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evolutiva do Scorpio 1.0, o nimero de geragdes foi ajustado para o valor minimo. A partir
dessas informacdes foi possivel executar o Scorpio 1.0 e obter os resultados a seguir.

Tabela 4.4 - Parametros de projeto para simulacdo do missil AGM-84D Harpoon.

Parametro Valor
Dados de langamento e impacto

Altitude de langamento (m) 50
Altitude de impacto (m) 0
Velocidade de langamento (m) 231,5
Velocidade de impacto (m) 200,0
Dados de massa do missil

Massa da cabeca de guerra (kg) 231,0
Massa dos sistemas de guiamento, controle e enlace de dados (kg) 42,9
Massa dos atuadores das superficies de controle (kg) 13,6
Massa da fonte de energia (kg) 13,6
Dados aerodinamicos

Maximo angulo de ataque da asa (graus) 10,0
Méximo angulo de ataque do corpo (graus) 10,0
Maximo angulo de ataque da superficie de cauda (graus) 10,0
Incremento na varia¢do dos angulos de ataque (graus) 0,25
Parcela do arrasto de base desprezada em cruzeiro (%) 25,0
Erro méaximo nas equacdes de equilibrio em voo (%) 3,0
Tipo de controle Cauda
Presenca de boattail Né&o
Tipo de motor de cruzeiro Turbojato
Perfil de voo apds cruzeiro Balistico
Dados do sistema de propulsédo - Motor de cruzeiro - Turbojato

Eficiéncia isentropica do difusor de admissdo de ar (adimensional) 0,91
Eficiéncia isentrépica do compressor (adimensional) 0,89
Eficiéncia isentropica da turbina (adimensional) 0,90
Eficiéncia isentropica do bocal de exaustdo (adimensional) 0,95
Razdo de calores especificos no difusor de entrada (adimensional) 1,4
Razdo de calores especificos no compressor (adimensional) 1,37
Razdo de calores especificos na turbina (adimensional) 1,33
Razdo de calores especificos no bocal de exaustédo (adimensional) 1,33
Relacéo de pressdes no combustor (adimensional) 0,95

4.2.2 - Previsao de desempenho do missil Harpoon pelo programa Scorpio 1.0

A Figura 4.12 foi gerada pelo programa Scorpio 1.0 com base nos dados de entrada do
missil de referéncia, e mostra as dimensdes principais e o perfil do missil. Essa figura
contém duas imagens iguais (mesmo missil). Comparando-se visualmente as imagens da
Figura 4.11 e da Figura 4.12, é possivel notar a semelhanca entre elas. Na imagem abaixo

ndo sdo mostrados todos os painéis das superficies aerodindmicas. A Figura 4.12 indica
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ainda a posic¢éo longitudinal dos centros aerodinamicos do corpo (quadrado verde), da asa
(quadrado azul proximo ao centro do missil) e das superficies de cauda (quadrado azul na
regido posterior do missil). Sdo indicados ainda o centro aerodinamico do missil (losango
magenta) e o centro de massa do missil (circulo vermelho). Visualmente é possivel
perceber que este missil é estaticamente estavel, dado que o centro aerodinamico do missil
se encontra & jusante do centro de massa. Embora a mera visualiza¢do da imagem do missil
ndo forneca muitos elementos de anélise, ela permite rapidamente entender a configuracao
geral do missil, ao passo que as informacgdes contidas no relatorio a respeito do missil
(ANEXO H — RELATORIO DE EXECUC}AO DO SCORPIO 1.0: MiSSIL HARPOON)
permitem uma compreensdo e andlise critica sobre o resultado apontado pelo Scorpio 1.0.
Esse relatorio da um conjunto de informacdes a respeito do missil e, por ser relativamente

extenso, foi inserido como anexo deste trabalho.
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Figura 4.12 - Imagens representativas do missil AGM-84D Harpoon.

Apesar de a literatura informar alguns dados dimensionais e operacionais sobre o missil

AGM-84D Harpoon, ndo foram encontradas informacdes com maior detalhamento a
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respeito do desempenho de voo (p.ex. estabilidade estatica, fator de carga em voo, angulos
de ataque para equilibrio em voo etc). Nao obstante, a Tabela 4.5 e 0 ANEXO H —
RELATORIO DE EXECUCAO DO SCORPIO 1.0: MISSIL HARPOON apresentam os
valores dos aludidos dados, na forma como foram previstos pelo Scorpio 1.0. Esses valores
de estabilidade estatica e fator de carga em voo serdo utilizados como referéncia nos
estudos realizados e apresentados mais adiante nessa dissertacdo (verificacdo de

repetibilidade e dimensionamento de um missil tatico de cruzeiro).

Tabela 4.5 - Dados de desempenho do AGM-84D Harpoon conforme calculado pelo
programa Scorpio 1.0.

Variavel Valor
Alcance maximo (km) 221,63
Tempo até o alvo (s) 942,61
Massa de langamento (kg) 515,44
Estabilidade estatica (adimensional — multiplos do didmetro) 1,476
Maximo Fator de carga em voo (adimensional — multiplos de g) 1,713

O valor de alcance maximo calculado pelo programa (221,63 km) apresenta excelente
precisdo, para fins de projeto conceitual, quando comparados com o valor verificado na
literatura (220 km).

A massa de lancamento prevista (515,44 kg) é 7,29% menor que o valor encontrado na
literatura (556 kg). Considerando a natureza dos complexos fenémenos fisicos que se tenta
prever pelo pequeno conjunto de equagdes mostradas neste trabalho, e, além disso, pelas
simplificacGes e aproximacdes discutidas, pode-se considerar também, que o valor de
massa de langamento previsto pelo programa apresenta resultado satisfatorio para projeto

conceitual.

A posicdo longitudinal dos centros aerodindmicos estimados pelo Scorpio 1.0 para cada
elemento do missil e para todo o conjunto estdo mostrados na Tabela 4.6. A posicéo
longitudinal é referenciada com relagdo ao nariz do missil e no caso da asa e cauda, utiliza
também o respectivo bordo de ataque. Os centros aerodindmicos e o centro de massa do
missil, apresentados na Tabela 4.6 entdo presentes também na Figura 4.12. O centro
aerodinamico do missil é situado a 2430,3 mm a jusante do nariz, ao passo que o0 centro de

massa do missil (CG) se localiza a 1924,0 mm do mesmo referencial. Isso indica que o
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missil é estaticamente estavel. A relagdo da distancia entre o centro aerodinamico do missil
e 0 CG (506,3 mm) com o didmetro do missil (343 mm), é justamente o valor da
estabilidade estatica do missil (1,476).

A Tabela 4.7 contém dados de relagdo sustentacdo/arrasto média em cruzeiro e em coast.
Esses dados consideram o inicio e fim de cada fase de voo e s&o utilizados para o calculo
do alcance de voo. A menor relacdo sustentacdo/arrasto verificada em coast é devido
principalmente ao aumento do arrasto de base do corpo, uma vez que o0 motor de cruzeiro
ndo opera nessa fase do voo. Destaca-se que 0 arrasto e a sustentacdo séo calculados a
partir das condicBes de equilibrio em voo e levam em consideracdo o &ngulo de ataque de
cada componente aerodinamico do missil (corpo, asa e cauda). No relatério a respeito do
missil (ANEXO H — RELATORIO DE EXECUCAO DO SCORPIO 1.0: MISSIL
HARPOON), constam os angulos de ataque para equilibrio no inicio do cruzeiro e para
maximo fator de carga em voo. Os angulos de ataque para todos 0s componentes
aerodinamicos do missil sdo limitados pelo valor informado pelo usuario do programa
(neste caso, 10 graus). Conforme explicado na secdo deste trabalho que trata de
modelagem aerodinamica, o emprego de angulos de ataque maiores resultaria no aumento
da forca normal nos elementos e, assim, maior fator de carga em voo. Contudo, a limitagéo

em 10 graus considerou a restri¢do da aplicabilidade da teoria adotada.

O programa Scorpio 1.0 ndo considera o efeito do downwash produzido pela asa sobre as
superficies de cauda. Na pratica o angulo de ataque das superficies de cauda pode ser

alterado devido a esse fendbmeno.

A Tabela 4.8 apresenta valores da massa estimada dos principais componentes do missil.
Alguns desses valores foram dados de entrada (cabeca de guerra, sistema de guiamento,
controle e enlace de dados, atuadores das superficies de controle e fonte de energia). Os
demais componentes tiveram sua massa estimada com a metodologia apresentada
anteriormente. No ANEXO H — RELATORIO DE EXECUGCAO DO SCORPIO 1.0:
MISSIL HARPOON o valor dessas massas sdo indicados também na forma de um
percentual da massa total do missil. A massa da estrutura do corpo do missil (104,74 kg)
representou cerca de 20,3% da massa total do missil, sendo que Fleeman (2012) aponta

uma relacdo tipica de 22% para misseis taticos.
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A massa do motor de cruzeiro estimada pelo programa (45,21 kg) apresentou excelente
aproximacdo da massa do motor real do missil (46,0 kg), uma diferenca inferior a 2%
(Smithsonian National Air and Space Museum, 2015). A massa de combustivel de cruzeiro
prevista pelo Scorpio 1.0 foi de 51,29 kg ao passo que a massa de combustivel de cruzeiro
do Harpoon é de 49,21 kg (Bithell & Stoner, 1982), um discrepéancia de cerca de 4%.

A Tabela 4.9 mostra informacdes sobre dados de entrada utilizados para o
dimensionamento do motor e valores calculados. Os dados de entrada sdo mostrados em
vermelho e sdo parametros de projeto, com excecdo da relacdo de pressGes no compressor
que, apesar de fixa nesse caso, é uma variavel de projeto. Os demais dados foram

calculados a partir do dimensionamento do missil.

A temperatura de entrada na turbina (816 K) e a relacdo de pressdes no compressor (5,4)
foi extraidas de Fleeman (2012)**. O poder calorifico do combustivel (43 MJ/kg)
considerou um valor tipico de um hidrocarboneto (para esta situacdo, o querosene). A
eficiéncia isentropica e os calores especificos do fluido de trabalho nos diferentes pontos
do motor, foram baseados em valores tipicos da literatura. Esses mesmos valores serdo

mantidos constantes nas demais execucdes do programa, comentadas mais adiante.

Com esses dados, e partir dos caracteristicas aerodinamicas e peso do missil, foi possivel
fazer a estimativa de empuxo necessario em Mach 0,7 no inicio e fim de voo em cruzeiro
(1469,8 e 1342,7 N, respectivamente) e empuxo necessario para voo em regime constante,
com maximo fator de carga possivel (2216,8 N). A Tabela 5.9 apresenta ainda valores de
pressdo e temperatura média em cada ponto notavel do motor e dados relativos a operacao
do motor. Esses dados consideram o momento de inicio de voo em cruzeiro. De acordo
com Fleeman (2012), o motor do missil Harpoon possui empuxo maximo de cerca de 2900
N, sendo que esse autor estimou que o missil requeira empuxo da ordem de 2050 N em voo
nivelado ao nivel do mar e com nimero de Mach igual a 0,8. Considerando que o arrasto é
funcdo quadratica da velocidade de voo, seria possivel estimar o empuxo desse missil

voando em Mach 0,7 (também ao nivel do mar) como sendo da ordem de 1570 N. Esse

61 Esse valor de temperatura é estimado para a operacdo do motor em carga parcial. A temperatura de

operagdo em carga plena (“ponto de projeto”) é de cerca de 1000 K (Fleeman, 2012).
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valor é cerca de 7% maior que o estimado pelo programa Scorpio 1.0, uma boa

aproximagcéao para projeto conceitual.

A velocidade de exaustdo do turbjato é de 436,35 m/s, enquanto a velocidade de cruzeiro é
de 238,0 m/s. Conforme dito anteriormente, a eficiéncia global do sistema de propulsdo é
aproximadamente maximizada quando a velocidade de exaustdo é o dobro da velocidade
de voo. Isso mostra que as configuracdes utilizadas resultam em um motor com boa
eficiéncia. O fluxo de gases no bocal de exaustdo atinge nimero de Mach maximo igual a

0,9712 no plano de exaustdo, expandido completamente os gases antes da exaustéo.

O bocal de exaustdo possui diametro minimo estimado de aproximadamente 179 mm. O
motor real do missil Harpoon possui bocal convergente com diametro de exaustdo de cerca
de 213 mm (Fleeman, 2012). Essa € uma boa aproximacao diante das consideraces feitas

sobre bocal de exaustdo de motor turbojato (Segdo 2.3.3.2 -).

O consumo de combustivel para o inicio do voo em cruzeiro é de cerca de 0,059 kg/s,
enquanto o fluxo de ar é estimado em 7,283 kg/s. O impulso especifico do motor foi
calculado como sendo proximo de 2550,7 s. Esse valor de impulso especifico foi utilizado

para o calculo do alcance de voo em cruzeiro.

Diante dos os dados obtidos, conclui-se que o programa Scorpio 1.0 foi capaz de prever,
com razoavel precisdo, informacdes acerca do missil AGM-84D Harpoon, apresentando,
assim, resultados satisfatorios no dimensionamento de um missil de cruzeiro subsénico.
Essas informacdes podem ser representadas de forma significativa pelo alcance de voo
previsto, uma vez que o alcance de voo é afetado por todos 0s outros parametros como, por
exemplo, as massa dos componentes individuais, os angulos de ataque do corpo, asa e
cauda, o arrasto médio em cruzeiro, 0 empuxo necessario, 0 consumo especifico de
combustivel, o impulso especifico do sistema de propulsdo e assim por diante. Outros
dados de voo como méaximo fator de carga em voo e estabilidade estatica ndo foram
encontrados na literatura. Ndo obstante, os valores obtidos neste caso de dimensionamento
do Harpoon serdo utilizados como valores referenciais nos casos seguintes do presente
trabalho.
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Tabela 4.6 - Centro aerodindmico do missil Harpoon (estimado pelo Scorpio 1.0).

Centro aerodinamico

Centro aerodinamico do corpo do missil (mm) 230,2
Centro aerodindmico da asa (bordo de ataque) (mm) 145,5
Centro aerodindmico da cauda (bordo de ataque) (mm) 57,8
Centro aerodindmico da asa (nariz do missil) (mm) 2158,6
Centro aerodinamico da cauda (nhariz do missil) (mm) 3684,2
Centro aerodindmico do missil (mm) 2430,3
Centro de massa (CG) do missil (mm) 1924,0
Estabilidade estatica (adimensional - multiplos do didmetro) 1,476

Tabela 4.7 - Dados de voo do missil Harpoon (estimado pelo Scorpio 1.0).

Relacdo Sustentacao/Arrasto

Relacdo Sustentacdo/Arrasto média em cruzeiro (adimensional) 3,397
Relacdo Sustentacdo/Arrasto média em coast (adimensional) 2,978
Arrasto médio em voo

Arrasto médio em boost (N) 465,47
Arrasto médio em cruzeiro (N) 1396,67
Arrasto médio em coast (N) 1483,57

Tabela 4.8 - Massa dos componentes do missil Harpoon (estimado pelo Scorpio 1.0).

Massas dos componentes do missil

Massa da Cabeca de Guerra (kKg) 231,00
Massa dos Sistemas de Guiamento, Controle e Enlace de Dados (kg): 42,90
Massa de combustivel de cruzeiro (kg) 51,29
Massa da estrutura (corpo) do missil (kg) 104,74
Massa total da Asa (kg) 7,25
Massa total da Cauda (kg) 3,33
Massa do motor de cruzeiro (kg) 45,21
Massa total dos atuadores das superficies de controle (kg) 13,60
Massa total da fonte de energia (kg) 13,60
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Tabela 4.9 - Dados do motor de cruzeiro do missil Harpoon (estimado pelo Scorpio 1.0).

Sistema de Propulséo - Motor de Cruzeiro

Tipo de motor de cruzeiro: Turbojato

Empuxo necessério - inicio do cruzeiro (N) 1469,8
Empuxo necessario - fim do cruzeiro (N) 13427
Empuxo necessario max. Fator de Carga (N) 2216,8
Condices de operagdo inicio voo cruzeiro

Temperatura

Temp. estagnacdo entrada compressor (K) 316,0
Temp. estagnacdo saida do compressor (K) 520,9
Temp. estagnacdo entrada na turbina (K) 816,0
Temperatura estagnagéo saida da turbina (K) 611,2
Pressdo

Relacéo de pressdes no compressor (Pa/Pa): 54
Relacéo de pressfes no combustor (Pa/Pa) 0,95
Pressdo estagnagdo entrada compressor (kPa) 135,8
Pressdo estagnacdo saida compressor (kPa) 733,5
Pressdo de estagnacéo entrada turbina (kPa) 696,8
Pressdo de estagnacdo saida da turbina (kPa) 186,5
Pressdo na saida do bocal de exaustdo (kPa) 100,7
Eficiéncia isentrdpica (dados de entrada)

Efic. isentropica difusor de ar (adimens.) 0,91
Efic. isentropica compressor (adimens.) 0,89
Efic. isentropica turbina (adimens.) 0,90
Efic. isentropica bocal exaustdo (adimens.) 0,95
Calor especifico do fluido de trabalho

Razdo calores especificos difusor (adimens.) 1,40
Razdo calores espec. compressor (adimens.) 1,37
Razdo calores especificos turbina (adimens.) 1,33
Razdo calores espec. bocal exaus. (adimens.) 1,33
Razéo combustivel/ar (kg/kg): 0,008069
Poder calorifico do combustivel (kJ/kg) 43000
Velocidade na saida bocal de exaustdo (m/s) 436,35
Area da saida do bocal de exausto (m?) 0,025149
Area secio transversal corpo do missil (m?) 0,0924
Razdo area da saida do bocal de exaustdo / se¢do do missil (adm.) 0,2722
Diametro saida do bocal de exaustdo (mm) 178,95
Mach saida bocal de exaustéo (adimens.) 0,9712
Fluxo de ar pela turbina (kg/s) 7,2825
Consumo de combustivel (kg/s) 0,0588
Empuxo Especifico (kN.s/kg) 0,2018
Consumo especifico de comb. (kg/s.kN) 0,0400
Impulso Especifico (s) 2550,7
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4.3 - VERIFICACAO DE REPETIBILIDADE DE RESULTADOS

4.3.1 - Testes de repetibilidade

Os resultados produzidos pelo programa Scorpio 1.0 s6 possuem utilidade caso sejam
confidveis. Uma forma de verificar a confiabilidade do programa é através da comparagédo
dos resultados gerados pelo programa com misseis reais ou dados de ensaios experimentais
(tinel de vento, ensaio em voo etc), como o procedimento mostrado na secdo anterior.
Além disso, a confiabilidade do Scorpio 1.0 deve ser verificada atraves de testes para
constatar se o programa produz resultados semelhantes sempre que é executado com as

mesmas configuragdes iniciais®.

Foram realizados testes de repetibilidade com o programa Scorpio 1.0 onde o programa foi
executado quatro vezes com as mesmas configuracdes iniciais®. Os resultados s&o descrito

a sequir.

4.3.2 - Configuragdes iniciais do Scorpio 1.0 para os testes de repetibilidade

As configuracdes iniciais usadas no programa para os testes de repetibilidade estdo
indicadas nas Tabelas 4.10 a 4.15. Os valores de entrada utilizados foram essencialmente o
mesmos utilizados no caso anterior (AGM-84D Harpoon), com a exce¢cdo que O
lancamento do missil nestes testes de repetibilidade foi feito a partir de velocidade nula,
fazendo com que o programa realizasse o dimensionamento de um motor de aceleracdo
(booster) capaz de levar o missil até a velocidade de cruzeiro com o fator de aceleracéo
informado pelo usuario. Os valores de estabilidade estatica e fator de carga em voo do

%2 As configuracBes iniciais levam em conta ndo somente os dados de entrada para dimensionamento do
missil, mas também os dados de funcionamento do algoritmo genético. Como discutido anteriormente, o
tamanho da populacdo, taxa de mutacdo, nimero de imigrantes etc, tem forte ingeréncia no desempenho do
programa.

% N&o é o objetivo deste teste produzir resultados iguais em todas as execucdes, mas resultados

razoavelmente parecidos.
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AGM-84D Harpoon previstos pelo programa (Tabela 4.5), foram utilizados como
requisitos de projeto para o0s testes seguintes. Portanto, além da verificacdo da
repetibilidade de resultados, o uso desses dados iniciais faz com que o programa busque
um missil otimizado, dentro dos limites das variaveis de projeto e que atenda aos requisitos

e parametros de projeto seguintes.

Tabela 4.10 - ConfiguracGes de ajuste do AG para testes de repetibilidade.

Parametro Valor
Numero de individuos na populacéo 200
Numero de individuos no grupo de elite 4
NUmero de individuos no grupo de imigrantes 20
Numero de genes no cromossomo (incluindo funcéo de avaliacao) 25
Probabilidade de mutacéo inicial (%) 2,00
Probabilidade de mutacao final (%) 15,00
Numero maximo de geracdes 100
Avaliagéo suficiente para terminar execugdo (critério de parada) 15

Para estes testes foi utilizada uma populacdo contendo 200 individuos®. Diferentemente
dos estudos com a funcdo de Rastrigin, onde a simplicidade dessa funcdo de avaliagédo
permitiu 0 uso de populagdes maiores (p. ex. 10 000 individuos), a metodologia utilizada
para o dimensionamento de misseis taticos tornou inviavel o uso de populacdes dessa
ordem de grandeza durante o desenvolvimento deste trabalho. Essa limitacdo ndo
aconteceu devido a limite de memoria computacional disponivel, mas porque a funcéo de
avaliacdo adotada necessitava de 1,5 a 2,2 segundos para ser executada, dependendo do
cromossomo avaliado, fazendo com que o tempo de execucdo do programa fosse

demasiadamente longo para o escopo deste trabalho ¢ .

% 0O programa Scorpio 1.0 foi executado algumas vezes com popula¢des maiores (p.ex. 500, 800, 1000 e
2000 individuos). Foi possivel concluir que o uso de populages maiores tornava o processo evolutivo muito
lento, apesar da maior diversidade genética disponivel na populacdo. Considerando que um estudo
abrangente acerca do tamanho populacional mais adequado para o caso de misseis taticos, conforme foi feito
com a funcéo de Rastrigin, requereria longo tempo de processamento, optou-se por adotar uma populacéo
composta por 200 individuos, pois esta configuracdo se mostrou mais promissora durante os testes realizados.
% Nos casos de execucdo do programa Scorpio 1.0 para avaliacdo de misseis, foi utilizado um computador
pessoal com processador Intel® Core™ i7-4790 CPU 3,60 GHz, 16,0 GB de memoéria RAM, sistema
operacional Windows 8 de 64 bits.

% para fins de exemplificacdo, uma execugdo do programa com uma populacéo de 10 000 individuos e 100

geracGes, com tempo médio consumido de 2 segundos para avaliar 1 individuo, seriam necessarios pouco
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Tabela 4.11 - Requisitos de voo para testes de repetibilidade.

Requisito de desempenho Valor
Alcance maximo (km) 210
Alcance minimo (km) 30
Tempo maximo até o alvo (s) 1000
Massa de lancamento maxima (kg) 620
Estabilidade estatica minima (adimens. - multiplos do diametro) 1,47
Fator de carga em manobra minima (adimens. — maltiplos de g) 1,70

mais de 23 dias para finalizar a execucdo. Esse tempo pode ser aceitavel para usos praticos do programa
(além do meramente académico), quando o custo de desenvolvimento do produto justifiqgue o tempo de

processamento.
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Tabela 4.12 - Variaveis de projeto para testes de repetibilidade.

Variaveis de projeto (genes) Valor
Altitude de voo de cruzeiro

Altitude minima de voo (m) 50
Altitude maxima de voo (m) 50
Incremento de variacdo da altitude de voo (m) 50
Diametro do corpo do missil

Diametro minimo (m) 0,3
Didmetro méaximo (m) 0,5
Incremento de varia¢do do diametro (m) 0,001
Comprimento do corpo do missil

Comprimento minimo (m) 3,5
Comprimento maximo (m) 4
Incremento de variagdo do comprimento (m) 0,001
Comprimento do nariz do missil (multiplo do diametro)

Comprimento minimo do nariz (adimensional) 0,86
Comprimento maximo do nariz (adimensional) 0,86
Incremento de variagdo do comprimento do nariz (adimensional) 0,5
Taper ratio da asa

Valor minimo (adimensional) 0,3
Valor méaximo (adimensional) 0,7
Incremento de variacdo do taper ratio (adimensional) 0,001
Taper ratio da superficie de cauda

Valor minimo (adimensional) 0,3
Valor méaximo (adimensional) 0,7
Incremento de variacdo do taper ratio (adimensional) 0,001
Corda aerodinamica da raiz da asa

Valor minimo (m) 0,3
Valor méaximo (m) 1
Incremento de variacdo da corda da raiz da asa (m) 0,001
Corda aerodinamica da raiz da superficie de cauda

Valor minimo (m) 0,1
Valor méaximo (m) 0,5
Incremento de variagdo da corda da raiz da superficie de cauda (m) 0,001
Angulo de enflechamento da asa

Valor minimo (graus) 30
Valor méaximo (graus) 50
Incr. de variacédo do enflechamento da asa (graus) 5
Angulo de enflechamento da superficie de cauda

Valor minimo (graus) 30
Valor méaximo (graus) 50
Incr. de variagdo do enflechamento da superficie de cauda (graus) 5

194



Tabela 4.13 - Variaveis de projeto para testes de repetibilidade (continuacédo 1).

Variaveis de projeto (genes) Valor
Angulo total de bordo de ataque da se¢o transversal da asa e cauda

Valor minimo (graus) 30
Valor méaximo (graus) 30
Incremento de variacdo do ang. total de bordo de ataque (graus) 5
Envergadura total da asa (soma dos 2 painéis)

Valor minimo (m) 0,3
Valor méaximo (m) 0,6
Incremento de variacdo da envergadura de asa (m) 0,001
Envergadura total das superficies de cauda (soma dos 2 painéis)

Valor minimo (m) 0,3
Valor méaximo (m) 0,6
Incremento de variacdo da envergadura de cauda (m) 0,001
Numero de painéis da asa (Asa simples = 1; cruciforme = 2; etc)

Valor minimo (adimensional) 2
Valor méaximo (adimensional) 2
Incremento de variagdo do numero de painéis da asa (adimensional) 1
Numero de painéis superf. de cauda (Cauda simples = 1; cruciforme = 2; etc)

Valor minimo (adimensional) 2
Valor méaximo (adimensional) 2
Incremento de variacdo do numero de painéis da cauda (adim.) 0,5
Numero de Mach em voo de cruzeiro

Valor minimo (adimensional) 0,7
Valor méaximo (adimensional) 0,7
Incr. de variagdo do nimero de Mach de cruzeiro (adimensional) 0,1
Distancia do bordo de ataque da raiz da asa até nariz (mult. do comprimento)

Valor minimo (adimensional) 0,4
Valor méaximo (adimensional) 0,6
Incremento de variacéo (adimensional) 0,01
Dist. bordo de ataque da superficie de cauda até nariz (mult. do comprimento)

Valor minimo (adimensional) 0,87
Valor méaximo (adimensional) 0,95
Incremento de variacédo (adimensional) 0,01
Temperatura de combustéo

Valor minimo (K) 816
Valor méaximo (K) 816
Incremento da temperatura de combustéo (K) 50
Angulo de voo inicial apds cruzeiro

Valor minimo (graus) 45
Valor méaximo (graus) 45
Incremento (graus) 5
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Tabela 4.14 - Variaveis de projeto para testes de repetibilidade (continuacéo 2).

Variaveis de projeto (genes) Valor
Fracdo méssica de combustivel (massa de comb./massa inicio do cruzeiro)

Valor minimo (adimensional) 0,05
Valor méaximo (adimensional) 0,25
Incremento de variacdo (adimensional) 0,003
Relacéo de pressbes no compressor (adimensional)

Valor minimo (adimensional) 5,4
Valor méaximo (adimensional) 54
Incremento de variacdo (adimensional) 0,1

Tabela 4.15 - Parametros de projeto para os testes de repetibilidade.

Parametro Valor

Dados de lancamento e impacto

Altitude de langamento (m) 0
Altitude de impacto (m) 0
Velocidade de lancamento (m) 0
Velocidade de impacto (m) 200,0
Dados de massa do missil

Massa da cabeca de guerra (kg) 231,0
Massa dos sistemas de guiamento, controle e enlace de dados (kg) 42,9
Massa dos atuadores das superficies de controle (kg) 13,6
Massa da fonte de energia (kg) 13,6
Dados aerodinamicos

Maximo angulo de ataque da asa (graus) 10,0
Maximo angulo de ataque do corpo (graus) 10,0
Maximo angulo de ataque da superficie de cauda (graus) 10,0
Incremento na variagdo dos angulos de ataque (graus) 0,25
Parcela do arrasto de base desprezada em cruzeiro (%) 25,0
Erro méximo nas equagdes de equilibrio em voo (%) 3,0
Tipo de controle Cauda
Presenca de boattail Néo
Tipo de motor de cruzeiro Turbojato
Dados do sistema de propulséo - foguete - Booster

Pressdo de combustdo (Mpa) 7,00
Velocidade caracteristica (m/s) 1560,0
Razao de calores especificos na tubeira (adimensional) 1,18
Fator de aceleragdo durante boost (multiplo da acel. gravidade) 9,00
Coeficiente de descarga (adimensional) 0,96
Angulo de voo (graus) 45,0
Dados do sistema de propulséo - Motor de cruzeiro - Turbojato

Eficiéncia isentrépica do difusor de admissdo de ar (adimensional) 0,91
Eficiéncia isentrépica do compressor (adimensional) 0,89
Eficiéncia isentrépica da turbina (adimensional) 0,90
Eficiéncia isentrdpica do bocal de exaustdo (adimensional) 0,95
Razdo de calores especificos no difusor de entrada (adimensional) 1,4
Razdo de calores especificos no compressor (adimensional) 1,37
Raz&o de calores especificos na turbina (adimensional) 1,33
Razdo de calores especificos no bocal de exaustdo (adimensional) 1,33
Relacdo de press6es no combustor (adimensional) 0,95
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4.3.3 - Resultados dos testes de repetibilidade

Com os dados descritos nas Tabelas 4.10 a 4.15, o programa Scorpio 1.0 foi executado

quatro vezes, obtendo os resultados a seguir descritos.

Nas Figuras 4.13 a 4.16 sdo mostrados resultados das quatro execucdes do programa. Cada
uma delas é formada por quatro graficos. O grafico do canto superior esquerdo mostra a
avaliacdo atribuida ao melhor individuo (vermelho) e a avaliacdo média da populacédo
(azul) ao longo das geracdes. No canto superior direito é indicado o alcance méaximo (azul)
e minimo (verde) para o melhor individuo ao longo das geracdes. Canto inferior esquerdo
apresenta o tempo de voo até o alvo do melhor individuo ao longo das geracdes. Por fim, o

grafico do canto inferior direito indica a massa de lancamento do melhor individuo em

cada geracéo.
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Figura 4.13 - Graficos da primeira execugdo do Scorpio 1.0 para os testes de repetibilidade.
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Figura 4.14 - Gréaficos da segunda execucdo do Scorpio 1.0 para os testes de repetibilidade.
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Figura 4.15 - Gréficos da terceira execucao do Scorpio 1.0 para os testes de repetibilidade.
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Figura 4.16 - Gréaficos da quarta execugdo do Scorpio 1.0 para os testes de repetibilidade.

Conforme explicado , a funcdo de avaliagdo para misseis taticos foi composta de tal forma
gue uma avaliacdo igual ou superior a um indica um missil tecnicamente viavel e que
atende aos requisitos de projeto. Com isso em mente e a partir da analise dos graficos de
avaliacdo do melhor individuo (pontos vermelhos) das Figuras 4.13 a 4.16, € possivel
concluir que em nenhuma das quatro execucdes do programa foi encontrada uma solugéo
adequada desde a primeira geracdo. E possivel notar ainda que em todas as execucdes, 0
Scorpio 1.0 foi capaz de encontrar uma solucdo que atendesse aos requisitos de projeto até
aproximadamente a 252 geracdo. Isso mostra a capacidade evolutiva do programa. Salienta-
se que, a cada vez que o grafico indica um ponto diferente do ponto da geracdo anterior, 0
algoritmo encontrou uma solugdo melhor (maior avaliagéo) que a melhor solugédo anterior.
Além disso, percebe-se um comportamento onde ocorre um forte aumento da avaliacdo nas
primeiras geracdes e um comportamento aparentemente assintdtico posteriormente. Isso
resulta da forma da funcdo de avaliacdo (pesos, bonificagdes e penalizagdes). A anélise dos

demais gréaficos permite inferir que o programa continuou a encontrar melhores solugdes
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apos encontrar a primeira solugdo viével, ou seja, conseguiu proceder com 0 processo de

otimizacdo (melhoramento) da solucéo.

Ainda com relacdo ao grafico superior esquerdo, 0s pontos azuis mostram os valores da
avaliacdo média da populagio. E interessante notar em todas as Figuras 4.13 a 4.16 um
comportamento geral semelhante: aumento da avaliacdo média nas primeiras geragdes, em
decorréncia do operador crossover do GA e sua posterior diminuicdo, devido ao aumento
da taxa de mutacdo ao longo das geragcdes. Embora o aumento da taxa de mutacdo tenha
esse efeito aparamente indesejado sobre a avaliacdo média da populacéo, ele € benéfico na
busca da melhor solucdo, pois permite explorar melhor o espaco de solugdes apds

encontrar uma solucédo viavel, escapando de maximos locais, conforme ja discutido.

Todas as curvas referentes ao alcance maximo do melhor individuo mostram uma
oscilacdo inicial, na regido anterior a obtencdo de um individuo satisfatorio. ApGs esse
fendmeno, o alcance maximo em todos os casos varia, porém, dentro de uma faixa

compreendida aproximadamente entre 210 e 235 km.

Nas Figuras 4.17 a 4.20 sdo mostrados dados dos mesmos casos representados nas Figuras
4.13 a 4.16, com escalas diferentes. O grafico do canto superior esquerdo mostra apenas a
avaliacdo atribuida ao melhor individuo ao longo das geracdes. No canto superior direito é
indicado somente o alcance maximo do melhor individuo, no canto inferior esquerdo, o
tempo de voo até o alvo, e no canto inferior direito, a massa de langamento do melhor

individuo em cada geracéo.

Da analise das Figuras 4.17 a 4.20 € possivel concluir que, embora o missil melhor
avaliado cumpra os requisitos operacionais, sendo suficiente para o objetivo a que o
programa se propde, os resultados encontrados ndo sdao o melhor possivel (o resultado
6timo). Basta ver que, se o missil melhor avaliado em cada execucéo tem alcance superior
ao maximo exigido (210 km), ele é passivel de ser otimizado e ter seu alcance reduzido até
o valor exigido. Isso faria com que a massa de langcamento fosse reduzida. Também ja foi
mencionada uma estratégia que ndo sera utilizada neste trabalho, embora seja simples de
ser adotada, que € a reducdo do espaco de busca para uma regido ao redor do melhor ponto

encontrado (melhor individuo). Possivelmente isso traria resultados ainda melhores.
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Figura 4.17 - Gréaficos da primeira execucdo do Scorpio 1.0 para os testes de repetibilidade
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O tempo de voo até o alvo (canto inferior esquerdo de cada figura) € menos importante
nesse caso onde a velocidade de voo € constante. O tempo de voo € praticamente dominado
pela distancia percorrida, uma vez que a velocidade é mantida constante em Mach 0,7. O
tempo de voo até o alvo é critico em determinadas situacOes e terd grande variagdo quando

for utilizada velocidade variavel, diferentemente deste caso em analise.

No canto inferior direito das Figuras 4.17 a 4.20 sdo mostradas as massas de lancamento
dos melhores misseis em cada geracdo de cada execucdo do programa. Os valores
mostrados nos graficos estdo proximos de 600 kg. Esse valor é superior & massa de
lancamento do caso anterior, onde foi dimensionado o missil AGM-84D Harpoon (515,44
kg). A diferenca entre ambos é fundamentalmente devido a massa do booster necessario
para os misseis deste teste de repetibilidade. Estes Ultimos apresentaram massa no inicio do
Voo em cruzeiro de aproximadamente 500 kg, como serd visto adiante, sendo 3% menor
que o estimado para o missil AGM-84D Harpoon. Isso permite concluir que o missil
AGM-84D Harpoon ja apresenta uma configuracdo que ndo deixa margem significativa

para otimizacdo, considerando as restricdes aplicadas®’.

As Figuras 4.21 a 4.24 foram geradas pelo programa Scorpio 1.0 e sdo referentes aos
misseis integrantes do grupo de elite da Gltima geracdo em cada uma das quatro execucdes.

Elas mostram a configuracdo geral dos misseis.

Assim como na Figura 4.12, nas Figuras 4.21 a 4.24 estdo indicados:
1. Centro aerodindmico do corpo (quadrado verde);
2. Centro aerodindmico da asa (quadrado azul proximo ao centro do missil);
3. Centro aerodinamico das superficies de cauda (quadrado azul na regido posterior do
missil);
4. Centro aerodinamico do missil (losango magenta);

5. Centro de massa do missil (circulo vermelho).

®7 0 missil existente pode ser otimizado modificando-se as restricdes aplicadas e os pardmetros de projeto.
Por exemplo, é possivel, dentre outras formas, incrementar o alcance em voo aumentando-se a relagdo
sustentagdo/arrasto com o uso de asas com maior razdo de aspecto ou com a adog¢do de motor mais eficiente

ou ainda com o uso de combustivel com maior poder calorifico.
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Figura 4.21 - Imagens representativas dos melhores misseis a partir das configuracfes

mostradas nas Tabelas 4.10 a 4.15. Primeira execugéo do programa Scorpio 1.0.
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Figura 4.22 - Imagens representativas dos melhores misseis a partir das configuracoes

mostradas nas Tabela 4.10 a Tabela 4.15. Segunda execugéo do programa Scorpio 1.0
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Figura 4.23 - Imagens representativas dos melhores misseis a partir das configuracfes

mostradas nas Tabelas 4.10 a 4.15. Terceira execucdo do programa Scorpio 1.0.
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Figura 4.24 - Imagens representativas dos melhores misseis a partir das configuracoes

mostradas nas Tabelas 4.10 a 4.15. Quarta execugéo do programa Scorpio 1.0.
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As Tabelas 4.17 a 4.26 contém os dados dos melhores individuos de cada caso teste
(Misseis #1).

De acordo com os dados informados na Tabela 4.16, o tempo de execucdo do programa
para os casos teste variou entre 10 e 11 horas aproximadamente. Em cada caso, foram
avaliados 20 000 misseis distribuidos ao longo de 100 geracGes. Embora o nimero de
misseis avaliados pareca alto em um primeiro momento, ele representa uma parcela
extremamente pequena do ndmero de solucdes possiveis, correspondendo a
aproximadamente 1,27 x 1072° % do nimero de configuracOes possiveis, de acordo com

as variaveis de projeto utilizadas (Tabela 4.12 a Tabela 4.14)%,

A Tabela 4.17 mostra dados de alcance méximo, alcance minimo (apds aceleragdo inicial),
massa de langamento e méximo fator de carga em voo com valores aproximados para as
quatro execugdes do programa. O fator que apresentou maior variagdo entre 0s casos teste
foi a estabilidade estatica, em decorréncia, principalmente da variacdo das areas das
superficies aerodinamicas (asa e cauda) e suas posi¢des longitudinais em relagdo ao corpo
do missil, alterando a posicdo do centro aerodindmico do conjunto (observar as Figuras
4.23 e 4.24). Contudo, cabe ressaltar que todos os misseis apresentados atenderam aos

requisitos impostos para 0s casos do teste.

A Tabela 4.17 mostra ainda o valor da avaliacdo do melhor individuo ao fim de cada uma
das execugdes do programa. Percebe-se que os valores das avaliagdes atribuidas ndo séo o
mesmos em todos 0s casos, uma vez que os melhores individuos encontrados ao fim de
cada execucdo sdo diferentes em cada caso. Devido a natureza aleatoria dos algoritmo

genéticos, a avaliagdo do melhor individuo da populacdo tenderia a crescer (até a obtencéo

%8 A titulo de ilustracdo da inviabilidade de avaliar todas as solugBes possiveis de um caso como aqueles dos
testes de repetibilidade, faz-se a analise a seguir. Considerando o nimero de solugBes possiveis (cerca de
1,578 x 102°) e o0 tempo aproximado de 2 segundos para que o programa manipule (pelo algoritmo genético)
e avalie uma solucdo (pelas equacdes de modelagem tedrica), seriam necessarios aproximadamente 10%°
anos para que o programa avaliasse todas as solugBes possiveis. Conforme dito anteriormente, a idade do
universo mais aceita pela comunidade cientifica é estimada em aproximadamente 13,8 x 10° anos. Portanto,
seria necessario um tempo superior a 700 milhdes de vezes a idade do universo para que o computador
utilizado avaliasse todas as solucBes possiveis. E interessante notar que, apesar do pequeno ndmero de

solugdes avaliadas, o programa tenha indicado solugdes razoavelmente proximas em diferentes execugdes.
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do melhor individuo possivel) caso 0 processo evolutivo continuasse. I1sso provavelmente
faria com que os melhores individuos das diferentes execugdes fossem ainda mais
parecidos. Isso podera ser feito mediante uma exploracdo mais abrangente do espaco de
solucdes, através da adocdo de uma populacdo maior e/ou um maior numero de geracoes.
Isso exigiria maior tempo de processamento. Para os fins dessa dissertacdo, os resultados
apresentados mostram boa concordéncia, sendo suficiente para demonstrar a capacidade de
repetibilidade de resultados por parte do programa Scorpio 1.0, mesmo com as

configurac0es iniciais utilizadas.

Da andlise das Figuras 4.21 a 4.24 e da Tabela 4.18Tabela 4.18 - Dados dimensionais do
corpo do missil dos casos de teste de repetibilidade., é possivel notar que, para as quatro
execucdes do Scorpio 1.0 para os testes de repetibilidade, o programa indicou misseis com
dimensdes de corpo muito préximas, sendo que a diferenca entre 0 maior e 0 menor
comprimento indicados é inferior a 3%, ao passo que a diferenca entre 0 maior e 0 menor
diametro externo é inferior a 1% (ver Tabela 4.18 - Dados dimensionais do corpo do missil
dos casos de teste de repetibilidade.). A espessura requeria para a estrutura do corpo do

missil em todos os casos foi praticamente a mesma (9 mm).

As Tabelas 4.19 e 4.20 mostram dados dimensionais das asas e superficies de cauda para
os melhores misseis de cada caso teste. Com relacdo a forma geométrica das superficies,
nota-se uma variacdo mais acentuada que em relacdo ao corpo do missil. Esse
comportamento era esperado, uma vez que, conforme explicado na Secdo 2.2.5 -
(Geometria e caracteristicas das superficies planas do missil), a area da superficie tem
maior impacto na estabilidade aerodinamica, controle e desempenho que a geometria da
superficie. As diferencas entres 0s maiores e 0s menores valores verificados para area de
asa e cauda foram, respectivamente, cerca de 41% e 25%. A diferenca nestas areas aliada a
posicdo de cada elemento em relacdo ao centro de massa do missil, resultou na variacao

verificada nos valores de estabilidade estatica (ver Tabela 4.21).

As Tabelas 4.22 a 4.26 mostram dados de voo, massa do missil e de seus componentes,
dados do booster e do motor de cruzeiro para os melhores misseis em cada um dos quatro
casos dos testes de repetibilidade. Essas tabelas mostram excelente aproximacéo entre os
valores obtidos para os diferentes casos.
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Assim, a partir da analise dos dados contidos nas Tabelas 4.16 a 4.26, é possivel inferir que
0 programa Scorpio 1.0 possui capacidade de indicar misseis parecidos (resultados
préximos), cada vez que ele é executado com as configuracfes iniciais semelhantes.
Portanto, considera-se que o programa € capaz de produzir resultados confiaveis quando se

analisa o critério de repetibilidade.

Tabela 4.16 - Dados da execucédo do Scorpio 1.0 para os casos de teste de repetibilidade.

1 2 3 4 Média
Tempo transcorrido durante execu¢a0 3¢ g63 9 400207 39,931 38.6335 38.662,28
do programa (s)
NUmero de geragOes avaliadas 100 100 100 100 100
NUmero de solugdes avaliadas: 20.000 20.000 20.000  20.000 20.000
Parcela avaliada do espagco de 1,27 1,27 1,27 1,27 1,27
solugdes possiveis (%): x1072% x1072° x107%2° x1072° x10°2
Tempo me~d|o consumido para avaliar 1,8031 2.0010 1,0965 19316 1,0331
uma solugao (s)
. ) Max. Max. Max. Max.
Critério de parada: -
ger. ger. ger. ger.

Tabela 4.17 - Dados de desempenho em voo para 0s casos de teste de repetibilidade.

Desempenho do missil 1 2 3 4 Média
Alcance maximo (km) 228,03 213,45 215,04 214 217,63
Alcance minimo (km) 0,33 0,33 0,33 0,33 0,33
Tempo até o alvo (5) 970,97 909,72 916,4 912,04 927,28
Massa de langcamento (kg) 602,56 597,83 598,07 599,53 599,49

Estabilidade estatica (adimensional - 1,757 1,992 2,091 1,509 1,837
multiplos do didametro)

Méaximo Fator de Carga em voo 1,7 1,711 1,724 1,737 1,718
(adimensional - maltiplos de g)

Avaliacdo do individuo (adimensional): 1,002977 1,003551 1,003535 1,00329 1,00333
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Tabela 4.18 - Dados dimensionais do corpo do missil dos casos de teste de repetibilidade.

1 2 3 4 Média

Dados dimensionais do corpo do missil
(Aluminio 2219-T81)

Comprimento do corpo do missil (mm) 3.899 3.841 3.788 3.834 3.840,5
Comprimento do nariz do missil (mm) 289,8 290,7 292,4 290,7 290,9
Diametro externo da estrutura do corpo

do missil (mm) 337 338 340 338 338,25
D[arr_letro interno da estrutura do corpo do 319 320 3219 320 320,2
missil (mm)

(Erzaf)ssura da estrutura do corpo do missil 9 9 9.1 9 9,03

Area de refergnma - secdo transversal do 00892 00897 00908 00897 00899
corpo do missil (m?)

Comprimento do boattail do missil (mm) 0 0 0 0 0

Diametro da parte posterior do boattail do
missil(mm) 337 338 340 338 338,3

Tabela 4.19 - Dados dimensionais da asa do missil dos casos de teste de repetibilidade.

1 2 3 4 Média
Dados dimensionais da asa do missil
(Aluminio 2219-T81)
Corda da ponta da asa (mm) 119 126,5 96,7 173,5 128,9
Corda da raiz da asa (mm) 389 393 313 420 378,8
Corda Aerodinamica média da asa (mm) 2779 2825 2239 313,8 2745
D[sténC|a entre corda aerod. média e a 122.8 1233 117 119.3 1206
raiz da asa (mm)
Taper ratio da asa (adimensional) 0,306 0,322 0,309 0,413 0,3375
Envergadura asa - soma 2 painéis (mm) 597 595 568 554 578,5
Razéo de aspecto da asa (adimensional) 2,3502 2,2905 2,7726 1,8670 2,3200
Angulo de enflechamento da asa (graus) 35 45 45 40 41,25
Area planiforme da asa (m?) 0,516 0,1546 0,164 0,1644 0,1468
Espessura média da raiz da asa (mm) 6,8 6,7 7 6 6,6
Ang. bordo ataque se¢éo asa (graus) 30 30 30 30 30
NUmero de painéis da asa (simples = 1; 2 2 2 2 2

cruciforme = 2; etc):
Dist. bordo ataque da raiz da asa - nariz

X 2066,5 20357 1856,1 17636 19304
(mm):
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Tabela 4.20 - Dados dimensionais da cauda do missil dos casos de teste de repetibilidade.

1 2 3 4 Média
Dados dimensionais das superficies de
cauda do missil (Aluminio 2219-T81)
Corda da ponta da cauda (mm): 100,2 95,5 141,8 106,6 111,0
Corda da raiz da cauda (mm): 293 309 375 309 3215
E:n(]);?)a Aerodinamica média da cauda 212.4 291 275.9 224.2 2233
Distancia entre corda aerod. média e a 116.5 1232 1225 120 1205

raiz da cauda (mm)

Taper ratio da superficie das superficies
de cauda (adimensional):

Envergadura total das superficies de

0,342 0,309 0,378 0,345 0,343

o ) 557 598 577 573 576,2
cauda -soma 2 painéis-(mm):
Razéo de aspecto da cauda (adimens.) 2,833 2,957 2,233 2,757 2,695
Angulo de enflechamento das superficies
de cauda (graus) 50 40 40 35 41,25
Area planiforme da cauda (m?) 0,095 0,1409 0,491 0,1191 0,1296
Espessura média da raiz da cauda (mm) 5,4 5,4 5,4 6,1 5,58
Ang. tot. bordo de ataque secéo transv. da 30 30 30 30 30
cauda (graus)
NUm. painéis cauda (simples = 1; 2 2 9 9 9

cruciforme = 2; etc) (adimens.)
Dist. bordo ataque da cauda - nariz (mm)  3548,1 3456,9 3371,3 3488,9 3466,3

Tabela 4.21 - Centro aerodindmico do missil dos casos de teste de repetibilidade.

1 2 3 4 Média

Centro aerodindmico

Centro aerodindmico do corpo do missil
(mm)

Centro aerodinamico da asa (bordo de
ataque) (mm)

Centro aerodinamico da cauda (bordo de
ataque) (mm)

Centro aerodindmico da asa (nariz do
missil) (mm)

Ce,znt'ro aerodindmico da cauda (nariz do 3740 36155 35431 3629 3631.9
missil) (mm)

Centro aerodinamico do missil (mm) 2541,7 2593,9 2605 2426,9 25418
Centro de massa (CG) do missil (mm) 19495 19205 1894 1917 1920,3

Es,tat_Jllldade _gstatlca (adimensional - 1,757 1,992 2,001 1,509 1,837
multiplos do didmetro)

228,6 228,2 228,3 228,1 228,3
69,5 70,6 56 78,4 68,6
53,1 55,3 69 56,1 58,4

22219  2229,7 2029,1 1942,2 21057
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Tabela 4.22 - Dados de voo do missil dos casos de teste de repetibilidade.

1 2 3 4 Média
Relacdo Sustentacdo/Arrasto
Relacdo Sustentacdo/Arrasto média em
cruzeiro (adimensional) 3,582 3,538 3,565 3,549 3,559
Relacéo _Suste_nta(;ao/Arrasto média em 3,183 3,100 3,137 3,129 3,139
coast (adimensional)
Arrasto médio em voo
Arrasto médio em boost (N) 204,13 206 202,96 206,74 204,96
Arrasto médio em cruzeiro (N) 1321,42 1299,72 1304,13 1299,74 1306,25
Arrasto médio em coast (N) 1425,29 1388,6 1408,68 1401,46 1406,00
Tabela 4.23 - Massa do missil dos casos de teste de repetibilidade.

1 2 3 4 Média
Massa - principais momentos Voo
Massa total de lancamento (kg) 602,56 597,83 598,07 599,53 599,50
Massa do missil - inicio do cruzeiro (kg) 502,07 498,11 498,28 499,53 499,50
Massa do missil - fim do cruzeiro (kg) 453,12 452,04 452,19 453,33 452,67
Massa espec. do missil - inicio do
CrUZeiro - ref.+1384 -(kg/m?) 1443,6 14153  1448,1 1452,1 14398

Tabela 4.24 - Massa dos componentes dos casos de teste de repetibilidade.

1 2 3 4 Média
Massas dos componentes do missil
Massa do Booster com propelente (kg) 92,72 91,99 92,01 92,23 92,23
Massa de propelente necesséaria para o 60.27 59.79 50,81 59.95 59.96
Booster (kg)
Massa do Booster sem propelente (kg) 32,45 32,2 32,2 32,28 32,283
Massa da Cabeca de Guerra (kg) 231 231 231 231 231
Massa dos Sistemas de Guiamento,
Controle e Enlace de Dados (kg): 429 429 429 429 429
Massa de combustivel de cruzeiro (kg) 48,95 46,08 46,09 46,21 46,83
Massa da estrutura (corpo) do missil (kg) 102,57 101,62 101,37 101,44 101,75
Massa total da Asa (kg) 4,19 4,27 3,31 4,23 4,00
Massa total da Cauda (kg) 2,45 2,68 3,4 2,99 2,88
Massa do motor de cruzeiro (kg) 42,8 42,35 42,99 43,55 42,92
Massa total dos atuadores das superficies 1361 1361 13,61 13,61 13,61
de controle (kg)
Massa total da fonte de energia (kg) 13,61 13,61 13,61 13,61 13,61
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Tabela 4.25 - Dados do booster dos casos de teste de repetibilidade.

1 2 3 4 Média
Sistema de Propulséo - Booster
Empuxo (N): 53178,2 52761,2 527825 52911,2 52908,3
Dados de entrada
Pressdo de combustdo (MPa): 7 7 7 7 7
Velocidade caracteristica (m/s): 1560 1560 1560 1560 1560

Razdo de calores especificos na tubeira
(adimensional):
Fator de aceleragdo durante boost

1,18 1,18 1,18 1,18 1,18

(mdaltiplo da acel. gravidade): ¢ ¢ . . .
Constante do gés (ar) (J/kg.K): 287 287 287 287 287
Coeficiente de descarga (adimensional) 0,96 0,96 0,96 0,96 0,96
Flight path angle (graus): 45 45 45 45 45
Raz_ao de_ expa.nsao da tubeira - Booster 0,386 0,386 0,386 0,386 0,386
(adimensional):

Area da garganta da tubeira (m?) 0,00491 0,00487 0,00488 0,00489 0,00488

Diametro da garganta da tubeira (mm) 79,1 78,8 78,8 78,9 78,9
Diametro da exaustdo da tubeira (mm) 242,3 241,3 2414 2417 241,6

Velocidade de cruzeiro (m/s) 238 238 238 238 238
xjaégrgsate\r/e(lrﬁ;:sl)dade incremental devido 238 238 238 238 238
Massa de propelente minima (kg) 56,61 56,17 56,19 56,33 56,33
Tempo de combustdo minimo (s) 2,57 2,57 2,57 2,57 2,57
Massa de propelente necessaria (kg) 60,27 59,79 59,81 59,95 59,96
Tempo de combustdo necessario (S) 2,73 2,73 2,73 2,73 2,73
Peso médio do missil durante Boost (N) 5613,2 5569,2 55715 5585,1 5584,75
Fluxo Massico de Propelente (kg/s) 22,04 21,87 21,88 21,93 21,93
Impulso Especifico - Booster (s) 246,04 246,04 246,04 246,04 246,04
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Tabela 4.26 - Dados do motor de cruzeiro dos casos de teste de repetibilidade.

Sistema de Propulséo - Motor de Cruzeiro 1 2 3 4 Média

Tipo de motor de cruzeiro: Turbojato

Empuxo necessario - inicio do cruzeiro (N) 1371,3 1365,6 13349 1351,4 1355,8
Empuxo necessario - fim do cruzeiro (N) 1290,3 1251,6 1291,2 12645 12744
Empuxo necessario max. Fator de Carga (N) 2098,5 2076,4 2108,1 21356 2104,65
CondicGes de operagdo inicio voo cruzeiro

Temperatura

Temp. estagnacgéo entrada compressor (K) 316 316 316 316 316
Temp. estagnacdo saida do compressor (K) 520,9 520,9 520,9 520,9 520,9
Temp. estagnacgéo entrada na turbina (K) 816 816 816 816 816

Temperatura estagnacéo saida da turbina (K) 611,2 611,2 611,2 611,2 611,2
Pressédo

Relacdo de pressGes no compressor (Pa/Pa): 5,4 54 54 5,4 5,4
Relacéo de press6es no combustor (Pa/Pa) 0,95 0,95 0,95 0,95 0,95
Pressdo estagnagéo entrada compressor (kPa) 135,8 135,8 135,8 135,8 135,8
Pressdo estagnacdo saida compressor (kPa) 733,5 733,5 733,5 733,5 733,5
Pressdo de estagnacdo entrada turbina (kPa)  696,8 696,8 696,8 696,8 696,8
Pressdo de estagnacdo saida da turbina (kPa)  186,5 186,5 186,5 186,5 186,5
Pressdo na saida do bocal de exaustdo (kPa)  100,7 100,7 100,7 100,7 100,7
Eficiéncia isentrépica (dados de entrada)

Efic. isentropica difusor de ar (adimens.) 0,91 0,91 0,91 0,91 0,91
Efic. isentropica compressor (adimens.) 0,89 0,89 0,89 0,89 0,89
Efic. isentropica turbina (adimens.) 0,9 0,9 0,9 0,9 0,9

Efic. isentropica bocal exaustdo (adimens.) 0,95 0,95 0,95 0,95 0,95
Calor especifico do fluido de trabalho

Razdo calores especificos difusor (adimens.) 1,4 1,4 1,4 1,4 1,4
Razdo calores espec. compressor (adimens.) 1,37 1,37 1,37 1,37 1,37
Razdo calores especificos turbina (adimens.) 1,33 1,33 1,33 1,33 1,33
Razdo calores espec. bocal exaus. (adimens.) 1,33 1,33 1,33 1,33 1,33

Razdo combustivel/ar (kg/kg): 0,00807 0,00807 0,00807 0,00807 0,00807
Poder calorifico do combustivel (kJ/kg) 43000 43000 43000 43000 43000
Velocidade na saida bocal de exaustdo (m/s) 436,35 436,35 436,35 436,35 436,35
Area da saida do bocal de exaustio (m2) 0,02346 0,02336 0,02284 0,02312 0,02319

Area secdo transversal corpo do missil (m?)  0,0892 0,0897 0,0908 0,0897 0,0899
RazNao area dq saida do bocal de exaustdo / 02631 02604 02516 02577 02582
secdo do missil (adm.)
Diametro saida do bocal de exaustdo (mm) 172,8 172,5 170,5 171,6 171,9

Mach saida bocal de exaustdo (adimens.) 0,9712 0,9712 09712 0,9712 0,9712
Fluxo de ar pela turbina (kg/s) 6,7945 6,7666 6,6141 6,6962 6,7178
Consumo de combustivel (kg/s) 0,0548 0,0546 0,0534 0,0540 0,0542
Empuxo Especifico (KN.s/kg) 0,2018 0,2018 0,2018 0,2018 0,2018
Consumo especifico de comb. (kg/s.kN) 0,04 0,04 0,04 0,04 0,04

Impulso Especifico (s) 2550,7 2550,7 2550,7 2550,7 2550,7
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4.4 - DEMONSTRACAO DO USO DO SCORPIO 1.0 PARA O CASO DE UM
MISSIL DE CRUZEIRO SUBSONICO EM DESENVOLVIMENTO

O programa Scorpio 1.0 foi utilizado para o estudo do caso de um missil que se encontrava
em fase de desenvolvimento a época da elaboragdo deste trabalho. Para isso serdo
utilizados dados preliminares divulgados pelos participantes do projeto (fabricante e

operador) na forma que se segue.

4.4.1 - Missil Tatico de Cruzeiro para o Sistema ASTROS 2020

O Projeto do Sistema Missil Tatico de Cruzeiro tem como objeto a pesquisa e 0
desenvolvimento de um Sistema Missil Tatico de Cruzeiro com uma faixa de alcance de 30
km a 300 km, com capacidade de ser disparado a partir da plataforma do Sistema ASTROS

em uso pelo Exército Brasileiro (Exército Brasileiro, 2014).

O sistema ASTROS (Artillery Saturation Rocket System) é um sistema de lancadores
maultiplos de foguetes desenvolvido e fabricado pela empresa brasileira Avibras e utilizado
pelo Exército Brasileiro (EB). E um sistema de artilharia de foguetes para saturacio de
area (Figura 4.25). Atualmente o EB, juntamente com o fabricante do sistema, desenvolve
0 projeto ASTROS 2020, que abrange, dentre outros pontos, o desenvolvimento de um
missil tatico de cruzeiro e as modificacdes necessarias no sistema ASTROS para torna-lo

compativel com o missil.

Figura 4.25 - Unidade lancadora do sistema ASTROS no momento do disparo de um

foguete (Exército Brasileiro, 2016).
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Segundo o EB, o Sistema Missil Tatico de Cruzeiro do Sistema ASTROS 2020 sera dotado
de booster para aceleracdo inicial e motor turbojato para voo em cruzeiro subsénico.
Devera ainda atender as limitacdes impostas pelo Regime de Controle de Tecnologia de
Misseis (Missile Technology Control Regime) e ser desenvolvido e produzido por empresa
nacional. Requisitos técnico-operacionais basicos e dados preliminares do Missil Téatico de
Cruzeiro do sistema ASTROS 2020 estdo disponiveis na Tabela 4.27 (Exército Brasileiro,
2015; Exercito Brasileiro, 2012).

Tabela 4.27 - Caracteristicas iniciais do missil tatico de cruzeiro

do sistema ASTROS 2020.
Faixa de alcance (ao nivel do mar) 30 a 300 km
Massa da cabeca de guerra >200 kg
Altitude de cruzeiro (acima do nivel do solo) 200-800 m
Altitude de langamento (em relac¢do ao nivel do mar) 0—2500 m
Numero de Mach em cruzeiro 0,8
Velocidade nominal de cruzeiro 275 m/s
Combustivel de cruzeiro querosene de aviagdo
Volume de combustivel (previsao) 1801
Comprimento com booster 5480 mm
Didmetro 450 mm
Peso total de langamento 1100 kgf
Misseis por lancador ASTROS 2020 2
Local de queda do booster Aprox. 4 km do local de langcamento

4.4.2 - Configuragdes iniciais do Scorpio 1.0 para o caso do Missil Tatico de Cruzeiro
do Sistema ASTROS

Para a execucdo do programa Scorpio 1.0 para o caso do Missil Tatico de Cruzeiro do
Sistema ASTROS 2020 foram utilizadas os dados mostrados nas Tabelas 4.28 a 4.33. As
caracteristicas do missil tatico de cruzeiro do sistema ASTROS 2020 descritas
anteriormente foram empregadas. As configuracdes de ajuste para o algoritmo genético tais
como tamanho da populacdo, taxa de mutacdo e niumero maximo de geracdes foram as
mesmas dos casos teste de repetibilidade (ver Tabela 4.28). Contudo, os requisitos de voo

foram alterados, de forma a atender ao maior alcance (300 km) e massa de langamento
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(1100 kg), bem como um aumento no fator de carga em manobra (0 que permite curvas

com menor raio), conforme mostrado na Tabela 4.29.

Tabela 4.28 - Configuracdes de ajuste do AG para o caso do missil tatico de cruzeiro do

sistema ASTROS 2020.
Parametro Valor
NUmero de individuos na populacao 200
Numero de individuos no grupo de elite 4
Numero de individuos no grupo de imigrantes 20
Numero de genes no cromossomo (incluindo fungéo de avaliacdo) 25
Probabilidade de mutacéo inicial (%) 2,00
Probabilidade de mutacéo final (%) 15,00
NUmero maximo de geracdes 100
Avaliacdo suficiente para terminar execucdo (critério de parada) 15

Tabela 4.29 - Requisitos de voo para o caso do missil tatico de cruzeiro do sistema

ASTROS 2020.
Requisito de desempenho Valor
Alcance maximo (km) 300
Alcance minimo (km) 30
Tempo maximo até o alvo (s) 1500
Massa de lancamento méxima (kg) 1100
Estabilidade estatica minima (adimens. - multiplos do diametro) 1,48
Fator de carga em manobra minima (adimens. — multiplos de Q) 2,00

As variaveis de projeto foram ajustadas de forma a permitir a busca de um missil
otimizado dentro dos limites impostos. Dessa maneira, as Tabelas 4.30 a 4.32 exple 0s
limites inferior e superior aplicados para cada variavel de projeto, bem como a variacao
aplicada. Destaca-se que alguma varidveis foram ajustadas de forma que os limites
superior e inferior sejam iguais. Por exemplo, a altitude de voo de cruzeiro (foi
considerado o valor médio da altitude de voo para um langamento ao nivel do mar),
namero de Mach em voo de cruzeiro, temperatura de combustdo do motor (temperatura de
entrada na turbina) etc. O limite superior de comprimento do corpo (4500 mm) foi
estabelecido considerando uma estimativa do comprimento do booster (estimado em
aproximadamente 1 m), sendo, portando, menor que o comprimento maximo indicado na
Tabela 4.27 (5480 mm). Essa aproximacéo se fez necessaria, pois 0 programa atua com o
comprimento do corpo do missil em voo de cruzeiro, considerando a eje¢do do booster.
N&o obstante, o programa Scorpio 1.0 é capaz de estimar a massa do booster, conforme
sera mostrado. O didmetro maximo utilizado foi o indicado na Tabela 4.27 .
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Tabela 4.30 - Variaveis de projeto para o caso do missil tatico de cruzeiro do sistema

ASTROS 2020.
Variaveis de projeto (genes) Valor
Altitude de voo de cruzeiro
Altitude minima de voo (m) 500
Altitude maxima de voo (m) 500
Incremento de variacdo da altitude de voo (m) 50
Diametro do corpo do missil
Diametro minimo (m) 0,330
Didmetro méaximo (m) 0,450
Incremento de varia¢do do diametro (m) 0,001
Comprimento do corpo do missil
Comprimento minimo (m) 3,800
Comprimento maximo (m) 4,500
Incremento de variagdo do comprimento (m) 0,001
Comprimento do nariz do missil (multiplo do diametro)
Comprimento minimo do nariz (adimensional) 1,00
Comprimento maximo do nariz (adimensional) 1,00
Incremento de variagdo do comprimento do nariz (adimensional) 0,5
Taper ratio da asa
Valor minimo (adimensional) 0,500
Valor méaximo (adimensional) 0,900
Incremento de variacdo do taper ratio (adimensional) 0,001
Taper ratio da superficie de cauda
Valor minimo (adimensional) 0,500
Valor méaximo (adimensional) 0,900
Incremento de variacdo do taper ratio (adimensional) 0,001
Corda aerodinamica da raiz da asa
Valor minimo (m) 0,400
Valor méaximo (m) 0,900
Incremento de varia¢do da corda da raiz da asa (m) 0,001
Corda aerodinamica da raiz da superficie de cauda
Valor minimo (m) 0,300
Valor méaximo (m) 0,600
Incremento de variagdo da corda da raiz da superficie de cauda (m) 0,001
Angulo de enflechamento da asa
Valor minimo (graus) 20
Valor méaximo (graus) 50
Incr. de variacédo do enflechamento da asa (graus) 5
Angulo de enflechamento da superficie de cauda
Valor minimo (graus) 20
Valor méaximo (graus) 50
Incr. de variagdo do enflechamento da superficie de cauda (graus) 5
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Tabela 4.31 - Variaveis de projeto para o caso do missil tatico de cruzeiro do sistema
ASTROS 2020. (continuacéo 1).

Variaveis de projeto (genes) Valor
Angulo total de bordo de ataque da se¢o transversal da asa e cauda

Valor minimo (graus) 30
Valor méaximo (graus) 30
Incremento de variacdo do ang. total de bordo de ataque (graus) 5
Envergadura total da asa (soma dos 2 painéis)

Valor minimo (m) 0,600
Valor méaximo (m) 1,200
Incremento de variacdo da envergadura de asa (m) 0,001
Envergadura total das superficies de cauda (soma dos 2 painéis)

Valor minimo (m) 0,400
Valor méaximo (m) 0,600
Incremento de variagdo da envergadura de cauda (m) 0,001
Numero de painéis da asa (Asa simples = 1; cruciforme = 2; etc)

Valor minimo (adimensional) 2
Valor méaximo (adimensional) 2
Incremento de variagdo do numero de painéis da asa (adimensional) 1
Numero de painéis superf. de cauda (Cauda simples = 1; cruciforme = 2; etc)

Valor minimo (adimensional) 2
Valor méaximo (adimensional) 2
Incremento de variagdo do nimero de painéis da cauda (adim.) 0,5
Numero de Mach em voo de cruzeiro

Valor minimo (adimensional) 0,8
Valor méaximo (adimensional) 0,8
Incr. de variagdo do nimero de Mach de cruzeiro (adimensional) 0,1
Distancia do bordo de ataque da raiz da asa até nariz (mult. do comprimento)

Valor minimo (adimensional) 0,400
Valor méaximo (adimensional) 0,600
Incremento de variacdo (adimensional) 0,01
Dist. bordo de ataque da superficie de cauda até nariz (mult. do comprimento)

Valor minimo (adimensional) 0,87
Valor méaximo (adimensional) 0,95
Incremento de variacédo (adimensional) 0,01
Temperatura de combustéo

Valor minimo (K) 816
Valor méaximo (K) 816
Incremento da temperatura de combustéo (K) 50
Angulo de voo inicial apds cruzeiro

Valor minimo (graus) 45
Valor méaximo (graus) 45
Incremento (graus) 5
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Tabela 4.32 - Variaveis de projeto para o caso do missil de cruzeiro do sistema ASTROS
2020. (continuagao 2).

Variaveis de projeto (genes) Valor
Fracdo massica de combustivel (massa de comb./massa inicio do cruzeiro)

Valor minimo (adimensional) 0,050
Valor méaximo (adimensional) 0,250
Incremento de variacdo (adimensional) 0,003
Relacéo de pressbes no compressor (adimensional)

Valor minimo (adimensional) 5,2
Valor méaximo (adimensional) 5,8
Incremento de variacdo (adimensional) 0,1

Tabela 4.33 - Parametros de projeto para o caso do missil de cruzeiro ASTROS 2020.

Parametro Valor
Dados de langamento e impacto

Altitude de langamento (m) 0
Altitude de impacto (m) 0
Velocidade de langamento (m) 0
Velocidade de impacto (m) 200,0
Dados de massa do missil

Massa da cabeca de guerra (kg) 200,0
Massa dos sistemas de guiamento, controle e enlace de dados (kg) 70,0
Massa dos atuadores das superficies de controle (kg) 30,0
Massa da fonte de energia (kg) 25,0
Dados aerodinamicos

Maximo angulo de ataque da asa (graus) 10,0
Maximo angulo de ataque do corpo (graus) 10,0
Maximo angulo de ataque da superficie de cauda (graus) 10,0
Incremento na variacdo dos angulos de ataque (graus) 0,25
Parcela do arrasto de base desprezada em cruzeiro (%) 25,0
Erro méaximo nas equacdes de equilibrio em voo (%) 3,0
Tipo de controle Cauda
Presenca de boattail Né&o
Tipo de motor de cruzeiro Turbojato
Dados do sistema de propulséo - foguete - Booster

Pressdo de combustéo (Mpa) 7,00
Velocidade caracteristica (m/s) 1560,0
Razdo de calores especificos na tubeira (adimensional) 1,18
Fator de aceleragdo durante boost (multiplo da acel. gravidade) 9,00
Coeficiente de descarga (adimensional) 0,96
Dados do sistema de propulsédo - Motor de cruzeiro - Turbojato

Eficiéncia isentrdpica do difusor de admissao de ar (adimensional) 0,91
Eficiéncia isentrépica do compressor (adimensional) 0,89
Eficiéncia isentropica da turbina (adimensional) 0,90
Eficiéncia isentrépica do bocal de exaustdo (adimensional) 0,95
Razdao de calores especificos no difusor de entrada (adimensional) 1,4
Razdo de calores especificos no compressor (adimensional) 1,37
Razdo de calores especificos na turbina (adimensional) 1,33
Raz&o de calores especificos no bocal de exaustdo (adimensional) 1,33
Relacéo de pressdes no combustor (adimensional) 0,95
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Os parametros de projeto aplicados para a otimizacdo do missil tatico de cruzeiro do
sistema ASTROS 2020 (ver Tabela 4.33) diferem daqueles utilizados nos casos teste de
repetibilidade apenas em relacdo as massas invariaveis do missil. Para a massa da cabeca
de guerra foi utilizado o valor constante na Tabela 4.27. Os demais componentes de massa
invaridvel no programa, ou seja, sistemas de guiamento, controle e enlace de dados,
atuadores das superficies de controle e fonte de energia, tiveram aumento arbitrério da

estimativa de massa considerando que os requisitos do missil resultariam em;

1. Missil com maior massa e maiores cargas nas superficies de controle (atuadores
com maior torque e peso);

2. Maior poténcia requerida para transmissdo de dados pelo sistema de enlace de
dados, devido ao maior alcance de voo (maior peso e consumo de energia elétrica);

3. Maior potencia requerida e tempo de fornecimento por parte da fonte de energia do

missil (fonte de energia maior e mais pesada).

Salienta-se que os valores de massa dos referidos componentes foram arbitrados a partir
dos valores referenciados na literatura para o missil AGM-84D Harpoon. Note-se que esse
ultimo tem dimensdes e caracteristicas técnico-operacionais que permitiram fazer essa

aproximacdo, conforme sera visto nos resultados obtidos.

4.4.3 - Resultados do caso do Missil Tatico de Cruzeiro do Sistema ASTROS 2020

A Figura 4.26 mostra resultados da execucdo do Scorpio 1.0 para o caso do Missil Tatico
de Cruzeiro do Sistema ASTROS 2020. Analogamente ao caso do missil AGM-84D
Harpoon e aos casos de repetibilidade descritos anteriormente, a Figura 4.26 é formada por
quatro graficos. O grafico do canto superior esquerdo mostra a avaliacdo atribuida ao
melhor individuo (vermelho) e a avaliagdo média da populagdo (azul) ao longo das
geragBes. No canto superior direito € indicado o alcance maximo (azul) e minimo (verde)
para 0 melhor individuo ao longo das geracdes. No canto inferior esquerdo é mostrado o
tempo de voo até o alvo do melhor individuo ao longo das geragdes. Por fim, o grafico do

canto inferior direito indica a massa de langamento do melhor individuo em cada geracéo.
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Figura 4.26 - Gréaficos da execucao do Scorpio 1.0 para o caso do sistema ASTROS 2020.

Foi explicado anteriormente que a funcdo de avaliacdo para misseis taticos foi composta de
tal forma que uma avaliacdo igual ou superior a um indica um missil tecnicamente viavel e
que atende aos requisitos de projeto. Logo, a partir da analise dos gréfico de avaliacdo do
melhor individuo (pontos vermelhos) da Figura 4.26, é possivel concluir que o programa
encontrou uma solucdo adequada desde a primeira geracdo e que o processo evolutivo
ocorreu ao longo desta execuc¢do. Isso pode ser constatado uma vez que a variacao ocorrida
nos outros trés graficos dessa figura indica que o melhor individuo da populagdo foi
alterado diversas vezes, especialmente nas primeiras cinquenta geracdes. Os pontos azuis
mostram o0s valores da avaliagdo média da populacdo, que mostram 0 mesmo
comportamento verificado nos testes de repetibilidade, ou seja, um aumento inicial do
valor médio, com um decaimento posterior. Os motivos desse fenbmenos sdo 0s mesmos

que aqueles apontados quando se comentou sobre os testes de repetibilidade.

Na Figura 4.27 sé@o mostrados dados do mesmo caso representado na Figura acima, com

escalas diferentes. O gréafico do canto superior esquerdo mostra apenas a avaliagdo
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atribuida ao melhor individuo ao longo das geracGes. No canto superior direito € indicado
somente o alcance maximo do melhor individuo, no canto inferior esquerdo, o tempo de
Voo até o alvo, e no canto inferior direito, a massa de lancamento do melhor individuo em

cada geracéo.
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Figura 4.27 - Gréaficos da execucdo do Scorpio 1.0 para o caso do sistema ASTROS 2020

(diferentes escalas).

A curva referente ao alcance maximo do melhor individuo mostra uma intensa variacdo
inicial seguido de um trecho com valores tendendo a 300 km, conforme esperado, dado o
conjunto de requisitos de projeto. O grafico do canto inferior esquerdo mostra o tempo de
voo, que é dominado pela distancia percorrida, uma vez que a velocidade é mantida
constante em Mach 0,8. Por fim, no canto inferior direito sdo mostradas as massas de
lancamento em casa geracdo de casa execugdo do programa. Os valores de massa de
langcamento apresentaram comportamento com tendéncia decrescente a partir da primeira

geracdo, culminando na massa de 742,99 kg na ultima geracao.

224



As imagens da Figura 4.28 foram geradas pelo programa Scorpio 1.0 e séo referentes aos
misseis integrantes do grupo de elite da Ultima geracdo da execucdo do caso do Missil
Tatico de Cruzeiro do sistema ASTROS 2020. Elas mostram a configuracdo geral dos
misseis. Na Figura 4.28 estdo indicados:

1. Centro aerodindmico do corpo (quadrado verde);

2. Centro aerodinamico da asa (quadrado azul proximo ao centro do missil);

3. Centro aerodinamico das superficies de cauda (quadrado azul na regido posterior do

missil);
4. Centro aerodindmico do missil (losango magenta);
5. Centro de massa do missil (circulo vermelho).

Pela escala presente nas imagens, percebe-se que o missil otimizado para o caso do sistema
ASTROS 2020 tem comprimento superior ao missil AGM-84D Harpoon (ver Figura 4.12).
A posicdo relativa do centro aerodindmico do missil (losango magenta) em regido posterior
ao centro de massa do missil (circulo vermelho) indica que o missil é estaticamente
estavel. As Tabelas 4.35 a 4.44 a seguir ddo maiores informacdes a respeito do missil
otimizado, ao passo que o relatorio de execucdo do programa Scorpio 1.0, para 0 caso
presente, esta disponivel no ANEXO | — RELATORIO DE EXECUCAO DO SCORPIO
1.0: MISSIL ASTROS 2020 e apresenta informagdes mais abrangentes.
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Figura 4.28 - Imagens representativas dos melhores misseis a partir das configuragoes

mostradas nas Tabelas 4.28 a 4.33.
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A Tabela 4.34 indica que, para esse estudo de otimizacdo também foram avaliados 20 000
misseis distribuidos em 100 geracdes. As consideracdes sobre a parcela avaliada do espaco
de solucgdes, feitas quando foram apresentados os resultados dos casos de repetibilidade,
também se aplicam nesse caso, sendo que, devido ao maior nimero de configuracdes
possiveis na execucao atual (devido a modificagcdo das varidveis de projeto), o percentual

de solucdes avaliadas nessa ultima execucdo do programa foi menor.

Como visto na Tabela 4.35, o missil otimizado atendeu aos requisitos de projeto constantes
na Tabela 5.29, tendo alcance maximo de 302,6 km (superior a 300 km), alcance minimo
de 0,42 km (inferior a 30 km), massa de lancamento de 742,99 (inferior a 1100 kg),
estabilidade estética igual a 2,046 (superior a 1,48), maximo fator de carga em voo de
2,014 (superior a 2,00).

Vale esclarecer que o alcance minimo calculado pelo programa Scorpio 1.0 representa
apenas a distancia percorrida pelo missil durante a fase de aceleracdo (booster acionado).
O alcance minimo real de um missil sera superior a essa distancia. Considerando que o
valor calculado (0,42 km) é muito inferior ao valor requerido (30 km), esse requisito nao é
critico no processo de dimensionamento e otimizacdo do missil, portanto ndo sera dada

maior atencao a este dado.

Um dado notério obtido nos resultados é o missil configurado pelo programa Scorpio ter
massa de langcamento que representa cerca de 67,5% da massa de lancamento maxima
indicada na Tabela 4.27. Esse resultado é significativo uma vez que o custo de um missil
tatico pode ser diretamente relacionado com sua massa (Fleeman, 2012). O ANEXO G —
ESTIMATIVA DE CUSTOS DE MISSEIS TATICOS contém equagBes para estimativas
de custo de desenvolvimento e de producdo de misseis taticos com base em registros

historicos.

Além do custo, um outro aspecto que pode ser discutido a partir desse resultado, é a
possibilidade inicial de instalacdo de trés misseis em cada unidade langadora ao invés de
dois, conforme previsdo mostrada na Tabela 4.27. 1sso representaria um aumento de 50%

no poder de fogo de cada unidade lancadora, mantendo-se virtualmente a mesma
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estimativa inicial de peso (2.229 kgf vs 2.200 kgf). Embora o peso de langamento ndo seja
a Unica limitacéo relacionada a plataforma de langamento (podem existir outras limitacGes,
como por exemplo, limitagdes de espaco fisico), esse resultado sugere que um missil
otimizado traria caracteristicas superiores ao sistema ASTROS 2020, tais como menor

custo e/ou maior poder de fogo.

A Tabela 4.36 mostra dados dimensionais do corpo do missil otimizado para o sistema
ASTROS 2020. O resultado apresentado pelo programa indicou um missil com diametro
préximo do limite inferior para diametro (345 mm vs 330 mm) e comprimento proximo do
limite superior para o comprimento (4462 mm vs 4500 mm), conforme pode ser constatado
pela confrontacdo dos dados da Tabela 4.36 e das Tabelas 4.30 a 4.32. Isso provavelmente
decorreu do fato de um missil com essa configuracdo apresentar menor arrasto e requerer
menor empuxo. Contudo, € preciso evidenciar que podem existir outras restricGes que nao
foram aplicadas neste estudo, que implicam na imposi¢do de um diametro minimo para o
missil, tais como didmetro minimo interno necessario para instalagdo do motor turbojato

ou do sistema de guiamento e controle, dentre outras.

A Tabela 4.41 apresenta estimativas das massas de langamento do missil e nos instantes de
inicio e fim do voo em cruzeiro. Considera-se a ejecdo do booster antes do inicio do voo
em cruzeiro. A diferenca entre a massa de inicio e fim de cruzeiro é a massa de
combustivel. Essa tabela apresenta também o valor estimado da massa especifica do missil.
O valor estimado para massa especifica do missil (1.446 kg/m3) é proximo do valor de
referéncia (1.384 kg/?), indicado por Fleeman (2012). A Tabela 4.42 apresenta de forma

individualizada a massa estimada dos principais componentes do missil.

Na Tabela 4.43 sdo indicados dados para o booster do missil. Um dos parametros de
projeto utilizados foi a aceleracdo durante boost igual a nove vezes o valor da aceleragdo
da gravidade. Obviamente esse parametro tem forte influéncia no empuxo requerido,

dimensGes da turbeira, tempo de combustéo, fluxo méassico de propelente etc.
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A Tabela 4.44 é composta por informagdes a respeito do motor turbojato para voo em
cruzeiro. Essa Tabela indica trés valores distinto de empuxo; nos momentos de inicio e fim
de cruzeiro e considerando um voo em maximo fator de carga. O calculo do empuxo
necessario no inicio e fim de cruzeiro consideram a altitude e velocidade de cruzeiro, com
as respectivas condi¢cdes atmosféricas. Consideram ainda os angulos de ataque de cada
elemento aerodindmico do missil (corpo, asa e cauda) na determinacdo da configuracdo de
equilibrio em voo, para entdo determinar o arrasto total e, posteriormente, 0 empuxo
necessario. Apesar do programa considerar as mesmas condicdes de voo no inicio e fim do
cruzeiro, o programa indica valores diferentes no empuxo necessario para cada momento.
Isso decorre da diferenca de massa do missil entre esses momentos de voo, devido ao
consumo do combustivel disponivel. Essa diferenca de massa resulta em diferentes
condicdes de equilibrio em voo, diferentes forcas de arrasto e, portanto, diferentes valores

de empuxo.

O valor de empuxo necessario em maximo fator de carga em voo mostrado na Tabela 4.44
considera voo em regime permanente nessa situacdo. Sendo assim, o missil poderia manter
velocidade constante mesmo executando uma curva horizontal no fator de carga calculado.
Esse valor de empuxo é utilizado para o célculo da massa do motor de cruzeiro, ao passo
que o valor do empuxo no inicio do cruzeiro € utilizado para o calculo da velocidade e area

de saida do bocal de exaustdo, fluxo de ar pela turbina, consumo de combustivel etc.

E importante enfatizar que os valores de eficiéncia isentrépica dos componentes (difusor,
compressor, turbina e bocal de exaustdo) bem como os valores de razdo de calores
especificos, considerados para o fluxo nesses componentes, tém forte influéncia no
desempenho do motor e afetam grandemente seu dimensionamento. E desejavel que esses
componentes tenham a maior eficiéncia isentropica possivel para que o desempenho do
motor, e consequentemente do missil, seja penalizado o minimo possivel. Além disso, deve
ser dada especial atencdo quando do projeto de um motor para determinado missil ou na
selecdo de um motor existente para instalagdo em um missil em desenvolvimento, quanto
ao “ponto de projeto”, ou seja, o conjunto de condi¢cdes de operacdo considerado para o

dimensionamento do motor. Isso se faz necessario haja vista a acentuada queda de
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desempenho verificada em motores turbojato (e ramjet) quando em operacdo diferente
daquelas consideradas em projeto. Os valores de eficiéncia isentropica mostrados na
Tabela 4.44 se baseiam em referéncias da literatura. Assim, a melhor abordagem para uma
otimizacdo com fins praticos (como o projeto real do programa ASTROS 2020), seria 0
uso de valores conhecidos de um motor existente ou um estudo abrangente acerca do efeito
das ineficiéncias especificas de cada componente sobre o desempenho do missil, para que
fosse possivel embasar um conjunto de requisitos técnicos para o projeto do motor. No
ambito deste trabalho e para fins demonstrativos do uso do programa Scorpio 1.0, é

suficiente adotar valores fixos e tipicos para cada componente do motor.

Vale esclarecer que o programa Scorpio 1.0 ndo faz um estudo de todo o envelope de voo
do missil. Isso pode refletir na configuracdo geral do missil. Para ilustrar, pode-se citar
duas situacBes que ndo sdo tratadas a priori pelo programa: a necessidade de o missil voar
com velocidade inferior a velocidade nominal de cruzeiro e na maxima altitude requerida
(3300 m acima do nivel do mar), exigindo que o missil disponha de maior area de asa e
cauda para compensar o efeito da menor pressdo dinamica sobre as superficies, ou ainda, a
necessidade de o missil voar com velocidade superior & nominal de cruzeiro, requerendo
maior empuxo do motor. O estudo do envelope de voo pode ser feito com o programa
Scorpio 1.0 de forma iterativa pelo usuario, mas ndo de forma automatica e otimizada pelo

programa.

De modo geral, o resultado obtido representa um missil adequado para as configuracdes
utilizadas no programa e que representam determinado cenario. Alteragdes nos requisitos,
parametros e varidveis de projeto, bem assim na funcdo de avaliagdo, certamente
importariam um cendrio diferente ®°. Logo, um estudo de otimizacdo mais realista poderia

ser feito caso todas as limitagdes reais do projeto ASTROS 2020 fossem conhecidas.

% Rememorando a analogia do problema em estudo com um processo de evolucéo biolégica na natureza, é
razoavel concluir que qualquer alteragdo no meio ambiente teria alguma ingeréncia sobre 0 processo

evolutivo e consequentemente sobre os individuos ao longo da geragoes.
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Tabela 4.34 - Dados da execugdo do Scorpio 1.0 para o caso do sistema ASTROS 2020.

Tempo transcorrido durante execucdo do programa (S) 32.573,5
Numero de geracgdes avaliadas 100

Numero de solugdes avaliadas: 20.000
Parcela avaliada do espaco de solucdes possiveis (%): 1,53 x 10721
Tempo médio consumido para avaliar uma solugao (s) 1,6286
Critério de parada: Max. ger.

Tabela 4.35 - Dados de desempenho em voo para o caso do sistema ASTROS 2020.

Desempenho do missil

Alcance maximo (km) 302,6
Alcance minimo (km) 0,42
Tempo até o alvo (s) 1134,1
Massa de lancamento (kg) 742,99
Estabilidade estatica (adimensional - multiplos do diametro) 2,046
Maximo Fator de Carga em voo (adimensional - multiplos de g) 2,014
Avaliacéo do individuo (adimensional): 1,031701

Tabela 4.36 - Dados dimensionais do corpo do missil do caso do sistema ASTROS 2020.

Dados dimensionais do corpo do missil (Aluminio 2219-T81)

Comprimento do corpo do missil (mm) 4.462,0
Comprimento do nariz do missil (mm) 345,0
Diametro externo da estrutura do corpo do missil (mm) 345,0
Diametro interno da estrutura do corpo do missil (mm) 326,6
Espessura da estrutura do corpo do missil (mm) 9,2
Area de referéncia - se¢io transversal do corpo do missil (m?) 0,0935
Comprimento do boattail do missil (mm) 0
Diametro da parte posterior do boattail do missil(mm) 345,0
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Tabela 4.37 - Dados dimensionais da asa do missil do caso do sistema ASTROS 2020.

Dados dimensionais da asa do missil (Aluminio 2219-T81)

Corda da ponta da asa (mm) 224.5
Corda da raiz da asa (mm) 436,0
Corda Aerodindmica média da asa (mm) 341,6
Distancia entre corda aerod. média e a raiz da asa (mm) 146,9
Taper ratio da asa (adimensional) 0,515
Envergadura asa - soma 2 painéis (mm) 658,0
Razdo de aspecto da asa (adimensional) 1,9923
Angulo de enflechamento da asa (graus) 45
Area planiforme da asa (m?) 0,2173
Espessura média da raiz da asa (mm) 8,7
Ang. bordo ataque se¢o asa (graus) 30
NUmero de painéis da asa (simples = 1; cruciforme = 2; etc): 2

Dist. bordo ataque da raiz da asa - nariz (mm): 2.454,1

Tabela 4.38 - Dados dimensionais da cauda do missil do caso do sistema ASTROS 2020.

Dados dimensionais das superficies de cauda do missil (Aluminio 2219-T81)

Corda da ponta da cauda (mm): 272,4
Corda da raiz da cauda (mm): 427,0
Corda Aerodindmica média da cauda (mm) 355,4
Distancia entre corda aerod. média e a raiz da cauda (mm) 117,2
Taper ratio da superficie das superficies de cauda (adimensional): 0,638
Envergadura total das superficies de cauda -soma 2 painéis-(mm): 506,0
Razdo de aspecto da cauda (adimens.) 1,447
Angulo de enflechamento das superficies de cauda (graus) 25
Area planiforme da cauda (m?) 0,1770
Espessura média da raiz da cauda (mm) 50
Ang. tot. bordo de ataque se¢o transv. da cauda (graus) 30
NUm. painéis cauda (simples = 1; cruciforme = 2; etc) (adimens.) 2

Dist. bordo ataque da cauda - nariz (mm) 3.971,2

232



Tabela 4.39 - Centro aerodinamico do missil do caso do sistema ASTROS 2020.

Centro aerodinamico

Centro aerodinamico do corpo do missil (mm) 260,3
Centro aerodindmico da asa (bordo de ataque) (mm) 85,4
Centro aerodindmico da cauda (bordo de ataque) (mm) 88,9
Centro aerodindmico da asa (nariz do missil) (mm) 2.686,4
Centro aerodinamico da cauda (nhariz do missil) (mm) 4.114,7
Centro aerodindmico do missil (mm) 2.937,0
Centro de massa (CG) do missil (mm) 2.231,0
Estabilidade estatica (adimensional - multiplos do didmetro) 2,046

Tabela 4.40 - Dados de voo do missil do caso do sistema ASTROS 2020.

Relacdo Sustentacao/Arrasto

Relacdo Sustentacdo/Arrasto média em cruzeiro (adimensional) 3,207
Relacdo Sustentacdo/Arrasto média em coast (adimensional) 2,710
Arrasto médio em voo

Arrasto médio em boost (N) 304,16
Arrasto médio em cruzeiro (N) 1.734,08
Arrasto médio em coast (N) 1.879,63

Tabela 4.41 - Massa do missil do caso do sistema ASTROS 2020.

Massa - principais momentos voo

Massa total de lancamento (kg) 742,99
Massa do missil - inicio do cruzeiro (kg) 603,15
Massa do missil - fim do cruzeiro (kg) 523,23
Massa espec. do missil - inicio do cruzeiro - ref.:1384 -(kg/md) 1446,0
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Tabela 4.42 - Massa dos componentes do caso do sistema ASTROS 2020.

Massas dos componentes do missil

Massa do Booster com propelente (kg) 128,38
Massa de propelente necessaria para o Booster (kg) 83,45
Massa do Booster sem propelente (kg) 44,93
Massa da Cabeca de Guerra (kg) 200,00
Massa dos Sistemas de Guiamento, Controle e Enlace de Dados (kg): 70,00
Massa de combustivel de cruzeiro (kg) 79,92
Massa da estrutura (corpo) do missil (kg) 122,84
Massa total da Asa (kg) 8,40
Massa total da Cauda (kg) 4,23
Massa do motor de cruzeiro (kg) 62,76
Massa total dos atuadores das superficies de controle (kg) 30,00
Massa total da fonte de energia (kg) 25,00
Tabela 4.43 - Dados do booster do caso do sistema ASTROS 2020.
Sistema de Propulséo - Booster
Empuxo (N): 65.572,1
Dados de entrada
Pressdo de combustdo (MPa): 7
Velocidade caracteristica (m/s): 1560
Razdo de calores especificos na tubeira (adimensional): 1,18
Fator de aceleragdo durante boost (multiplo da acel. gravidade): 9
Constante do gas (ar) (J/kg.K): 287
Coeficiente de descarga (adimensional) 0,96
Flight path angle (graus): 45
Razdo de expansao da tubeira - Booster (adimensional): 9,779
Area da garganta da tubeira (m?) 0,00603
Diémetro da garganta da tubeira (mm) 87,9
Diametro da exaustéo da tubeira (mm) 274,0
Velocidade de cruzeiro (m/s) 270,7
Maxima velocidade incremental devido ao Booster (m/s) 270,7
Massa de propelente minima (kg) 78,52
Tempo de combustdo minimo (s) 2,90
Massa de propelente necesséria (kg) 83,45
Tempo de combustdo necessario (s) 3,08
Peso médio do missil durante Boost (N) 6.876,6
Fluxo Massico de Propelente (kg/s) 27,06
Impulso Especifico - Booster (s) 247,14
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Tabela 4.44 - Dados do motor de cruzeiro do caso do sistema ASTROS 2020.

Sistema de Propulséo - Motor de Cruzeiro

Tipo de motor de cruzeiro: Turbojato
Empuxo necessério - inicio do cruzeiro (N)
Empuxo necessario - fim do cruzeiro (N)
Empuxo necessario max. Fator de Carga (N)
Condices de operagdo inicio voo cruzeiro
Temperatura

Temp. estagnacdo entrada compressor (K)
Temp. estagnacdo saida do compressor (K)
Temp. estagnacdo entrada na turbina (K)
Temperatura estagnagéo saida da turbina (K)
Pressdo

Relacéo de pressdes no compressor (Pa/Pa):
Relacéo de pressdes no combustor (Pa/Pa)
Pressdo estagnagdo entrada compressor (kPa)
Pressdo estagnacdo saida compressor (kPa)
Pressdo de estagnacéo entrada turbina (kPa)
Pressdo de estagnacdo saida da turbina (kPa)
Pressdo na saida do bocal de exaustéo (kPa)
Eficiéncia isentrdpica (dados de entrada)
Efic. isentropica difusor de ar (adimens.)
Efic. isentropica compressor (adimens.)
Efic. isentropica turbina (adimens.)

Efic. isentropica bocal exaustdo (adimens.)
Calor especifico do fluido de trabalho

Razdo calores especificos difusor (adimens.)
Razdo calores espec. compressor (adimens.)
Razdo calores especificos turbina (adimens.)
Razdo calores espec. bocal exaus. (adimens.)
Razéo combustivel/ar (kg/kg):

Poder calorifico do combustivel (kJ/kg)
Velocidade na saida bocal de exaustdo (m/s)
Area da saida do bocal de exausto (m?)
Area secio transversal corpo do missil (m?)

Razdo area da saida do bocal de exaustdo / se¢do do missil (adm.)

Diametro saida do bocal de exaustdo (mm)
Mach saida bocal de exaustéo (adimens.)
Fluxo de ar pela turbina (kg/s)

Consumo de combustivel (kg/s)

Empuxo Especifico (KN.s/kg)

Consumo especifico de comb. (kg/s.kN)
Impulso Especifico (s)

1.818,3
1.668,6
3.077,1

321,4
526,8
816,0
610,6

5,3
0,95
140,4
744,0
706,8
188,3
98,3

0,91
0,89
0,90
0,95

1,40

1,37

#33

1,33
0,007907
43000
447,27
0,033427
0,0935
0,3576
206,3
1,000
9,7668
0,0772
0,1862
0,0425
2401,2




5- CONCLUSOES

No primeiro capitulo dessa dissertacdo foi feita breve introducdo a tematica da importancia
atual dos misseis taticos, uma abordagem sobre fases projeto de engenharia e sobre projeto
conceitual de misseis taticos. L4 também foi estabelecido o objetivo geral deste trabalho,
que foi o desenvolvimento de um programa de computador, que possa ser utilizado como
ferramenta de auxilio no projeto conceitual de misseis taticos, segundo uma estratégia de
otimizagdo multiobjectivo, com objetivo principal de minimizacdo de massa de

langcamento. Os objetivos especificos também foram delineados no primeiro capitulo.

No segundo capitulo foi apresentado o conjunto de equacdes e considerac@es utilizado para
modelagem e dimensionamento de misseis taticos. Foram apresentadas formulagoes

relativas as areas de aerodinamica, propulsdo, peso e trajetoria de voo.

Foi feita uma exposicdo sistematica das equacdes de modelagem de forcas de arrasto
parasita e forca normal em cada elemento aerodinamico do missil (corpo, asa e cauda),
com a posterior transformacéo em componentes de arrasto e sustentacdo. Foram mostradas
as equacdes usualmente utilizadas para dimensionamento das superficies de cauda. Fez-se
consideracGes sobre técnicas de controle do missil, forma planar das superficies

aerodindmicas, estabilidade estatica e fator de carga em manobra.

Os modelos utilizados para a analise termodinamica dos motores foguete, turbojato e
ramjet foram discutidos, ressaltando-se 0s principais aspectos técnicos de interesse de cada

tipo de motor, 0 comportamento tipico e seus impactos sobre o desempenho do missil.

No segundo capitulo também foi apresentada a abordagem empregada para a estimativa de
massa dos diversos componentes do missil. Posteriormente, no programa de computador
desenvolvido, alguns componentes foram considerados com massa constante, ndo alterada
pelo processo de otimizacdo (cabeca de guerra, sistemas de guiamento, controle e enlace
de dados, atuadores das superficies de controle e fonte de energia do missil). Outros itens
tinham a massa dependente do missil sob andlise. Esses itens foram separados em dois
grupos, um composto por aqueles componentes que tinham sua massa estimada a partir de

dados estatisticos de massa de misseis taticos apresentados pela literatura (motor de
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cruzeiro e booster sem propelente), e outro grupo formado por itens que tinham a massa
calculada em funcdo das dimensdes, desempenho de voo do missil etc (propelente do

booster, combustivel de cruzeiro, estrutura do corpo do missil, asa e superficies de cauda).

Foram apresentados os perfis usuais de trajetoria de voo de misseis taticos (voo balistico e
de cruzeiro) e suas decomposic¢des em diferentes fases de voo (aceleracgdo inicial, cruzeiro

e coast). Os respectivos equacionamentos e consideracdes técnicas foram discutidos.

No terceiro capitulo foi feita uma exposicdo da técnica evoluciondria baseada em
algoritmos genéticos (AG), que posteriormente foi empregada no programa desenvolvido,
acoplada aos modelos utilizados para dimensionamento de misseis taticos. Foram
abordados os principais parametros dos AG, tais como: tamanho da populagéo, populagédo
inicial, nimero de geragdes, operadores mutacdo e crossover, nimero de pontos de corte,
insercdo de imigrantes da populacdo, manutencdo de um grupo de elite, avaliagdo
suficiente para interromper o processo evolutivo, método de selecdo de pais para produzir
individuos para a geracdo seguinte, a funcdo de avaliacdo etc. Foram feitos comentarios
sobre como cada um desses aspectos pode influenciar no desempenho do algoritmo

genético.

Para o estudo e solucdo do problema proposto, descrito pelos objetivos deste trabalho, foi
desenvolvido um programa de computador, escrito na linguagem MATLAB R2013a e
baseado na técnica de algoritmos genéticos, com a capacidade de avaliar representacdes de
projeto conceitual de misseis taticos, de acordo com os modelos tedricos apresentados
neste trabalho, e produzir um processo evolutivo que fornece caracteristicas gerais de
misseis adequados para atender a determinados requisitos técnico-operacionais. O

programa, desenvolvido inteiramente no ambito deste projeto, foi denominado Scorpio 1.0.

O algoritmo genético, contido no programa Scorpio 1.0, utiliza representacdo de
cromossomos com numeros reais. Como forma de selecdo de pais, aplica 0 método do
torneio, utiliza taxa de mutacdo fixa ou variavel, sendo que o cruzamento genético entre
individuos é feito por operador crossover com dois pontos de corte. Além disso, a
populacéo inicial é escolhida randomicamente entre os limites estabelecidos pelo usuério

para cada varidvel de projeto (gene do cromossomo). O tamanho da populacédo, definido
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pelo usuério, ¢ mantido constante ao longo da execu¢do do caso. O nimero maximo de
geragdes e avaliacdo suficiente tambeém sdo definidos pelo usuério do programa. O AG tem
a possibilidade de inserir um grupo de imigrantes em cada geracdo, além de preservar

inalterados um grupo de melhores individuos (elitismo).

O programa Scorpio 1.0 engloba o equacionamento apresentado nessa dissertacdo para
modelagem nas area de aerodindmica, propulsdo, peso e trajetoria de voo de misseis
taticos, tendo a funcionalidade de indicar solu¢Bes otimizadas para misseis subsdnicos e
supersonicos, com perfil de voo balistico ou de cruzeiro, que adotem sistema de propulséo
com motor foguete, turbojato ou ramjet, com sistema de controle por superficies de causa,
asa ou canard, segundo requisitos de desempenho inseridos pelo usuario, com a aplicacédo

de restricdes e premissas de projeto, também determinados pelo usuario.

Os resultados do trabalho foram gerados e apresentados de maneira gradual, separados em

quatro etapas de forma a verificar as funcionalidades do programa gerado.

Na primeira etapa foi realizada uma série de execucOes para avaliar exclusivamente o
comportamento do algoritmo genético desenvolvido e implementado no programa Scorpio
1.0, de forma a estudar seu comportamento e capacidade de indicar solu¢des otimizadas
para determinado problema. Para isso foi empregada uma conhecida funcdo de teste
(funcdo de Rastrigin), adequada para esse tipo de estudo por conter diversos minimos e
maximos locais, sendo Util para testar capacidade do AG de escapar desses minimos e
maximos locais e encontrar 0 minimo (ou maximo) global. A partir desses estudos, foram
apresentadas discussfes sobre tamanho populacional, taxa de mutacdo, numero de
geracOes, percentual de solucBGes avaliadas em relacdo ao numero total de solucdes
possiveis, tempo de processamento e intratabilidade do problema. Diante dos resultados
obtidos, considerou-se que o algoritmo genético desenvolvido e implementado no
programa Scorpio 1.0 tem plena capacidade de otimizar solugdes de problemas diversos,
dependendo apenas do adequado ajuste e uso dos pardmetros do AG e da funcdo de

avaliagéo utilizada.

Na segunda etapa de testes, o programa Scorpio 1.0 foi utilizado para o dimensionamento

de um missil de cruzeiro existente (AGM-84 D Harpoon), a partir do uso de informagdes
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relativas a esse missil como dado de entrada. O desempenho informado pelo programa foi
comparado com o desempenho do missil existente encontrado na literatura. O objetivo
desta etapa foi a verificagdo do funcionamento da rotina de célculo e da precisdo das

equac0es tedricas apresentadas para previsao do desempenho de um missil existente.

O programa Scorpio 1.0 fez previsdes de alcance méximo de 221,63 km, enquanto o
alcance do missil AGM-84D Harpoon, verificado na literatura, € de 220 km (desvio
inferior a 1%). A massa de lancamento, prevista pelo programa foi de 515,44 kg, ao passo
que o valor real é de 556 kg (desvio inferior a 8%). A massa do motor de cruzeiro estimada
pelo programa (45,21 kg) apresentou excelente aproximacgdo da massa do motor real do
missil (46,0 kg), com diferenca inferior a 2%. A massa de combustivel de cruzeiro prevista
pelo Scorpio 1.0 foi de 51,29 kg, sendo que a massa de combustivel de cruzeiro do
Harpoon é de 49,21 kg, (discrepancia de cerca de 4%). Os valores de arrasto e empuxo
também apresentaram boa proximidade dos valores informados na literatura. Estes foram
apenas alguns dos valores indicados pelo programa. Considerando os resultados obtidos
nesta etapa e os dados do missil AGM-84D Harpoon, concluiu-se que o0 programa Scorpio
1.0 foi capaz de prever, com boa precisdo em termos de projeto conceitual, informagoes
acerca do referido missil, apresentando, assim, resultados satisfatérios no

dimensionamento de um missil de cruzeiro subsonico.

Devido a natureza aleatéria inerente ao processo evolutivo dos algoritmos genéticos, era
esperado que os resultados obtidos ap6s sucessivas execugdes do Scorpio 1.0 ndo fossem
idénticos, mesmo para iguais dados de entrada. Contudo, uma métrica da confiabilidade do
programa € sua capacidade de produzir resultados proximos, para distintas execu¢fes com
dados de entrada iguais. Por esse motivo, na terceira etapa de testes do programa, foram
realizados testes de repetibilidade com o Scorpio 1.0, quando este foi executado quatro
vezes com as mesmas configuragdes iniciais para o dimensionamento de um missil. Nessas
execucBes foram empregadas equagcbes de dimensionamento de misseis taticos
apresentadas nessa dissertagdo, bem como uma funcdo de avaliagdo escrita
especificamente para isso. A funcdo de avaliacdo adotada foi escrita de forma a otimizar
simultaneamente multiplos objetivos, sendo eles a minimizagdo da massa de lancamento, a

maximizacdo do alcance superior e minimizacdo do alcance inferior. A priorizagdo entre
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cada um desses objetivos conflitantes foi feita por meio da aplicacdo de diferentes pesos a
cada um deles.

Em cada execucdo durante os testes de repetibilidade, o programa Scorpio 1.0 avaliou
vinte mil misseis. O conjunto de varidveis de projeto permitiam um arranjo combinatério
tal que esse valor representou apenas 1,27 x 1072%% do numero total de misseis possiveis.
Apesar de avaliar uma parcela extremamente reduzida do espago total de busca, o
programa apontou misseis razoavelmente proximos ao fim de cada uma das quatro
execugdes. Foram apresentadas tambeém curvas com informacfes de cada execucdo ao
longo das geragdes (melhor avaliacdo, avaliagdo média da populacdo, alcance do missil,
tempo de voo até o alvo e massa de langcamento), imagens representativas dos misseis
integrantes do grupo de elite da Gltima geracdo de cada execucdo e tabelas contendo dados
variados sobre os melhores misseis de cada execucdo. A partir da analise de todas essas
informacdes, foi possivel inferir que o programa Scorpio 1.0 possui capacidade de indicar
misseis parecidos (resultados préximos) cada vez que ele é executado com as
configurac@es iniciais semelhantes. Dessa forma, concluiu-se que o programa € capaz de

produzir resultados confiaveis quando se analisa o critério de repetibilidade.

Na quarta etapa foi feita uma utilizacdo demonstrativa das capacidades do programa
Scorpio 1.0, sendo ele utilizado para o estudo do caso de um missil que se encontrava em
fase de desenvolvimento a época da elaboracéo deste trabalho (Missil Téatico de Cruzeiro
do programa ASTROS 2020 do Exército Brasileiro). Foram utilizados dados preliminares
divulgados pelos participantes do projeto (fabricante e operador) na forma de dados de
entrada do programa, juntamente com outros valores que foram arbitrados por ndo estarem
disponiveis na literatura. O missil otimizado para os requisitos, variaveis e parametros de

projeto adotados foi apresentado e discutido.

Um fato de destaque a respeito dos resultados obtidos nessa etapa é o missil configurado
pelo programa Scorpio ter massa de langamento que representa cerca de 67,5% da massa
de lancamento estimada pelo operador do missil. Esse resultado € significativo uma vez
que o custo de um missil tatico pode ser diretamente relacionado com sua massa. Portanto
0 programa desenvolvido se mostrou eficaz em seu objetivo de otimizar um missil tatico

para determinada missdo, atendendo aos requisitos e restricbes impostas. Além do custo,
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um outro aspecto que pode ser discutido a partir desse resultado, é a possibilidade inicial
de instalacdo de trés misseis em cada unidade lancadora ao invés de dois, conforme
previsdo do fabricante e operador do sistema. Isso representaria um aumento de 50% no
poder de fogo de cada unidade langcadora, mantendo-se virtualmente a mesma estimativa
inicial de peso. Embora o peso de lancamento ndo seja a Unica limitacdo relacionada a
plataforma de lancamento (podem existir outras limitagcbes, como por exemplo, limitaces
de espaco fisico), esse resultado sugere que um missil otimizado pode conferir
caracteristicas superiores ao sistema ASTROS 2020, tais como menor custo e/ou maior

poder de fogo.

Ainda com relacdo aos resultados obtidos nessa simulacdo, foram feitas ponderac6es sobre
a validade dos modelos tedricos utilizados e afirmou-se que os resultados obtidos
representam um missil adequado para as configuracbes utilizadas no programa e que
contemplam determinado cenario. Alteracfes nos requisitos, parametros e varidveis de
projeto, bem assim na funcdo de avaliacdo, certamente importariam um cenario diferente.
Concluiu-se que um estudo de otimizacdo mais adequado poderia ser feito caso todas as

limitagdes reais do projeto ASTROS 2020 fossem conhecidas.

Diante dos resultados obtidos e discutidos conclui-se que o programa desenvolvido foi
capaz de atender ao objetivo proposto para este trabalho, sendo passivel de ser utilizado

como ferramenta de auxilio no projeto conceitual de misseis taticos.

Conforme declarado anteriormente, o programa Scorpio 1.0 tem ainda a capacidade de
dimensionar misseis com caracteristicas diferentes daqueles analisadas neste trabalho, tais
como, perfil de voo balistico, velocidade supersdnica, propulsdo com motor ramjet,
controle por canard etc. Para fins de concisdo e brevidade, nem todas as funcionalidades
do programa foram executadas e discutidas nesse trabalho, estando, contudo, disponiveis

ao usuario do programa.
De maneira a aprimorar e estender as capacidades do programa Scorpio, suas versdes

posteriores podem contemplar os seguintes aspectos:

1. Inclusdo de modelagem para motor turbofan;
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Dimensionamento geométrico do motor foguete, de maneira a incluir o
comprimento e didmetro do booster no comprimento total do missil no momento do
lancamento;

Célculo estimativo de torque requerido e peso dos atuadores das superficies de
controle, com base nos esforgos aerodindmicos nas superficies de controle;
Modelos aerodindmicos que permitam a adocdo de asas com maiores razfes de
aspecto, para a obtencdo de maiores relacdes sustentacédo/arrasto;

Calculo de efetividade de controle do missil;

Implementacdo de modelos com mais graus de liberdade (GDL) para simulagéo de
comportamento em voo;

Simulacdo de todo o envelope de voo do missil;

Estudo dos efeitos da variacdo dos coeficientes (pesos) empregados na funcdo de
avaliacdo adotada;

Inclusdo de capacidade de simulacdo de diferentes configuraces de cauda para o

estudo da efetividade de controle do missil;

10. Incluséo de efeitos de downwash nas superficies de cauda.
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A — FORMAS DE CLASSIFICACAO DE MISSEIS

Misseis geralmente sdo classificados com base nos seguintes parametros (BrahMos
Aerospace , 2012):

© a k~ w N oE

Perfil de voo;

Modo de langamento;
Alcance;

Propulséo;

Cabeca de guerra;

Sistema de guiamento.

1. Quanto ao perfil de voo.

1.1.

1.2.

Missil de cruzeiro: E um veiculo guiado ndo-tripulado e autopropelido que
mantém voo através de sustentacdo aerodindmica por grande parte de sua trajetéria
e cuja principal missdo é levar uma carga-paga até um alvo. Misseis de cruzeiro
voam dentro da atmosfera terrestre e geralmente utilizam propulséo a ar-aspirado
(existem excecdes). Esses misseis variam grandemente em velocidade e habilidade
em penetrar sistemas de defesa. Misseis de cruzeiro podem ser divididos em
categorias com base em tamanho, velocidade (subsbnico, supersénico ou
hipersonico), alcance e plataforma de lancamento (terra, ar, navio de superficie ou
submarino). Os misseis de cruzeiro subsénicos voam com velocidade abaixo da do
som, normalmente abaixo de Mach 0,8. Sdo exemplos desse grupo 0s misseis
norte-americanos Tomahawk e Harpoon e o missil francés Exocet. Misseis de
cruzeiro supersdnicos voam em velocidades proximas a Mach 2 - 3. A combinagéo
de velocidade supersonica e cabeca de guerra promove alta energia cinética no
impacto. O missil indo-russo BrahMos € um missil de cruzeiro supersonico em
servigo nos dias atuais. Misseis de cruzeiro hipersénicos voam a Mach 5 ou mais.

Diversos paises tém trabalhado no desenvolvimento dessa tecnologia.

Missil balistico: € um missil que tem trajetoria de voo balistica ao longo de maior
parte de seu percurso. Pode ser caracterizado de acordo com seu alcance, (distancia
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méaxima medida sobre a superficie da Terra do ponto de langamento até o ponto de
impacto do Gltimo elemento de sua cabeca de guerra). Misseis balisticos podem ter
parte de sua trajetdria fora da atmosfera terrestre e geralmente utilizam motor

foguete.

2. Quanto ao modo de langamento.

2.1.

2.2.

2.3.

2.4.

2.5.

2.6.

2.7.

2.8.

Missil terra — terra: € um projétil guiado e lancado de uma instalacdo fixa ou

movel. Frequentemente € propelido por motor foguete.

Missil terra — ar: é projetado para ser lancado a partir do solo para destruir alvos
aéreos como avides, helicdpteros e até mesmo misseis balisticos. Estes misseis sdo
genericamente chamados de sistemas de defesa aérea, dado que eles tm a misséo
de defender qualquer ataque aéreo inimigo.

Missil terra — mar: é projetado para ser lancado a partir do solo e tem navios

como principal alvo.

Missil ar — ar: é lancado de uma aeronave para destruir outra aeronave inimiga.

Missil ar — terra: € disparado a partir de aeronaves militares, com o intuito de
causar avarias em alvos em terra ou mar. Pode utilizar guiamento a laser,
infravermelho, guiamento 6tico ou guiamento por sinais de GPS (Global

Positioning System). O tipo de guiamento depende do tipo de alvo.

Missil mar — mar: lancado de navio com o objetivo de atingir embarcacéo

inimiga;

Missil mar — terra: disparado a partir de navios para destruigdo de alvos em terra;

Missil anti-tanque: € um missil guiado projetado para atingir e destruir veiculos
blindados. Pode ser lancado de aeronaves, helicOpteros, tanques e também de

langadores transportados por um unico homem.
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3. Quanto ao alcance

3.1.
3.2.
3.3.
3.4.

Missil de curto alcance (até 1000 km);
Missil de médio alcance (1000 - 3500 km);
Missil balistico de alcance intermediario (3500 - 5500 km);

Missil balistico intercontinental (> 5500 km).

4. Quanto ao tipo de propulséo

4.1.

4.2.

4.3.

4.4.

Motor foguete a propelente solido: utiliza propelente solido. Usualmente o
combustivel principal é aluminio. Esse tipo de propulsdo tem a vantagem de ser
facilmente armazenado e poder ser manuseado com combustivel pronto para uso.
N&o permite controlar a intensidade do empuxo, nem desligar o motor apos seu
acionamento. Permite atingir altas velocidades rapidamente. Sua simplicidade

também é uma vantagem quando um grande empuxo é necessario.

Motor foguete a propelente liquido: esta tecnologia utiliza propelentes
armazenados em estado liquido. O armazenamento de misseis com combustivel
liquido ¢ dificil e complexa. Além disso, a preparacdo dos misseis antes do
disparado pode precisar de tempo considerdvel. Possui alto impulso especifico
qguando comparado com propulsdo sélida, além da capacidade de controlar a

intensidade do empuxo, ativar e desativar 0 motor quando necessario;

Motor foguete hibrido: tem propelentes armazenados em diferentes estados (por
exemplo, sélido e liquido). Combina as vantagens da propulsdo sélida e liquida.
Essa tecnologia tem evoluido de maneira relativamente rapida nos Gltimos anos,

contornando problemas encontrados em décadas passadas.

Turbojato/Turbofan: é um motor a ar-aspirado, do tipo turbina a gas. Possui,
conectados por um eixo, um compressor e uma turbina. Pode operar em velocidade
nula até velocidades supersonicas. Misseis que utilizam esse tipo de propulsdo sdo
exclusivamente misseis de cruzeiro. Possui alto impulso especifico, permitindo ao

missil grandes alcances operacionais.
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4.5.

Ramjet: € um tipo de motor a ar-aspirado que, diferentemente de uma turbina a
gas, ndo possui turbina ou compressor. O ramjet realiza a compressdao do ar
aspirado através da alta velocidade de voo, portanto, esse precisa estar em
velocidade supersonica. Assim, o missil deve estar voando em velocidade também
supersonica. Motores ramjet precisam ser acelerados a partir do repouso até voo
supersOnico por outros meios. Séo utilizados quase que exclusivamente em misseis
de cruzeiro. Devido a sua grande velocidade, reduz grandemente o tempo de

reacao do alvo.

5. Quanto a cabeca de guerra

5.1.

5.2.

Convencional: uma cabeca de guerra convencional com explosivos de alta energia
(grande velocidade de explosdo). E composto por explosivos quimicos e depende
da detonacdo do explosivo e fragmentacdo do involucro metalico como

mecanismo de destruicao.

Estratégica: em uma cabeca de guerra estratégica (nuclear), materiais radioativos
estdo presentes e, quando acionados, iniciam intensas atividades nucleares com
imensa liberacdo de energia, que podem devastar cidades inteiras. Sdo usualmente

projetadas para destruicdo em massa.

6. Quanto ao sistema de guiamento

6.1.

6.2.

Guiamento por cabo (fio): este sistema € similar ao comando via radio, mas €
menos suscetivel a contramedidas. Os sinais de comando sdo transmitidos por um
ou mais cabos que fazem conexdo entre plataforma de lancamento e missil,

durante todo o voo.

Guiamento por comando: envolve o rastreamento do projétil a partir da
plataforma de langcamento e transmissdo de comandos por radiofrequéncia, radar,
pulsos de luz laser. O rastreamento pode ser realizado por radar ou instrumentos

oticos pela plataforma de lancamento ou imagem de televisdo emitida pelo missil.
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6.3.

6.4.

6.5.

6.6.

6.7.

6.8.

Guiamento por comparacdo de terreno: é uma tecnologia invariavelmente
utilizada por misseis de cruzeiro. O sistema utiliza altimetros para medir o perfil
do solo diretamente abaixo do missil e comparar o resultado com informacdes

armazenadas em seu sistema de guiamento, alterando a rota se necessario.

Guiamento terrestre: esse sistema monitora constantemente a posicao de estrelas
e compara com posicles pre-programadas esperadas para a trajetdria do missil. O

sistema de guiamento direciona o sistema de controle quando preciso.

Guiamento inercial: € um sistema totalmente contido no missil e é programado
antes do lancamento. Trés acelerdbmetros, montados em uma plataforma
estabilizada por giroscopios, medem aceleracdo ao longo de trés eixos mutuamente
perpendiculares; esses componentes de aceleracOes sdo integradas duas vezes, a
primeira integragdo fornece a velocidade e a segunda, a posigéo. O sistema entéo
direciona o sistema de controle para preservar a trajetoria pré-programada. Este

sistema é utilizado em misseis terra — terra e misseis de cruzeiro.

Guiamento beam rider: o conceito desse sistema recai sobre uma estacdo de
radar, baseada em solo ou mar, que transmite um feixe de energia eletromagnética
(radar) na direcdo do alvo. O radar de superficie faz a busca do alvo e também
transmite um feixe de guiamento que ajusta seu direcionamento na medida em que

0 alvo se movimenta.

Guiamento a laser: um feixe de luz laser é focado no alvo e é refletido pelo
mesmo. O missil deve possuir um sensor que detecta radiacdo. O sistema de busca
do missil fornece a dire¢do do alvo ao sistema de guiamento. O missil € lancado
em direcdo ao alvo, o buscador procura por reflexdo de luz laser e o sistema de

guiamento orienta o voo do missil na diregdo da fonte de reflex&o de laser (alvo).
Guiamento por GPS: o missil utiliza sinais de GPS para determinar sua

localizacéo e a do alvo. Ao longo do voo, estas informagdes séo utilizadas para

enviar comandos para as superficies de controle e ajustar sua trajetoria.
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B — CONTROLE E PROLIFERACAO DE MISSEIS

A proliferacdo de misseis no mundo teve inicio ainda na Guerra Fria. As duas
superpoténcias de entdo disponibilizaram misseis de curto e médio alcance a seus aliados
europeus e ambos forneceram misseis a paises tecnologicamente menos desenvolvidos.
Paises como Franga e Alemanha também contribuiram para essa proliferacéo, fornecendo
misseis completos, componentes e componentes de “uso dual” que poderiam ser utilizados

paras fins civis ou adaptados para uso militar.

Ao longo do tempo, a proliferagdo de misseis expandiu. A China, um dos primeiros paises
a absorver tecnologia dos misseis soviéticos, desenvolveu seus proprios misseis balisticos
ao copiar projetos soviéticos. Ela subsequentemente se transformou em um grande
fornecedor, vendendo seus misseis derivados dos soviéticos a paises em desenvolvimento.
Varios paises seguiram o exemplo chinés, notavelmente Coréia do Norte, Paquistdo, Ird e
Iraque. Esses paises comecaram adquirindo misseis de outros paises e copiando,
modificando e produzindo seus proprios misseis. Outros paises como Israel, india e
Argentina desenvolveram misseis para uso préprio. Israel desenvolveu o missil Jericho, a
india o Agni e a Argentina o missil Condor. O resultado final foi um comércio global de
misseis que havia contornado os Estados Unidos, Unido Soviética e outros paises
industrializados de lideranca politica. Os misseis disparados na guerra entre Ird e lraque
(1980-1988), por exemplo, foram construidos no Iraque, Ird, China, Coréia do Norte e
Libia (Van Riper, 2004).

Diversos paises em desenvolvimento que construiram, venderam ou buscavam adquirir
misseis passavam por momentos de instabilidade politica. Outros eram regidos por
governos militares com historicos de agressdo contra nagdes vizinhas e seus proprios
cidaddos. Muitos dos mais ativos estados fabricantes e compradores de misseis possuiam
ou tentavam adquirir armas de destruicio em massa. A perspectiva de governos
autoritarios em paises politicamente instaveis armados com misseis que pudessem
transportar armas quimicas, bioldgicas ou nucleares, deixaram alarmados lideres dos
Estados Unidos, da Unido Soviética e boa parte da Europa. Nesse contexto surgiu, ao final
da década de 1980, o Regime de Controle de Tecnologia de Misseis, cuja sigla em lingua

inglesa € MTCR (Missile Technology Control Regime).
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As diretrizes com as quais 0s paises membros do MTCR concordam em aderir declaram
que eles limitardo estritamente suas exportacfes de misseis completos, subsistemas de
misseis (cabeca-de-guerra, sistemas de guiamento e controle, motor foguete ou a ar
aspirado, etc), projetos de misseis e equipamentos para fabricacdo de misseis. As diretrizes
também estabelecem uma segunda categoria de materiais e equipamentos que, embora
tenham uso pacifico legitimo, poderiam ser adaptados para uso em misseis. Membros do
MTCR tém maior liberdade para exportar itens da segunda categoria, mas devem avaliar

com critério o parceiro comercial (Missile Technology Control Regime, 2015).

O termo “missil” ¢ definido vagamente nas diretrizes do MTCR. Ele inclui misseis
balisticos, misseis de cruzeiro, foguetes de sondagem, veiculos lancadores de satélites,
aeronaves remotamente controladas — qualquer veiculo aéreo ndo tripulado capaz de
exceder os limites de 300 km de alcance e 500 kg de carga paga. Grande parte dos veiculos
lancadores de satélites se enquadra neste cenario. As diretrizes permitem explicitamente a
transferéncia de tecnologia desenvolvida para apoiar programas espaciais nacionais, mas
reconhece existir uma linha pouco definida que distingue veiculos langadores de satélites e
misseis balisticos. Membros do MTCR que exportam tecnologia de lancamento espacial
exigem, portanto, a obtencéo e monitoramento de garantias do importador que a tecnologia

sera usada apenas para propositos pacificos.

O MTCR foi e ainda é uma barreira significativa a proliferacdo de armas de destruicdo em
massa e misseis capazes de transporta-las. A Russia encerrou suas vendas de sistemas de
misseis balisticos a outros paises (como fez a Unido Soviética por toda a Guerra Fria), e
paises tecnologicamente avancados como Franca e Alemanha ndo mais exportam sistemas
de guiamento de misseis e outras tecnologias criticas (como fizeram empresas alemds ao
Iraque no fim da década de 1980 e inicio dos anos 90). Pelo menos dois paises membros
(Argentina e Africa do Sul) oficialmente abandonaram programas de misseis balisticos.

Apesar dessas importantes conquistas, 0 MTCR tem grandes limitagdes. Uma que se

destaca é que poucos paises em desenvolvimento, que estdo fortemente relacionados com a

proliferacdo de misseis, s&0 membros do MTCR (Van Riper, 2004).
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C — CALCULO DE MOMENTO FLETOR NO CORPO DO MISSIL

De modo a facilitar a determinagdo de momento fletor ao longo do corpo do missil, utiliza-
se a analogia de uma viga simples. Nesta técnica, o corpo do missil é representado por uma
viga apoiada sobre os pontos de sustentacdo positiva, conforme mostrado na Figura G.1. A
distribuicdo de cargas externas é aplicada a viga. Por conveniéncia, as cargas
aerodindmicas da asa e cauda (carregamento distribuidos) sdo substituidas por cargas
concentradas em seus respectivos centros de pressdo. Assume-se que 0 missil estad em
condicdo de voo trimado. Assim, o somatdrio de momentos em relacdo ao centro de massa
da viga devido as cargas externas atuantes sobre o missil € nulo. Uma vez que ndo existe
momento externo desbalanceado, o missil ndo sofre aceleracdo angular. Logo a forca
resultante age sobre o centro de massa do missil contra a aceleracdo da gravidade.
Considera-se também que o peso interno do corpo tem a forma de um carregamento

distribuido uniforme.

Com o conhecimento dos carregamentos interno e externos, o missil é colocado em
equilibrio dindmico ao opor a forca externa vertical ascendente com a forca de inércia
vertical descendente. Esse procedimento, no &mbito deste trabalho, considera o peso do
missil com méximo fator de carga em voo e com a massa do missil no inicio do cruzeiro.

Um diagrama de esforcos cisalhantes é entdo construido ao se somar as cargas externas e
de inércia sobre o missil. Por fim, o diagrama de momentos € feito ao considerar o
somatdrio das forgas cisalhantes sobre o centro de massa do missil. Matematicamente, o

cisalhamento e 0 momento podem ser expressos como:

s=[wdx e My, = [Sdx = [[wdxdx ,
Onde
s = forca cisalhante;
M, = momento fletor;
w = carregamento sobre a viga;

X = um ponto qualquer ao longo da viga;
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Figura C.1 — Representacdo dos esforcos atuantes sobre o missil. Analogia de uma viga

simples.

Determinada a distribui¢cdo de momentos fletores ao longo da via (corpo do missil), utiliza-
se 0 valor de méximo mddulo para o dimensionamento da espessura da estrutura do corpo
para suportar o esforco de flexdo, conforme descrito na Se¢do2.4.4.5 - que trata de

dimensionamento estrutural.
Como uma solucédo aproximada das integrais acima, neste trabalho s&o aplicados elementos

discretos ao invés de infinitesimais, permitindo que seja obtida uma solugdo numeérica para

0 caso, conforme a Figura G.2:
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Figura C.2 — Esforcos atuantes sobre elemento discreto.

Para determinar a condigdo de equilibrio em um elemento infinitesimal, deve-se considerar
que os somatdrios de forcas verticais e de momentos atuantes sobre o elemento sejam
nulos. Assim, considerando o elemento mais a esquerda da viga e aplicando as equagoes de

equilibrio, é possivel escrever as equagdes abaixo:

(1)V, + (=1)V, — Peso (AT") +E, =0,

e
ZMO =0;

M+ oty + - [peso (2) ()] ¢ [ ()] - ) =0

Onde:

Peso = peso do missil (considerando a massa de inicio de cruzeiro e 0 maximo fator de
carga em voo);

F., = forgca concentrada atuante sobre o elemento (forca aerodindmica sobre o corpo,
canard, asa ou cauda). Considera a aplica¢do da forca normal no centro aerodinamico do
corpo, canard, asa e cauda;

Ax = comprimento do elemento infinitesimal;

[ = comprimento do corpo do missil;

M = momento fletor em um dado no;
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V = momento cortante em um dado no.

Considerando os sistemas de equagdes resultantes da aplicacdo das equagdes de equilibrio
em todos os elementos infinitesimais do corpo, é possivel escrever esses sistemas de

equac0es na forma vetorial abaixo:

Onde:

A = matriz de coeficientes do sistema de equacdes de forcas verticais;

B = vetor composto por forcas de campo (peso) e forcas concentradas;

X = vetor composto por esforcos cortantes nos nos;

C = matriz de coeficientes do sistema de equa¢des de momentos;

D = vetor composto por momentos gerados pelas forcas de campo (peso) e forcas
concentradas;

Y = vetor composto por momentos fletores nos nés;

Os entes vetoriais acima tém a forma geral conforme se segue.

A matriz de coeficientes do sistema de equacdes de forcas verticais A é uma matriz

quadrada (dimensdes n X n), com 0s elementos iguais a zero com as seguintes excecoes:

Ajg-n=1.

Assim, considerando um caso em que a matriz A seja de dimensdes 6 X 6, ela teria a forma

mostrada abaixo

-1 0 0 0 0 0
{1 -1 0 0 0 0\|
a=| 0 1 -1 0 0 0}

o 0 1 -1 0 0

o o0 o0 1 -1 0/

o o o0 o0 1 -1
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O vetor B, composto por forcas de campo (peso) e forcas concentradas, € um vetor coluna

. ~ . . A . ~
(dimensdes n X 1), com os elementos iguais a Peso (Tx) com as seguintes excegoes:

By,1 = Peso (ATx) —-F,, .

Onde ny, se refere a posicdo no vetor (n6) onde é aplicada a forgca concentrada resultante

das forcas aerodindmicas resultantes no corpo, canard, corpo e cauda (F.,).

Assim, considerando um caso em que o vetor B seja de dimensdes 6 x 1, ele teria a forma
mostrada abaixo. Ressalta-se que o sentido e a posicdo da forca aerodinamica no vetor
deve ser considerado sobre o elemento pertinente, sendo que a forma (dimensé&o do vetor e
sentido das forcas aerodindmicas) mostrada abaixo tem carater meramente ilustrativo. No

vetor abaixo todas as forcas aerodindmicas mostradas tém sentido positivo (ascendente).

O vetor X composto por esforcos cortantes nos nés é um vetor coluna (dimensdes n x 1).

Assim, considerando um caso em que o vetor X seja de dimensfes 6 X 1:

A partir da determinacdo do esfor¢o cortante em cada nd, é possivel determinar a

distribuicdo de momento fletor ao longo do corpo do missil.
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A matriz de coeficientes do sistema de equacdes de momentos fletores C € uma matriz

quadrada (dimensdes n X n), com 0s elementos iguais a zero com as seguintes excecoes:

Cii-1 =—1.

Assim, considerando um caso em que a matriz C seja de dimensdes 6 X 6, ela teria a forma

mostrada abaixo:

1 0 0 o 0 0
/—1 1 0 0 0 0\
c—| 0 -1 1 0 0 0}
0 o -1 1 0 0
0 o o0 -1 1 o/
0 0 0 o -1 1

O vetor D, composto pelos momentos das forcas de campo (peso) e forcas concentradas, €
um vetor coluna (dimensdes n x 1). Assim, considerando um caso em que 0 vetor D seja
de dimensBes 6 X 1, ele teria a forma mostrada abaixo. Ressalta-se que o sentido e a
posicdo da forca aerodindmica no vetor devem ser considerados sobre o elemento
pertinente, sendo que a forma mostrada abaixo tem carater meramente ilustrativo. No vetor

abaixo todas as forgas aerodindmicas mostradas tém sentido positivo (ascendente).

t=[peso (7) ()] + [Feoro (3)] - 02180}

{= [Peso (7) (3)] - 000}

{— _Peso ATx) (Az—x) — (V3Ax)}

(= peso (F) (5] + [Fase (5)] - a0}
a %AZ—") — (VsA2)}

(= [peso () ()] + [Foauaa (3] - o)

O vetor Y, composto por esfor¢os cortantes nos nos, € um vetor coluna (dimensdes n x 1).

Assim, considerando um caso em que o vetor Y seja de dimensdes 6 X 1:
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A resolucéo dos sistemas lineares dados por

AX =B
e
CY =D
é feita através de
X =BA™1
e
Y=DC!.

O valor de mé&ximo mddulo no vetor de momentos fletores (Y) é utilizado para o

dimensionamento da espessura do corpo do missil.

Nos casos de execucdo do programa Scorpio 1.0 apresentados neste trabalho, foram
utilizados discretizagdo com 200 elementos, pois essa configuracdo apresentou boa relagao
entre tempo de processamento e precisdo nos resultados indicados, quando comparada com

discretizagdes mais ou menos “refinadas”.
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D - PROBLEMAS INTRATAVEIS

Um problema € dito intratavel se o tempo necesséario para resolvé-lo € considerado
inaceitavel para os requerimentos do usuario da solucdo (Linden, 2012). Em termos
praticos, um problema é tratavel se o seu limite superior de complexidade € polinomial, e é
intratdvel se o limite superior de sua complexidade é exponencial (Toscani & Veloso,

2009), isto é, se seu tempo de execucdo € da ordem de uma funcéo exponencial (como 2™,

por exemplo) ou fatorial (n!).

Para perceber a dificuldade de lidar com tempo de execucdo associado a qualquer uma
dessas funcdes, basta analisar os tempos de execucdo associados a algumas das principais

funcles, descritos na Tabela D.1.

Tabela D.1 — Quantidade de operacOes associadas a fungfes exponenciais.

n n? n3 2n n!

10 102 103 ~ 103 ~ 10°
100 10* 10° ~ 103° ~ 108
1000 106 10° ~ 103°° ~ 101500

10000 108 1012 ~ 103000 ~ 1010000

Considerando que uma maquina moderna possa realizar cerca de 10° operages em um
segundo e puder ser determinado que, se tiverem que ser realizadas 103° operagdes (0
suficiente para se tentar resolver um problema cujo tempo seja proporcional a 2™ com
n = 100 elementos ou variaveis), sera preciso um tempo da ordem de 102° segundos para
que as operacBes sejam concluidas. Isso representa aproximadamente 102 anos, um
intervalo de tempo com ordem de grandeza cem vezes maior que a idade do universo
(considerando que a idade do universo mais aceita pela comunidade cientifica € estimada
em aproximadamente 13,8 x 10° anos (Wikipédia, 2015)). Ainda que no futuro consiga-se
elevar ao quadrado ou ao cubo a velocidade das maquinas modernas, um problema com
esse tempo de execucdo continuaria inaceitavelmente lento. Torna-se evidente que uma

busca aleatéria ndo é uma solucdo razoavel para esse problema especifico ou algum

semelhante a ele (Linden, 2012).
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Nesse contexto o desempenho dos algoritmos genéticos (AG) se destaca. Os algoritmos
genéticos sdo uma técnica de busca extremamente eficiente no seu objetivo de varrer o
espaco de solucdes e encontrar solucdes proximas da solucdo 6tima (ou mesmo a solucao
Otima), quase sem necessitar interferéncia humana. O principal problema dos AG é que
eles requerem tempo de processamento relativamente elevado (Linden, 2012). Logo, eles
sdo mais adequados em problemas especialmente dificeis (como, por exemplo, o objeto de

estudo desse trabalho).
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E - ELEMENTOS DE BIOLOGIA FUNDAMENTAL

Bases da teoria da evolugao

A teoria da evolucdo propde que na natureza todos os individuos dentro de um ecossistema
competem entre si por recursos limitados, tais como alimento e dgua. Aqueles dentre os
individuos (animais, vegetais etc) de uma mesma especie que ndo obtém éxito na busca por
estes recursos tendem a ter menor prole, e essa descendéncia tem reduzida probabilidade
de ter suas caracteristicas propagadas ao longo de sucessivas geragdes, processo este que é

denominado de selecdo natural. Esta teoria foi proposta por Darwin (Darwin, 1859).

A combinacdo entre as caracteristicas dos individuos que sobrevivem pode produzir um
novo individuo mais adaptado as caracteristicas de seu meio ambiente ao mesclar
propriedades desejaveis de cada um dos reprodutores. Este processo implica nos
descendentes de individuos serem variacGes de seus pais. Assim, um descendente é
ligeiramente diferente de seus pais, podendo esta diferenca ser benéfica ou prejudicial.
Portanto, é presumivel que haverd uma mudanca gradual e progressiva nas caracteristicas

da populacdo de individuos.

Todavia, essa evolucao natural ndo é um processo dirigido, com o intuito de maximizar
alguma caracteristica das espécies. Na verdade, ndo existe nenhuma garantia de que 0s
descendentes de pais muito bem adaptados também o sejam. Ocorre que 0 processo de
selecdo nesse meio tende a gerar individuos cada vez mais adaptados ao meio. E possivel
afirmar que a evolucdo é um processo no qual os seres vivos sdo alterados por um conjunto
de modificacBes que eles sofrem através do tempo, podendo ser explicada por alguns

fatores como mutacdo génica, recombinacao génica, sele¢do natural e isolamentos.

Genética basica

Fundamentalmente, todo individuo, seja ele animal, vegetal ou mesmo organismos dito
inferiores, como virus e bactérias, é formado por uma ou mais células, e dentro de cada
uma delas, o organismo possui uma cépia completa do conjunto de um ou mais

cromossomos que descrevem o organismo, conjunto este denominado genoma.
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Um cromossomo consiste de pares de genes, que sdo blocos de sequéncias de DNA, sendo
que cada gene é uma regido do DNA que tem uma posi¢do especifica no cromossomo,
chamada de locus, e controla (sozinho ou em conjunto com outros genes) uma ou mais

caracteristicas hereditarias caracteristicas.

Gene 1l

Gene 2

CROMOSSOMO DNA

Figura E.0.1 — Diagrama esquematico de um cromossomo.

No processo de reproducdo, cada progenitor fornece uma parte de material genético
chamado gametas. Estes gametas participam de um processo denominado crossover
(recombinacdo), que permite que os filhos herdem caracteristicas do ambos 0s pais, mas

ndo sejam exatamente iguais a estes.

O processo se inicia com a duplicacdo dos cromossomos. ApoOs serem duplicados, 0s
cromossomos realizam o crossover, processo no qual um pedago de cada cromossomo €
trocado com seu par. Em seguida a este processo, existem quatro Cromossomos

potencialmente diferentes que sdo separados para 0s gametas.

O processo de crossover recebe este nome porque fisicamente um cromossomo se cruza

sobre o outro para realizar a operagéo.

E importante considerar que o processo de replicagdes do DNA é extremamente complexo.
Pequenos erros podem ocorrer ao longo do tempo, gerando mutagdes dentro do codigo

genético. Alem dos erros, essas mutacfes podem ser causadas por fatores aleatorios tais
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como presenca de radiacdo ambiente, causando pequenas mudangas nos genes dos

individuos. Estas mutacfes podem ser benéficas, prejudiciais ou neutras.

E esperado que individuos com fendtipo mais adequado ao meio ambiente sobrevivam por
mais tempo e reproduzam mais. Ao reproduzirem mais, existe maior probabilidade de que
seus genes sejam repassados a proxima geracdo. Entretanto, por intervencdo dos
operadores geneticos (recombinacdo e mutacdo) os cromossomos dos filhos ndo sdo
exatamente iguais aos dos pais, mas sim uma combinacdo de seus genes. Assim, as

geragdes seguintes podem evoluir e se adaptar cada vez mais a0 meio que 0s cerca.
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F - ATMOSFERA PADRAO

Altitude, H Temperatura, T Pressao, P

(m)

0

2000

4000

6000

8000
10000
12000
14000
16000
18000
20000
22000
24000
26000
28000
30000
32000
34000
36000
38000
40000
42000
44000
46000
48000
50000
52000
54000
56000
58000
60000
62000
64000
66000
68000
70000

(K)

288,15
275,154
262,166
249,187
236,215
223,252

216,65

216,65

216,65

216,65

216,65
218,574

220,56
222,544
224,527
226,509

228,49
233,744
239,282
244,818

250,35
255,878
261,406
266,925

270,65
270,65

270,65
267,56
263,628
259,699
255,772
251,045
243,202
235,363
227,529

219,7

(Pa)

101325
79501
61660
47217
35651
26500
19399
14170
10353
7565
5529
4042
2955
2163
1595
1186
889
663
498
377
287
220
169
131
102
79
62
48
37
29
22
17
13
9,9
7,4
55

P/PO

(adimen.)
1
0,7846
0,6085
0,466
0,3518
0,2615
0,1915
0,1398
0,1022
0,0747
0,0546
0,0399
0,0292
0,0213
0,0157
0,0117
0,00877
0,00654
0,00491
0,00372
0,00283
0,00217
0,00167
0,00129
0,00101
0,00078
0,00061
0,00047
0,00037
0,00029
0,00022
0,00017
0,00013
0,00010
0,00007
0,00005
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Massa especifica, p
(kg/m?)
1,225
1,0066
0,81935
0,66011
0,52579
0,41351
0,31194
0,22786
0,16647
0,12165
0,08891
0,06451
0,046938
0,034257
0,025076
0,01841
0,013555
0,009887
0,007258
0,005366
0,003995
0,002994
0,002258
0,001714
0,001316
0,001026
0,0008
0,000631
0,0004976
0,00039085
0,0003059
0,0002393
0,0001883
0,0001471
0,0001139
0,0000875

p/p0
(adimen.)
1
0,8217
0,6689
0,5389
0,4292
0,3376
0,2546
0,186
0,1359
0,0993
0,0726
0,0527
0,0383
0,028
0,0205
0,015
0,01107
0,00807
0,00592
0,00438
0,00326
0,00244
0,00184
0,00140
0,00107
0,00084
0,00065
0,00052
0,00041
0,00032
0,00025
0,00020
0,00015
0,00012
0,00009
0,00007

Velocidade do
som,

a (m/s)
340,263
332,501
324,559
316,423
308,077
299,504
295,042
295,042
295,042
295,042
295,042
296,35
297,693
299,029
300,358
301,681
303,02
306,49
310,1
313,67
317,19
320,67
324,12
327,52
329,8
329,8
329,8
327,91
325,49
323,06
320,61
317,63
312,63
307,55
302,39
297,14



G - ESTIMATIVA DE CUSTOS DE MISSEIS TATICOS

De acordo com Fleeman (2012), como uma aproximacéo de primeira ordem, o custo de um
programa de desenvolvimento de um missil tatico pode ser estimado por sua duragdo. Um
programa de desenvolvimento de baixo risco usualmente requer menos de quatro anos de
duracdo. Um programa de risco moderado € geralmente mais longo, possuindo quatro a
seis anos de duracdo. Um programa de desenvolvimento de alto risco tem usualmente mais
que seis anos de duracdo. Esse autor afirma, com base em dados compilados de Nicholas &
Rossi (1999), que o custo de um programa de desenvolvimento de misseis taticos pode ser
estimado pela Equacdo (G.1)°. Nesta equacdo, o a extensdo do programa de

desenvolvimento (tesenvoivimento) € EXPresso em anos.

desenvolvimento

Cdesenvolvimento = $24.500.000,00 tZJOZ ) (G.l)

Aplicando a corre¢do para a inflacao verificada do ano 1999 até 2016 — aproximadamente

43,6% (US Inflation Calculator, 2016) —a equacéo acima pode ser atualizada para:

Cdesenvolvimento = $ 35'182'000'00 t2'02 ! (GZ)

desenvolvimento

Fleeman (2012) apresenta também uma estimativa de primeira ordem para o0 custo de
producdo de misseis taticos, como uma funcdo de seu peso de langamento. Essa estimativa
é dada pela Equacao (G.3) abaixo.

Cro00 = $13.000,00 W, 5% (G.3)

A equacdo acima também é baseada em dados compilados de Nicholas & Rossi (1999).
Nela C;000 representa o custo de producdo do milésimo missil’t. O peso de langamento do
missil W, é dado em libras. A correlacdo apresentada pelo autor abrange misseis com peso

variando em duas ordens de magnitude, de 27 1b a 3200 Ib.

"0 Essa equacao considera o délar conforme o ano fiscal de 1999 (Fleeman 2012).

"™ Essa equacao considera o délar conforme o ano fiscal de 2011 (Fleeman 2012).
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Aplicando a correcdo para a inflagdo verificada do ano 2011 até 2016 — aproximadamente
6,4% (US Inflation Calculator, 2016) —a Equacdo (G.3) pode ser atualizada para:

Cro00 =~ $13.832,00 W,2°% (G.4)
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H - RELATORIO DE EXECUCAO DO SCORPIO 1.0: MISSIL
HARPOON

Missil # 1

)
N

= 0 ul R BXY u
N
05 NS A\
-1
-2 -1 0 1 2 3 4 5 6
m
Missil # 2
1

)
N

IS 0 - @ = -
X
05 N | A
-1
-2 -1 0 1 2 3 4 5 6
m

Numero de individuos nNa pPopUlaCao: ...ttt it ittt nneenneeennn 4
Numero de individuos no grupo de elite:.....iiiiiiiitenenennnnnn. 2
Numero de individuos no grupo de imigrantes:.........eeeeeennenn.. 0
Numero de genes no cromossomo (incluindo funcdo de avaliacédo):... 25
Probabilidade de mutacdo inicial (&) tu . viiiitiitnneeennneeennn 2.00
Probabilidade de mutacdo final (&) v it in ittt teeteeeeeeonnanens 15.00
NUMEro MAXIMO dE GETACOE S v v ittt ettt ettt eeeeeeeeeeeeeeeeeeeennnns 4
Avaliacdo suficiente p/ terminar execucdo (critério de parada):.. 1.50000

Alcance MAXIMO (KIM) v it ittt ittt ettt ettt ettt ettt ettt eeeeseeeneaenn 210.0
Alcance Minimo (KM ittt ittt ittt et ettt enneeeeeaneeeennns 30.0
Tempo MAXIMO ALé O AlVO (S) f vttt ittt ittt eeeeeeeeeeeeeeaaaaanns 1000
Maxima massa de lancamento (Kg) i iii ittt tteeeeeeennneeenns 620.00
Estabilidade Estatica minima (adim. - multiplos do dié&metro):.... 1.47
Fator de Carga em manobra minimo (adim. - multiplos da gravidade): 1.70



Variaveis de projeto (genes)

Altitude de voo de cruzeiro

Altitude MIinima de VOO (M) &t v ittt i i it ittt e eeeeeeeeeeeeeeenenenn 50
Altitude MAXIMA dEe VOO (M) v v vttt ittt e etneeeeeeneeeeenneeeeenneen 50
Incremento de variacdo da altitude de voO (M) .. v it i it tieeennnnnn 50

Didmetro do corpo do missil

Di8metro MINIMO (1) v i v it ittt e e et e ettt ettt e eeeeeeseeeeeneeeeenenn 0.343
Di8mMetro MAXKIMO (I1) 2 i v vttt ittt e ettt ettt aeeeeeeoneeeeeaneeeeeeneenn 0.343
Incremento de variacdo do didmetro (M) f .. vt in ettt eeteneeeeennenns 0.001

Comprimento do corpo do missil

Comprimento MINimoO (M) vt e ittt ettt teeeeeeeeeeeeenneeeeenneeens 3.848
Comprimento MAXIMO (M) f v ittt ittt it e eeeeeeeeeenenensenenenenenenennnnnnnas 3.848
Incremento de variacdo do comprimento (M) f ... vt e e et eeeeeeeenenns 0.001

Comprimento do nariz do missil (multiplo do diémetro)

Comprimento minimo do nariz (adimensional) :.........iiiiiieeeennn.. 0.860
Comprimento méximo do nariz (adimensional) f........oeiiiieeennnenn. 0.860
Incremento de variacdo do comprimento do nariz (adimensional):..... 0.500

Taper ratio da asa

Valor minimo (adimensional) f v . v v i ittt ettt e eeeeeeeeeeeeeeeeenenn 0.512
Valor maximo (adimensional) f. ..o e et eeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeens 0.512
Incremento de variacdo do taper ratio (adimensional):.............. 0.001

Valor minimo (AadimensSional) f v v v i ittt ittt eeeeeeeeeeeeeneeeeeeean 0.517
Valor maximo (adimensional) .. e e it e ettt e eeeeeeeeeeeeeeeeeeeenn 0.517
Incremento de variacdo do taper ratio (adimensional):.............. 0.001

Corda aerodindmica da raiz da asa

Valor MINIMO (M) 2t v vttt ittt ot ottt ettt eeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeenenean 0.744
Valor MAXIMO (M) 2 v i v v it ettt e et ettt et teeeseeeeeeeeeeeeeeeneeneennenn 0.744
Incremento de variacdo da corda da raiz da asa (M)t eeneenn. 0.001

Corda aerodindmica da raiz da superficie de cauda

Valor MINIMO (M) 2 e v vttt it ottt ottt ettt eeeeeeeeeeneeeeeeeeeeeeenenean 0.295
Valor MAXIMO (M) 2t i i v ittt ettt e et ettt et seeeeeeeeeeeeseeneeneeneenn 0.295
Incremento de variacdo da corda da raiz da superficie de cauda (m): 0.001

Angulo de enflechamento da asa

Valor MINIMO (GLAUS) It v v v v v e e e e e e e e e e aaaeeaee e eeeeeeeeeeeeeeeeeenn 45.0
Valor MAXIMO (GTaAUS) f e v v ettt eeeeeeneneeeeeneneeeseneeeesoneeeesennnas 45.0
Incr. de variacdo do enflechamento da asa (grausS) fe..e.eeeeeeeeeenns 5.0

Angulo de enflechamento da superficie de cauda

Valor MINIMO (GFAUS) f v e vt v v e e e e e e e e e e eeeeeeeeaaaeaaeeeeeeeeeeeeess 34.0
Valor MAXIMO (GTaAUS) f e v v ettt eeeeeeneneeeeeneneeeseneeeesoneeeesenenas 34.0
Incr. de variacdo do enflechamento da superficie de cauda (graus):. 5.0

Angulo total de bordo de ataque da secdo transversal da asa e cauda

Valor MINIMO (GFAUS) v v vt v v e e e e e e e e e e e e eeeeeeeaaeaaeeeeeeeeeeeeees 30.0
Valor MAXIMO (GTaAUS) f e v v ettt eeeeseneneeeeeneeeeseneeeeseneeessenenan 30.0
Incremento de variacdo do ang. total de bordo de ataque (graus):... 5.0

Envergadura total da asa (soma dos 2 painéis)
Valor minimo (M) f . vttt ettt ettt ettt ettt aetenaneenaeeenns 0.572
Valor MAXIMO (M) 2 v v i ittt ettt ettt ettt eeeeeeeeeeeeeeeeeeneeenenenn 0.572



Envergadura total das superficies de cauda (soma dos 2 painéis)

Valor MINIMO (M) 2t vt v ittt ittt ettt ettt ettt e eeeeeeeeeeeeeeeeneaenn 0.572
Valor MAXIMO (M) 2 v it ittt ettt et ettt ettt et e eeeeeeeeeeeeeeeeenenenn 0.572
Incremento de variacdo da envergadura de cauda (M) f....oeeeeeeeenns 0.001

Incremento de variagdo do numero de painéis da asa (adimensional):.
Numero de painéis superf. de cauda (Cauda simples = 1; cruciforme = 2;
etc)

Valor minimo (adimensional) f v v v i it ittt et eeeeeeeeeeeeeeeeeenenenn

Valor minimo (adimensSional) f v v v i ittt ettt eeeeeeeeeeeeeeeeeeenenn 0.700
Valor maximo (AdimensSional) f v e ettt ittt tteeeeeeeneeeeeeneeeneeneeen 0.700
Incr. de variacdo do numero de Mach de cruzeiro (adimensional):.... 0.100
Distdncia do bordo de ataque da raiz da asa até nariz (mult. do
comprimento)

Valor minimo (AadimensSional) f v ettt ettt ttneeeeeeneeeeenneeeeenneen 0.490
Valor mAaximo (AdimenSional) f v e ettt ittt tneeeeeeneeeeeenneeeeenneen 0.490
Incremento de variacdo (adimensional) ...ttt ittt teeneeeennnnn 0.010

Distdncia do bordo de ataque da superficie de cauda até nariz (malt. do

comprimento)

Valor minimo (AdimensSional) f v v v i ittt ettt eeeeeeeeeeeeeeeeenenenn 0.920
Valor maximo (AdimensSional) f v v i vt i ittt ettt eeeeeeeeeeeeneneneneneas 0.920
Incremento de variacdo (adimensional) v ... ittt eeeneeeennnnn 0.010

Temperatura de combustdo

Valor MINImMO (K) f vt ittt ittt ettt eeeeeeeeeeeeneeeeeneneneneneas 816
Valor MAXIMO (K) 2t v it ittt ittt ettt ettt eeeeeeeeeeeeeeeeneeenenean 816
Incremento da temperatura de combustdo (K) ...ttt eennns 50

Angulo de voo inicial apds cruzeiro

Valor MINIMO (GLaAUS) T e v v ettt eeeesoneneeeseneneeesonenseesonenseesenenas 45.0
Valor MAXIMO (GLAUS) Ittt v vt e e e e e e e e e e e e e eeeeaaaaeeeeeeeeeeeeeeeeen 45.0
INCremMentTO (GLaAUS) f vt v vt vttt nen et ooneneeeenenseseeeeeeseneeeesennnas 5.0

Fracdo méssica de combustivel (massa de comb./massa inicio do cruzeiro)

Valor minimo (AadimensSional) f v v vttt ittt eeeeeeeeeeeeeeeeeenenenn 0.100
Valor maximo (AadimensSional) f . e vt it i ittt teeeeeeneeeeeenneeeeenneen 0.100
Incremento de variacdo (adimensional) @ ... e et ee et eeeeeeeeeoenenns 0.003

Relacédo de pressdes no compressor (adimensional)

Valor minimo (AadimensSional) f v . v v i ittt ittt eeeeeeeeeeeeeeeeenenens 5.40
Valor maximo (AadimensSional) f vt it i i ettt eeeeeeeeeeeeenneeeeenneen 5.40
Incremento de variacdo (adimensional) @ .. e e ettt eeeeeeeoneeoenenns 0.10
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Pardmetros de projeto (constantes)

Dados de lancamento e impacto

Altitude de lancamento (M) f v v v i vt i it i e ettt ettt eeeeeeeeeaeeeeeanens 50.0
Altitude de Impacto (M) f it ittt it i ie e et eneeeeseneeeesoneeeesonenns 0.0
Velocidade de 1ancamento (M/S) fu et e et teeeeeeeeneeeenneeeenneenns 231.5
Velocidade de ImpacCto (M/S) & v i i i i i it ittt ettt et e eeeeeeeeeeeeeenean 200.0
Razdo de calores especificos ambiente (adimensional):.............. 1.40

Dados de massa do missil

Massa da cabega de guerra (Kg) i .ttt tneeeeeeneeeenenanns 231.0
Massa dos sistemas de guiamento, controle e enlace de dados (kg):.. 42.9
Massa dos atuadores das superficie de controle (kg):......ooionn.. 13.6
Massa da fonte de energia (power supply) (Kg) f..eei i ennnnn 13.6

Dados aerodinédmicos

Maximo adngulo de atagque da asa (GraUS) I ..o nn 10.00
Maximo angulo de atagque doO COYPO (GLraAUS) T oo eeeeeeeeennn 10.00
Maximo adngulo de ataque da superficie de cauda (graus):............ 10.00
Incremento na variacdo dos angulos de ataque (grausS) fv.eeeeeeeeesns 0.25
Parcela do arrasto de base desprezada em cruzeiro (%) i..eeeeeeenennn 25.00
Erro médximo nas equagdes de equilibrio em voO (%) .. iiiieennnnn.. 3.0
Tipo de controle: .. ...ttt ittt eennn Superficies de cauda moéveis
Presenca de boattadl ..ttt it ittt ettt ettt ettt tneeneeneens Nao
Tipo de MOLOr de CrUZEIT0 I @i it ittt i it teeeetoeeeeeseneeeesennnns Turbojato
Perfil de voo apds cruzeiro (Planeio = 1; Balistico = 2):........... 2
Dados do sistema de propulsdo - foguete - Booster e Sustain

Pressdo de combUSLEO (MPa) v v vttt i it i ittt i et teeeeeeeeeeeeeeeeeeens 7.00
Velocidade caracteristica (M/S) v i i ittt ittt eeeeeeeeeneeeennneen 1560.0
Aceleracdo da gravidade (M/S2) vt e ettt et eeeeeeeeeeeeaeeeeeneeens 9.806
Raz&o de calores especificos na tubeira (adimensional):............ 1.180
Fator de aceleracdo durante boost (multiplo da acel. gravidade):... 0.00
Constante do gds (Ar) (J/KG.K) t ittt ittt ittt i it e teeeeeeennnen 287.0
Coeficiente de descarga (adimensional) t.. e ee e et teeeneeeenenenns 0.960
Flight path angle (grausS) fu ..t u ittt tnneeteneeeennneenneeenas 45.0

Dados do sistema de propulsdo - Motor de cruzeiro - Ramjet

Raz&do de pressdes de estagnacdo no difusor (adimensional):......... 0.700
Raz&do de pressdes de estagnacdo no combustor (adimensional):....... 0.950
Razdo de pressdes de estagnacgdo no bocal de exaustdo (adim.):...... 0.980
Eficiéncia de combustdo (adimensional) ... v o e ee e oeeeeeeeeenennn 0.950
Poder calorifico do combustivel (KJ/KQg) tu e eeeeeeeeeennnnns 43000.0
Calor espec. a pressdo const. do ar (temp. combustdo) (KJ/kg.K):... 1.150
Dados do sistema de propulsdo - Motor de cruzeiro - Turbojato

Eficiéncia isentrépica do difusor de admissé&o de ar (adimensional): 0.91
Eficiéncia isentrépica do compressor (adimensional):............... 0.89
Eficiéncia isentrépica da turbina (adimensional) @.....eieeeeneeenn. 0.90
Eficiéncia isentrépica do bocal de exaustdo (adimensional):........ 0.95
Razdo de calores especificos no difusor de entrada (adimensional):. 1.40
Raz&do de calores especificos no compressor (adimensional):......... 1.37
Razdo de calores especificos na turbina (adimensional):............ 1.33
Razdo de calores especificos no bocal de exaustédo (adimensional):.. 1.33
Relacédo de pressdes no combustor (adimensional) :........ccueeieeen.. 0.95
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NUmero de soluCdes POSSIVEIS ittt ittt ittt et ee et eneeeneennean 1.000e+00
Tempo de processamento necessario para avaliar todas as solucgdes
possiveis, considerando 2 solugdes avaliadas por segundo: 1.585e-08
anos.

Simulacdo finalizada em: ... ..t ee e eeeeeeeeeenennn 02-Nov-2015 23:16:43
Tempo transcorrido durante execucdo do programa (S) feeeeeeeeenenn. 34.8
Numero de geragdes avaliadas v ..o e oo ettt ettt eeeeeeeeneeeens 4
NUmero de solucdes avaliadasS i e e e e oo e e et eeeeeeeeeeeeeeneeeeennnn 16
Parcela avaliada do espaco de solucdes possiveis (%) teeeeeeeennnn. 1600
Tempo médio consumido para avaliar uma sSoluCdo (S) fveeeeeeennnn. 2.177034

Critério de parada: simulacdo atingiu nUmero maximo de geracdes.

Resultados apresentados sé&o referentes aos 2 melhores individuos da
ultima geracéo.
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Requisito de alcance minimo CUMPTrido:..... ittt itn et teeeeeeennnnn Sim
Requisito de alcance maximo CUMPTrIdo: ...ttt ittt eeeeeeeeeennnnns Sim
Requisito de tempo de voo MAXIMO CUMPTIido:.....ii ittt eeeeeeeeennnnnns Sim
Requisito de massa de lancamento madxima cumprido:.........oeeeeeeennns. Sim
Requisito de Estabilidade Estdtica minima cumprido:.................. Sim
Requisito de Fator de Carga em voo minimo cumprido:.............cce... Sim

Desempenho do missil

Alcance MAXIMO (KIN) vttt ittt ittt e et e e et ettt ettt ettt ettt eeeeenn 221.63
Alcance MINImO (KIN) vt i ittt ittt ettt et e et et ettt et ettt te e -0.20
Tempo até 0 AlVO (8) It iii ittt eeeeeeeeeeeennnnn 942 .61 (15.71 minutos)

Massa de lancamento (Kg) t .t ii it ittt ittt tietnetnntonsoneaeeeas 515.44
Estabilidade estéatica (adimensional - multiplos do dié&metro):.... 1.476
Maximo Fator de Carga em voo (adimensional - mGltiplos de g):.... 1.713
Avaliacdo do individuo (adimensional) :.....iii i ennnennn 1.016609

Dados do Missil (genes do cromossomo)

Altitude de VOO de CrUZeiro (IM) v v ittt ittt eeeneeeeeeeeeeenenenens 50
Didmetro do corpo do missil (M) f ..ttt ittt ettt e e e e e e et e eeeeen 0.343
Comprimento do corpo do MISSIL (M) vt vt vt ittt i ettt et e e e e eeeaaannns 3.848
Comprimento do nariz do missil (multiplo do didmetro):............ 0.860
Taper ratio da asa (adimensional) v .. e ittt e neeeeeeeeeeoneeesns 0.512
Taper ratio da superficie de cauda (adimensional):................ 0.517
Corda aerodindmica da raiz da 8Sa (M) v e e e ettt eeeeeeeeeenenenns 0.744
Corda aerodindmica da raiz da superficie de cauda (m):............ 0.295
Angulo de enflechamento da aSa (GraUsS) fu e erunernneennneenneennnnn 45.0
Angulo de enflechamento da superficie de cauda (graus) :ie.......... 34.0
Ang. tot. bordo de ataque secdo transv. da asa e cauda (graus):... 30.0
Envergadura total da asa (soma dos 2 painéis) (m):................ 0.572
Envergadura total das superficies de cauda (soma 2 painéis) (m):.. 0.572
Num. painéis da asa (simples = 1; cruciforme = 2; etc) (adimens.): 2
Num. painéis da cauda (simples= 1; cruciforme = 2; etc) (adimens.): 2
Numero de Mach em voo de cruzeiro (adimensional):................. 0.700
Dist. bordo ataque da raiz da asa - nariz (mGlt. comp. - adimens.): 0.490
Dist. bordo ataque da cauda - nariz (malt. comp. - adimens.):..... 0.920
Temperatura de combUSTEO (K) Ittt ittt tieeeeeeeeeeeeeeeeeneanenenns 816
Angulo de voo inicial apds Cruzeiro (grausS) fv.eeeeee e ernnennnnn 45.0
Fracdo massica de combustivel (comb./inicio cruzeiro) (adimens.):. 0.100
Relacéo de pressdes no compressor (adimensional):...........c.v.u.. 5.40
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Dados dimensionais do corpo do missil (Aluminio 2219-T81)

Comprimento do corpo do missil (MM) .. ee et iinneeeeeneeeeenneennn 3848.0
Comprimento do nariz do missil (MM) .. ie ittt n et eeeeeeeennnenns 295.0
Didmetro externo da estrutura do corpo do missil (mm):............ 343.0
Didmetro interno da estrutura do corpo do missil (mm):............ 324.7
Espessura da estrutura do corpo do missil (mm) :......ciieunneeeenn. 9.1
Area de referéncia - secdo transversal do corpo do missil (m2?):... 0.0924
Comprimento do boattail do missil (MM) f . e i iie e ettt eeeeeenneeenn 0.0
Didmetro da parte posterior do boattail do missil(mm):............ 343.0

Dados dimensionais da asa do missil (Aluminio 2219-T81)

Corda da ponta da asa (MM) ..ot on e ieeeeeeeeeeeeeeeeeeaeeaeeeneens 380.9
Corda da raiz da asa (MIM) & . e et en e eeeeeeeeneeneeneeaeeaeeaeees 744 .0
Corda Aerodindmica média da asSa (MM) & e ve et enneeeeeenneeeeenneeens 582.0
Distdncia entre corda aerod. média e a raiz da asa (mm):.......... 127.6
Taper ratio da asa (adimensional) ... iii it it i i it ettt e eeaaaaanns 0.512
Envergadura total da asa - soma dos 2 painéis —(mm) :.............. 572.0
Razdo de aspecto da asa (adimensional) f. ... it ineneteeennenenns 1.0170
Angulo de enflechamento da aSa (GraUsS) fu.eeuerunernneennneenneennnnn 45.0
Area planiforma da asa (M2) f ...ttt ettt ettt eeeeeeeeeeennnnn 0.3217
Espessura média da raiz da asa (mm) t.. ...ttt eeenennnnnnnn. 5.1
Ang. tot. bordo de ataque secdo transv. da asa (graus) f........... 30.00
Numero de painéis da asa (simples = 1; cruciforme = 2; etc):...... 2.00
Dist. bordo ataque da raiz da asa - nariz (M) f....eeeeeeeeeenennn 1885.5

Dados dimensionais das superficies de cauda do missil (Aluminio 2219-T81)

Corda da ponta da cauda (M) & . et vn i it oneeeeeeeeessensonsaseeness 152.5
Corda da raiz da cauda (MM) & ..ttt et eeeeeeeeeeeeeeeeeneenenenns 295.0
Corda Aerodindmica média da cauda (MM) & . ...t i e e et eeeeeeeneennnn 231.3
Distédncia entre corda aerod. média e a raiz da cauda (mm):........ 127.8
Taper ratio da superficie das superficies de cauda (adimensional): 0.517
Envergadura total das superficies de cauda -soma 2 painéis-(mm):.. 572.0
Razdo de aspecto da cauda (adimensional) @. ... et eeeeeeeeeeeeeenns 2.556
Angulo de enflechamento das superficies de cauda (graus):......... 34.0
Area planiforme da cauda (M2) f ..t ittt ittt ittt eeeeeeeeeennnns 0.1280
Espessura média da raiz da cauda (IMm) ... e it i e e e e e e e eesnenaanns 5.8
Ang. tot. bordo de ataque secdo transv. da cauda (graus):......... 30.0
Num. painéis cauda (simples = 1; cruciforme = 2; etc) (adimens.):. 2.0
Dist. bordo ataque da cauda — nariz (MM) :......eeeeeeeeeeeeeeennns 3540.2

Centro aerodin@mico do corpo do missil (MM) .ot teneeeennennenns 230.2
Centro aerodindmico da asa (bordo de ataque) (mm) :.......cuevvuve... 145.5
Centro aerodindmico da cauda (bordo de ataque) (mm):........ccoo... 57.8
Centro aerodindmico da asa (nariz do missil) (mm) :.......eeunenene... 2158.6
Centro aerodindmico da cauda (nariz do missil) (mm) :.....oeeeueen.. 3684.2
Centro aerodinamico do MISSILl (M) & vt vttt ittt eneneeeeeeenenenenns 2430.3
Centro de massa (CG) do missil (MM) . v iie et ttnneeeenneeeeenneenns 1924.0
Estabilidade estatica (adimensional - multiplos do dié&metro):..... 1.476
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Lancamento

Altitude de lancamento (M) & .. v i et n e teeeeeeneeeeeeeeoneeneeaeeanns 50
Temperatura ambiente (K) ..ttt ittt ittt teneeeeeeneeeeseneeenss 287.83
Press8o atmMoOSErica (Pa) f v v e u e et et ettt eeeeeeeeeeeeeeeeeeeeaeaenn 100726
Massa especifica do ar (KG/m3 ) it ittt ettt ettt et ettt eeeeeenan 1.219
Velocidade do SOmM (M S) f i it i u ittt ittt ettt ettt ettt ittt e i 340.07
Velocidade de 1ancamento (M/S) &t e ettt eeeeeeeeneeeeeneeennneenns 231.50
NUmero de Mach (AadimensSional) f v ettt i it tteeeeeeneeeeeoneeeeenns 0.68
Pressdo dindmica dO 8T (PaA) f v ittt ittt ittt et eeeeeeeeeeeeaeaenenn 32673.93
Cruzeiro

Altitude de CruUzeiro (M) f v v i ittt ittt teeeeeeeeeeeeneeneeneeaeeanns 50
Temperatura ambiente (K) f. ..ttt ettt e et ettt eeeaaaaanns 287.83
Pressdo atmMoOSErica (Pa) f v v v et et ettt ettt eeeeeeeeeeeeeeeeeeaeaenns 100726
Massa especifica do ar (Kg/m3) .t ie ettt teaeeeeenennns 1.219
Velocidade doO SOmM (/S ) f vt it uu et et e e e e e e et et e e e e e ettt 340.07
Velocidade de CrUzZeiro (N7 S) f v i i i i e e e e e ettt et e et ettt eeeeeeeeeeeenn 238.0
Numero de Mach em voo de cruzeiro (adimensional) t.....v.veweeneennnn 0.700
Pressdo dindmica dO 8T (PaA) f v ittt ittt ittt ettt eeeeeeeeeeaeaeaennn 34548.99
Impacto

Altitude de ImpacCto (M) f i i i i ittt et e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e eeeeeeeen 0
Temperatura ambiente (K) f. ..ttt ettt ettt ettt eeeaaaaanns 288.15
Pressdo atmMoOSErica (Pa) f v v v e e et et ettt eeeeeeeeeeeeeeeeeeaeaeeenns 101325
Massa especifica do ar (KG/m3) ..ttt ettt teieeteeeneenn 1.225
Velocidade do SOmM (IN/S) f vttt ie et teeeeeeeeeeeeeeeeeeeneeeeennneen 340.26
Velocidade de impacto (M/S) f v v i i ittt ettt eeeeeeneeeeeaeeeeanennns 200.00
Nimero de Mach (adimensional) t ... vt i ittt it ettt et eeeeeeenn 0.59
Pressdo dindmica do AT (Pa) fuu i iu ittt ettt eeeeeeeaneenens 24504 .4¢
Angulo de voo inicial apds Cruzeiro (grausS) fv.eeeeeeeeenernnennnnn 45.0

Tempo de VOO €M DOOSET (S) f i vttt iieneteeeeeeeeeneeeeseneseesenenas -0.87
Tempo de VOO €M CrUZEIT0 (S) It ittt ittt eeeeeeeeeeeeoneeeseneeens 912.98
Tempo de VOO €M COASET (S) T it ittt iin et eteneeeeneneeeeneneeeennnns 30.50
Tempo Total de VOO (5) It ittt it ittt eneseeeeneneeseneeeesennnns 942 .01

Disténcia de voo em boost (Km) i ..ottt ittt it ittt teeneenanns -0.20
Disténcia de voo em cruzeiro (Km) t.. .ttt ittt teeeeeeonnanns 217.33
Disténcia de voo em coast (Km) i .t ii it ittt teeeeeeneenenanns 4.50
Distdncia total de voo (KM f i vttt ittt ettt ettt teeeeeeeaenenns 221.63
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CDO_corpo_friccdo (adimensional):.............. 0.08965 (59.81% do total)
CDO_corpo_base (adimensional):................. 0.00000 ( 0.00% do total)
CDO_corpo_onda (adimensional):................. 0.00000 ( 0.00% do total)
Coef. Arrasto Parasita de CORPO (adimensional): 0.08965 (59.81% do total)
CDO_Asa friccdo (adimensional):................ 0.04075 (27.19% do total)
CDO_Asa onda (adimensional):................... 0.00000 ( 0.00% do total)
Coef. Arrasto Parasita de ASA (adimensional):.. 0.04075 (27.19% do total)
CDO_cauda_friccdo (adimensional):.............. 0.01950 (13.01% do total)
CDO_cauda_onda (adimensional):................. 0.00000 ( 0.00% do total)

Coef. Arrasto Parasita de CAUDA (adimensional): 0.01950 (13.01% do total)

CDO_corpo_friccdo (adimensional):.............. 0.08940 (31.12% do total)
CDO_corpo_base (adimensional):................. 0.13777 (47.96% do total)
CDO_corpo_onda (adimensional):................. 0.00000 ( 0.00% do total)
Coef. Arrasto Parasita de CORPO (adimensional): 0.22717 (79.09% do total)
CDO_Asa friccdo (adimensional):................ 0.04064 (14.15% do total)
CDO_Asa onda (adimensional):................... 0.00000 ( 0.00% do total)
Coef. Arrasto Parasita de ASA (adimensional):.. 0.04064 (14.15% do total)
CDO_cauda_friccdo (adimensional):.............. 0.01944 ( 6.77% do total)
CDO_cauda_onda (adimensional):................. 0.00000 ( 0.00% do total)
Coef. Arrasto Parasita de CAUDA (adimensional): 0.01944 ( 6.77% do total)

CDO_corpo_friccdo (adimensional):.............. 0.08935 (26.83% do total)
CDO_corpo_base (adimensional):................. 0.18366 (55.14% do total)
CDO_corpo_onda (adimensional):................. 0.00000 ( 0.00% do total)
Coef. Arrasto Parasita de CORPO (adimensional): 0.27302 (81.97% do total)
CDO_Asa friccdo (adimensional):................ 0.04061 (12.19% do total)
CDO Asa onda (adimensional):................... 0.00000 ( 0.00% do total)
Coef. Arrasto Parasita de ASA (adimensional):.. 0.04061 (12.19% do total)
CDO_cauda_friccdo (adimensional):.............. 0.01943 ( 5.83% do total)
CDO_cauda_onda (adimensional):................. 0.00000 ( 0.00% do total)
Coef. Arrasto Parasita de CAUDA (adimensional): 0.01943 ( 5.83% do total)
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Coeficiente de Forca Normal (Inicio do Cruzeiro)

Coeficiente de forca normal no Corpo (adimensional):.............. 0.458
Coeficiente de forca normal na Asa (adimensional):................ 0.776
Coeficiente de forca normal na Cauda (adimensional) :.............. 0.349

Derivada do Coeficiente de forca normal no Corpo (l/rad):......... 2.00
Derivada do Coeficiente de forca normal na Asa (l1/rad):........... 5.56
Derivada do Coeficiente de forca normal na Cauda (l1/rad):......... 5.56

Coeficiente de Forca Normal (Maximo Fator de Carga em vooO)

Coeficiente de forgca normal no Corpo (adimensional):.............. 0.780
Coeficiente de forca normal na Asa (adimensional) :........ceeie... 1.161
Coeficiente de forca normal na Cauda (adimensional):.............. 0.608

Derivada do Coeficiente de forca normal no Corpo (l/rad):......... 2.00
Derivada do Coeficiente de forca normal na Asa (l1/rad):........... 5.56
Derivada do Coeficiente de forca normal na Cauda (l/rad):......... 5.56

Relacdo Sustentacdo/Arrasto média em cruzeiro (adimensional):..... 3.397
Relacdo Sustentacdo/Arrasto média em coast (adimensional):........ 2.978

Arrasto MéEdio em DOOSt (N) f i i ittt ittt ettt et e et et et eeeaeeenn 465.47
Arrasto médio em CruUzZelro (N) f v vt ittt ettt et et eeeeeeaeeenn 1396.67
Arrasto MEdIo em COASE (N) f v i vttt ittt ettt ettt e et et e eeeaeennn 1483.57
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Massa total de lancamento (Kg) i. ..ottt ittt ieeeeeeenans 515.44
Massa do missil no inicio do cruzeiro (Kg) ...t iinnennnnn 512.93
Massa do missil no fim do cruzeiro (Kg) f. ..o ieeeeeeeeeeeennn 461.63
Massa espec. do missil no inicio do cruzeiro - ref.:1384 - (kg/m?3): 1442.6

Massa do Booster com propelente (Kg) ...ttt teeeeenanns -0.
Massa de propelente necessaria para o Booster (kg):............... -0.
Massa do Booster sem propelente (kg) ...ttt iineneenns -0.
Massa da Cabeca de Guerra (Kg) ...ttt ittt tennenennnns 231.
Massa dos Sistemas de Guiamento, Controle e Enlace de Dados (kg):. 42,
Massa de combustivel de cruzeiro (Kg) t. ...ttt 51.
Massa da estrutura (corpo) do missil (Kg) fueeeeeeeeeeeeeeeeeeeennn 104.
Massa total da Asa (Kg) ittt ittt ittt teeeeeenneoaneoneanns 7.
Massa total da Cauda (Kg) t. ittt ittt ittt et eannns 3.
Massa do motor de cruzeiro (Kg) t. ...ttt ittt e ettt ettt e e 45,
Massa total dos atuadores das superficies de controle (kg):....... 13.
Massa total da fonte de energia (power supply) (kg):........coo... 13.

Booster com propelente (&) fi i ittt et teeeeeeeeneeeeeaneeanenns -0.
Propelente necessario para 0 Booster (%) ... ineeeeeeeeeennn. -0.
Booster sem propelente (B) vt ii it it ittt eneneeeeneneeeenenenns -0.
Cabega de GUETTA (B) f vttt ittt eeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeenaenaenaeens 44,
Sistemas de Guiamento, Controle e Enlace de Dados (%) :v.eveeeeenen.. 8.
Combustivel de CrUZEITO (B) f ittt i ittt eeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeenns 9.
Estrutura (corpo) do MmissSil (B) fv vttt tm ittt ettt et et e eeeeaaaaanns 20
ASAS  (B) ittt ittt et e e et e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e 1
Superficies de Cauda (8) f v v it i ittt ittt ettt e e e e e e e e 0
MOLOY dE CrUZEITO (B) f ittt ittt ittt ittt et ettt ettt eeeeeeeneanenn 8.
Atuadores das superficies de controle (8) v et ie ettt eeeneeenenens 2
Fonte de energia (power suppPly) (&) fv ittt ennneenn 2

Cabega de GUETTA (B) f vttt teeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeaeeaenaenaeees 45,
Sistemas de Guiamento, Controle e Enlace de Dados (%) :..eveveeenen.. 8.
Combustivel de CrUZEITO (B) f ittt i e teeeeeeeeeeeeeeeeeeeeneeenenn 10.
Estrutura (corpo) do Missil (&) fu it iiin et eeeeeeeeneeeeeoneeenenns 20.
ASaAS () f et ittt ittt eeeeeeeaeeaeeaeeaeeeeeeeeeaeeaeeaenaenanas 1.
Superficies de Cauda (B) fv vt i ittt ittt ettt et e e eeaaaaeeeeeeeeeeens 0
MOtOY de CrUZEIiTO () f vt ittt it tietneeeeeeeeeeeeeeeneeeneenenaenanns 8
Atuadores das superficies de controle (%) v ettt e et eenneeennnns 2.
Fonte de energia (power SUPPLY) (B) 1 ittt n et tteeeeeeneeeeeennnns 2
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Angulo de Ataque dO COTPO (GralUS) fu e v ernnennneeeneenneenneenneens 7.00
Angulo de Ataque da a5a (GLaAUS) T e et ennnennneeeneenneenneenneenn 7.00
Angulo de Ataque da cauda (GraUsS) I e e e oo e e eneenennennn 3.50

Forca normal NO COTPO (N) f ittt ittt et teeeeeeeeeeeesoneeeesenenns 1462.36
Forca normal Na aSa (N) & v ue e me e oeeeeeeeeeeeeeeeeeeaeeaeeeeennn 2477.97
Forca normal na Cauda (N) f . v i et iutieeee e eeeeeeeeeaeeaeeeeennn 1114.92
Peso do missil em voo nivelado (inicio do cruzeiro) (N):......... 5030.11

Erro no balanco de forcas verticais (%) tv .ttt ennnennn 1.29
Erro no balanco de momentos em relacdo ao CG (%) e ee e eeeenenn. -1.45

Valor residual do balanc¢o de forgas verticais - inclui o peso (N): 64.83
Valor residual do somatdério de momentos em relacdo ao CG (N.m):... -37.05

Condigdo de méximo Fator de Carga em voo (n maximo)

Angulo de Ataque dO COTPO (GTaUS) It vt unseesenneeeeeeneanseennnnnn 10.00
Angulo de Ataque da aSa (GLaAUS) T e et e ennnennnenneenneenneenneenns 10.00
Angulo de Ataque da Cauda (GraUsS) fuu e erunennnennneenneenneenneenns 6.00

Forca normal NO COTPO (N) f it ittt ieneteeeeeeeeeeeeeseneeeesennnas 2491.61
Forca normal Na aSa (N) e e ieetteteeeeeeeeeeeeeneeneeneeaeeann 3706.81
Forca normal na cCaulda (N) f .. eeteneeeeeeeeeeeeeeeeeneeaenaeeeas 1942.48
Peso do missil em méximo fator de carga de voo (n maximo) (N):... 8616.04
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Pressdo de CombDUSTAO (MPa) v it ittt ittt ittt eeeeeeeeeeeeeeeeeneann 7.00
Velocidade caracteristicCa (IN/S) f v i i i ittt ittt ettt eeiennn 1560.0
Razdo de calores especificos na tubeira (adimensional):............ 1.180
Fator de aceleracdo durante boost (multiplo da acel. gravidade):... 0.00
Constante do gds (Ar) (J/KG.K) t ittt ittt ittt teeneeeenneeennnens 287.0
Coeficiente de descarga (adimensional) f. ..ot e ettt eeeeeeeennnenns 0.960
Flight path angle (GralsS) fv e e ettt e et eeeeeeeeeneeeeeeneeeeeennenn 45.0
Razdo de expansédo da tubeira - Booster (adimensional):........... 9.386
Area da garganta da tubeira (M2) ...ttt in e, 0.00000
Didmetro da garganta da tubeira (mm) :.........c..eeeeeeeeenn.. 0.8
Didmetro da exaustdo da tubeira (Imm) : ... ..ttt teeeeeeenenn 2.4
Velocidade de CruUzelrO (IN/ S) f v v v vt i ittt ettt e et e ettt eeeeenn 238.0
Maxima velocidade incremental devido ao Booster (m/S):......o.o.o... 6.5
Massa de propelente minima (Kg) f.u .ottt et eeeeeeeeeeeeeeeeeeenn 1.40
Tempo de combustdo MINImMO (S) f vttt ittt ittt ettt e e e e e e e e eeaaaaanns 667.00
Massa de propelente necessdria (Kg) ...ttt ettt n -0.00
Tempo de combuUSta0 NECESSATIO (S) Ittt ittt ittt ettt e et et e eeeaaaaanns -0.87
Peso médio do missil durante Boost (N):.............. 5054.4 (515.44 kgf)
Fluxo Massico de Propelente (Kg/S) fu i et tenneeeenneeeenennn 0.00
Impulso Especifico — BOOSTET (S) f ettt teeeeeeeeeennn. 246.04
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Tipo de motor de cruzeiro: Turbojato

Empuxo necessdrio em voo nivelado - inicio do cruzeiro (N):....... 1469.8
Empuxo necessdrio em voo nivelado - fim do cruzeiro (N):.......... 1342.7
Empuxo necessdrio no instante de médximo Fator de Carga (N):....... 2216.8

Temperatura

Temperatura de estagnacdo na entrada do compressor (K):............ 316.0
Temperatura de estagnacdo na saida do compressor (K):fo..ooeeeeoon.. 520.9
Temp. de estagnacdo na entrada na turbina (K) - dado de entrada:... 816.0
Temperatura de estagnagdo na saida da turbina (K):.......ociiino... 611.2
Pressao

Relacdo de pressdes nNo compressor (Pa/Pa) i ... e eeeeeeeeeeeaenns 5.4
Relacdo de pressdes no combustor (Pa/Pa) fv ..ot e et eeeneeneenennnn 0.95
Pressdo de estagnacdo na entrada do compressor (kPa):.............. 135.8
Pressdo de estagnacdo na saida do compressor (kPa):................ 733.5
Pressdo de estagnacdo na entrada na turbina (kPa):................. 696.8
Pressdo de estagnacdo na saida da turbina (KkPa) fi...eeeeeeeeeeeennn 186.5
Pressdo na saida do bocal de exaustdo (kPa):.....iiiiiiiiinnnnn.. 100.7

Eficiéncia isentrépica (dados de entrada)

Eficiéncia isentrépica do difusor de admissdo de ar (adimensional): 0.91
Eficiéncia isentrépica do compressor (adimensional) :............... 0.89
Eficiéncia isentrdépica da turbina (adimensional):.................. 0.90
Eficiéncia isentrdépica do bocal de exaustdo (adimensional):........ 0.95

Calor especifico do fluido de trabalho (dados de entrada)

Raz&o de calores especificos no difusor de entrada (adimensional):. 1.40
Raz&o de calores especificos no compressor (adimensional):......... 1.37
Raz&o de calores especificos na turbina (adimensional):............ 1.33
Razdo de calores especificos no bocal de exaustdo (adimensional):.. 1.33
Razdo combustivel/ar (KG/Kg) f vt et ittt ettt ittt eeneenaaneanan 0.008069
Poder calorifico do combustivel (KJI/Kg) f. v eeeeneeennnnns 43000.0
Velocidade na salida do bocal de exaustdo (M/S) f e vttt tneeeeennnnn 436.35
Area da saida do bocal de exaustdo (M2) & et e e e e 0.025149
Area de referéncia - secdo transversal do corpo do missil (m2):... 0.0924
Razdo area da saida do bocal de exaustdo / secdo do missil (adm.): 0.2722
Didmetro da saida do bocal de exXaustdo (MM) ... iieetenneeeeennnnn 178.95
Numero de Mach na saida do bocal de exaustdo (adimensional):...... 0.9712
Fluxo de ar pela turbina (Kg/S) vttt ittt ettt eeeeeeeeeneeeenanens 7.2825
Consumo de combustivel (KG/S) f i it e et ieeeeeeeeneeeeneenennns 0.0588
Empuxo Especifico (KN.S/KG) it ittt ittt ettt et eetiaeeaeeaens 0.2018
Consumo especifico de combustivel (KG/S.KN) @it iine e eneeennnnn 0.0400
IMPULSO ESPEeCIfiCO (S) fvvetiiineeteeeeeeeeeeeeeeeneeeeeenaeeenenns 2550.7
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Bonificacédo
Bonificacédo
Bonificacédo

Penalizacdo
Penalizacéao
Penalizacéao
Penalizacéao
Penalizacdo
Penalizacdo
Penalizacéo
Penalizacéo
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.00013501
.00002455
.00000000
.00000000
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.00000000



| — RELATORIO DE EXECUCAO DO SCORPIO 1.0: MISSIL
ASTROS 2020

Missil # 1
1
e 0 G @ =o =
N\
-1
-2 0 2 4 6
m
Missil # 2
1
£ 0 = o =o =
N\
-1
-2 0 2 4 6
m
RELATORIO DE EXECUCAO DO PROGRAMA SCORPIO 1.0
Dados de operacdo do algoritmo genético
Numero de individuos Na POPULACEO: « vttt ittt ittt ittt e eeeeeennnnns 200
Numero de individuos no grupo de elite:...... i iiiiiiinnennn. 4
Numero de individuos no grupo de imigrantes:...............c.c..... 20
Numero de genes no cromossomo (incluindo funcédo de avaliacgéo):... 25
Probabilidade de mutacdo inicial (%) tv v iii i tteteetteeeneanenn 2.00
Probabilidade de mutacdo final (&) v ittt ittt ettt eenenenn 15.00
NUMEro MAXIMO dE GETraACOE S v v ittt et e e et e eeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeenenns 100
Avaliacdo suficiente p/ terminar execucdo (critério de parada):.. 1.50000
Requisitos de desempenho do missil
Alcance MAXIMO (KIM) I ittt ittt it ittt ettt ettt et aetennneeens 300.0
Alcance MINImMO (KM vt v it ittt ittt ettt ettt ettt ettt eeeeeeannns 30.0
Tempo MAXIMO ALE O AlVO (S) ft ittt ittt eeeeeeeeeeeeeeeeeeennnennns 1500
Maxima massa de lancamento (Kg) f. ...t i i ie e e e oottt eeeeennn 1100.00
Estabilidade Estatica minima (adim. - maltiplos do diémetro):..... 1.48
Fator de Carga em manobra minimo (adim. - mtltiplos da gravidade):. 2.00



Variaveis de projeto (genes)

Altitude de voo de cruzeiro

Altitude MIinima de VOO (M) &t v ittt i i it ittt e eeeeeeeeeeeeeeenenenn 500
Altitude MAXIMA dE€ VOO (M) f v vttt tmee et eneeeeeennseeeeoneeeeenneees 500
Incremento de variacdo da altitude de voO (M) f .. ii i it tineennenns 50

Didmetro do corpo do missil

Di8metro MINIMO (1) v i v it it it e e e e e et ettt ettt eeeeeseeenseeeaeeeaeneas 0.330
Di8mMetro MAXIMO (I1) 2 v vttt ittt et e et ettt an et eneeeeeeneeeeeennenn 0.450
Incremento de variacdo do didmetro (M) f .. vt in ettt eeteneeeeennenns 0.001

Comprimento do corpo do missil

Comprimento MINimoO (M) vt i it in ittt eeeeeeeeeeeeeeeneeeneeneeenas 3.800
Comprimento MAXIMO (M) f v ittt ittt it e eeeeeeeeeenenensenenenenenenennnnnnnas 4.500
Incremento de variacdo do comprimento (M) f ... vt e e et eeeeeeeenenns 0.001

Comprimento do nariz do missil (multiplo do diémetro)

Comprimento minimo do nariz (adimensional) :.........iiiiiieeeennn.. 1.000
Comprimento méximo do nariz (adimensional) @.......i.eeiiiieenennnens 1.000
Incremento de variacdo do comprimento do nariz (adimensional):..... 0.500

Taper ratio da asa

Valor minimo (adimensional) f v . v v i ittt ettt e eeeeeeeeeeeeeeeeenenn 0.500
Valor maximo (adimensional) .o e i e ittt e eeeeeeeeeeeeeeeeeeeeenn 0.900
Incremento de variacdo do taper ratio (adimensional):.............. 0.001

Valor minimo (adimensSional) f v v v i ittt ittt eteeeeeeeeeeeeeeeeeeenenn 0.500
Valor maximo (adimensional) .. e e it e ettt e eeeeeeeeeeeeeeeeeeeenn 0.900
Incremento de variacdo do taper ratio (adimensional):.............. 0.001

Corda aerodindmica da raiz da asa

Valor MINIMO (M) 2t v vttt ittt ot ottt ettt eeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeenenean 0.400
Valor MAXIMO (M) 2 v i v v it ettt e et ettt et teeeseeeeeeeeeeeeeeeneeneennenn 0.900
Incremento de variacdo da corda da raiz da asa (M) f.e..ee e eeneenn. 0.001

Corda aerodindmica da raiz da superficie de cauda

Valor MINIMO (M) 2 e v vttt it ottt ottt ettt eeeeeeeeeeneeeeeeeeeeeeenenean 0.300
Valor MAXIMO (M) 2 v i v v it e ottt et e et ettt et e seeeeeeeeeeeeeeeneeneennenn 0.600
Incremento de variacdo da corda da raiz da superficie de cauda (m): 0.001

Angulo de enflechamento da asa

Valor MINIMO (GLAUS) It vttt vt et e e e e e e e e e e e e e aaaaaaeeeeeeeeeeeeeeeeen 20.0
Valor MAXIMO (GTaAUS) f e v v ettt eeeeeeneneeeeeneneeeseneeeesoneeeesennnas 50.0
Incr. de variacdo do enflechamento da asa (grausS) fe..e.eeeeeeeeeenns 5.0

Angulo de enflechamento da superficie de cauda

Valor MINIMO (GFAUS) f v e vt v v e e e e e e e e e e eeeeeeeeaaaeaaeeeeeeeeeeeeess 20.0
Valor MAXIMO (GTaAUS) f e v v ettt eeeeeeneneeeeeneneeeseneeeesoneeeesenenas 50.0
Incr. de variacdo do enflechamento da superficie de cauda (graus):. 5.0

Angulo total de bordo de ataque da secdo transversal da asa e cauda

Valor MINIMO (GFAUS) Tt v v v v v e e e e e e e e e e eaeeeaeeeeeeeeeeeseeeeeeeeeens 30.0
Valor MAXIMO (GTaAUS) f e v v ettt eeeeeeneneeeeeneneeeseneeeesoneeeesenenas 30.0
Incremento de variacdo do ang. total de bordo de ataque (graus):... 5.0

Envergadura total da asa (soma dos 2 painéis)
Valor minimo (M) f . vttt it ettt et ettt ettt ettt aetennnesenaeeenns 0.600
Valor MAXIMO (M) 2 v v i ittt ettt ettt ettt eeeeeeeeeeeeeeeeeeneeenenenn 1.200



Envergadura total das superficies de cauda (soma dos 2 painéis)

Valor MINIMO (M) 2t vt v ittt ittt ettt ettt ettt e eeeeeeeeeeeeeeeeneaenn 0.400
Valor MAXIMO (M) 2t vt i ittt ettt et ettt ettt e et e eeeeeeeeeeeeeeeeaeaean 0.600
Incremento de variacdo da envergadura de cauda (M) f....eeeeeeenenns 0.001

Incremento de variagdo do numero de painéis da asa (adimensional):.
Numero de painéis superf. de cauda (Cauda simples = 1; cruciforme = 2;
etc)

Valor minimo (adimensional) f v v v i it ittt et eeeeeeeeeeeeeeeeeenenenn

Valor minimo (adimensSional) f v v v i it ittt ettt eeeeeeeeeeeneeenennan 0.800
Valor mAaximo (AdimensSional) f v e ettt ittt ttneeeeeeneeeeeenneeeeenneen 0.800
Incr. de variacdo do numero de Mach de cruzeiro (adimensional):.... 0.100
Distdncia do bordo de ataque da raiz da asa até nariz (malt. do
comprimento)

Valor minimo (AadimensSional) f v ettt ettt ttneeeeeeneeeeenneeeeenneen 0.400
Valor mAaximo (AdimenSional) f v e ettt ittt tneeeeeeneeeeeenneeeeenneen 0.600
Incremento de variacdo (adimensional) v ... ei ittt et eneeeeeannn 0.010

Distdncia do bordo de ataque da superficie de cauda até nariz (malt. do

comprimento)

Valor minimo (AdimensSional) f v v v i ittt ettt eeeeeeeeeeeeeeeeenenenn 0.870
Valor maximo (AdimensSional) v e o u i it ittt ettt et et eaeeeneenens 0.950
Incremento de variacdo (adimensional) v ... ittt eeeneeeennnnn 0.010

Temperatura de combustdo

Valor MINImMO (K) f v it ittt ittt ettt eeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeneaenn 816
Valor MAXIMO (K) 2t v it ittt ittt ettt ettt eeeeeeeeeeeeeeeeneeenenean 816
Incremento da temperatura de combustdo (K) ...ttt eennns 50

Angulo de voo inicial apds cruzeiro

Valor MINIMO (GLaAUS) T e v v ettt eeeesoneneeeseneneeesonenseesonenseesenenas 45.0
Valor MAXIMO (GLAUS) Ittt v vt e e e e e e e e e e e e e eeeeaaaaeeeeeeeeeeeeeeeeen 45.0
INCTremMentTO (GLaAUS) f vt v v vttt ot e s et ooeeneseeeneeeseneeeeseneseesennnns 5.0

Fracdo méssica de combustivel (massa de comb./massa inicio do cruzeiro)

Valor minimo (AadimensSional) f v v v i ittt ittt eeeeeeeeeeeeeeeenenenens 0.050
Valor maximo (AadimensSional) f vttt i ittt teeeeeeeneeeeeenneeeeennenen 0.250
Incremento de variacdo (adimensional) @ ... e et ee et eeeeeeeeeoenenns 0.003

Relacédo de pressdes no compressor (adimensional)

Valor minimo (AadimensSional) f v v v i ittt ettt eeeeeeeeeeeeeeneeenenenn 5.20
Valor maximo (AadimensSional) f vt it i i ettt eeeeeeeeeeeeenneeeeenneen 5.80
Incremento de variacdo (adimensional) @ .. e e ettt eeeeeeeoneeoenenns 0.10
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Pardmetros de projeto (constantes)

Dados de lancamento e impacto

Altitude de lancamento (M) f v v v i vt i it i e ettt ettt eeeeeeeeeaeeeeeanens 0.0
Altitude de Impacto (M) f it ittt it i ie e et eneeeeseneeeesoneeeesonenns 0.0
Velocidade de 1ancamento (M/S) fu e te et teeeneeeeneeeeeneeeenneenns 0.0
Velocidade de ImpacCto (M/S) & v i i i i it ittt ettt e e et eeeeeeeeeeeeeeeeean 200.0
Razdo de calores especificos ambiente (adimensional):.............. 1.40
Dados de massa do missil

Massa da cabega de guerra (Kg) i .ttt ittt tieeeeteneneenennanens 200.0
Massa dos sistemas de guiamento, controle e enlace de dados (kg):.. 70.0
Massa dos atuadores das superficie de controle (kg):......ooionn.. 30.0
Massa da fonte de energia (power supply) (Kg) f...ei i ieneeeennns 25.0
Dados aerodindmicos

Maximo adngulo de atagque da asa (GraUS) I ..o nn 10.00
Maximo angulo de atagque dO COYPO (GLraAUS) T e oo nn 10.00
Maximo adngulo de ataque da superficie de cauda (graus):............ 10.00
Incremento na variacdo dos angulos de ataque (grausS) fv.eeeeeeeeesns 0.25
Parcela do arrasto de base desprezada em Ccruzeiro (%) fc.eeeeeeeeenns 25.00
Erro médximo nas equagdes de equilibrio em voO (%) .. iiiieennnnnn.. 3.0
Tipo de controle: .. ...ttt ittt eennn Superficies de cauda moéveis
Presenca de boattad ..ttt ittt ittt ittt ettt et eaetaeeaeeaenn Nao
Tipo de MOLOr de CrUZEIT0 I @i it ittt i it teeeetoeeeeeseneeeesennnns Turbojato
Perfil de voo apds cruzeiro (Planeio = 1; Balistico = 2):........... 2
Dados do sistema de propulsdo - foguete - Booster e Sustain

Pressdo de combUSLEO (MPa) v v vttt i it i ittt i et teeeeeeeeeeeeeeeeeeens 7.00
Velocidade caracteristica (M/S) v i i ittt ittt eeeeeeeeeneeeennneen 1560.0
Aceleracdo da gravidade (M/S2) f vttt et e e et eeeeeeeeeneeenanennns 9.806
Raz&o de calores especificos na tubeira (adimensional):............ 1.180
Fator de aceleracdo durante boost (multiplo da acel. gravidade):... 9.00
Constante do gds (Ar) (J/KG.K) t ittt ittt ittt ittt eeeneteennens 287.0
Coeficiente de descarga (adimensional) f. .. e e et eeeneeeenenenns 0.960
Flight path angle (grausS) fu ..t u ittt tnneeteneeeennneenneeenas 45.0
Dados do sistema de propulsdo - Motor de cruzeiro - Ramjet

Razdo de pressdes de estagnacdo no difusor (adimensional):......... 0.700
Razdo de pressdes de estagnacdo no combustor (adimensional):....... 0.950
Raz&o de pressdes de estagnacdo no bocal de exaustdo (adim.):...... 0.980
Eficiéncia de combustdo (adimensional) .. ..o w e et et eeeeeeeeeeneenn 0.950
Poder calorifico do combustivel (KJ/KQg) tu e eeeeeeeeeennnnns 43000.0
Calor espec. a pressdo const. do ar (temp. combustdo) (KJ/kg.K):... 1.150
Dados do sistema de propulsdo - Motor de cruzeiro - Turbojato

Eficiéncia isentrépica do difusor de admissé&o de ar (adimensional): 0.91
Eficiéncia isentrépica do compressor (adimensional):............... 0.89
Eficiéncia isentrépica da turbina (adimensional) :.......eeeeenenennn.. 0.90
Eficiéncia isentrépica do bocal de exaustdo (adimensional):........ 0.95
Raz&do de calores especificos no difusor de entrada (adimensional):. 1.40
Raz&do de calores especificos no compressor (adimensional):......... 1.37
Razdo de calores especificos na turbina (adimensional):............ 1.33
Razdo de calores especificos no bocal de exaustédo (adimensional):.. 1.33
Relacédo de pressdes no combustor (adimensional) :........ceeeeeeenn. 0.95
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NUmero de soluCdes POSSIVEIS ittt ittt ittt et ee et eneeeneennean 1.305e+27
Tempo de processamento necessario para avaliar todas as solucgdes
possiveis, considerando 2 solugdes avaliadas por segundo: 2.069e+19
anos.

Simulacdo finalizada em: . ... i it it ettt eeeeennnn 27-0ct-2015 18:14:50
Tempo transcorrido durante execucdo do programa (S) fee.e.eeeeeeoen.. 32573.5
Numero de geragdes avaliadas v ..o e oot ettt ettt eeeeeeeeeeeeens 100
NUmero de s0lucdes avaliadasS i e u e .ottt eeeeeeeeneeeeenneeeeas 20000

Parcela avaliada do espaco de solucdes possiveis (%) :
1.5329294513368418e-21

Tempo médio consumido para avaliar uma sSoOoluCdo (S) fveweeeeenennn. 1.628674

Critério de parada: simulacdo atingiu numero méximo de geracdes.

Resultados apresentados sdo referentes aos 4 melhores individuos da
ultima geracéo.
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Requisito de alcance minimo CUMPTrido:...... ittt itt ittt enneeneennnnn Sim
Requisito de alcance maximo CUMPTrIdo: ...ttt eeeeeeeeeeennnns Sim
Requisito de tempo de voo MAXIMO CUMPTIido:.....ii ittt eeeeeeeeennnnnns Sim
Requisito de massa de lancamento madxima cumprido:.........oeeeeeeennns. Sim
Requisito de Estabilidade Estdtica minima cumprido:.................. Sim
Requisito de Fator de Carga em voo minimo cumprido:.............cce... Sim

Desempenho do missil

Alcance MAXIMO (KM vt i ittt ittt et e e et et et ettt ettt ettt eeeeenn 302.60
Alcance MINImO (KIN) vt i ittt ittt ettt et e et et ettt et ettt te e 0.42
Tempo até 0 AlVO(S) fv ittt ittt teeeeeeeeeeeeennean 1134.07 (18.90 minutos)
Massa de lancamento (Kg) e ittt ittt teeeeeeeeeeeeseneeeesenns 742.99
Estabilidade estéatica (adimensional - multiplos do dié&metro):.... 2.046
Maximo Fator de Carga em voo (adimensional - mGltiplos de g):.... 2.014
Avaliacdo do individuo (adimensional) :.....iii i ennnennn 1.031701

Dados do Missil (genes do cromossomo)

Altitude de VOO de CrUZeiro (IM) v v it ittt ittt eeeeeeeeeeeeeeeeenens 500
Didmetro do corpo do missil (M) f ...ttt ettt et e e e et e et eeeeeen 0.345
Comprimento do corpo do MISSIL (M) vt vt vt ittt i ettt et e e e e eeeaaannns 4.462
Comprimento do nariz do missil (multiplo do didmetro):............ 1.000
Taper ratio da asa (adimensional) ... et ittt neeteeeeeeeenenenns 0.515
Taper ratio da superficie de cauda (adimensional):................ 0.638
Corda aerodindmica da raiz da 8Sa (M) v e e e ettt eeeeeeeeeenenenns 0.436
Corda aerodindmica da raiz da superficie de cauda (m):............ 0.427
Angulo de enflechamento da aSa (GraUsS) fu.euueeunernneennneenneennnnn 45.0
Angulo de enflechamento da superficie de cauda (graus) :ie.......... 25.0
Ang. tot. bordo de ataque secdo transv. da asa e cauda (graus):... 30.0
Envergadura total da asa (soma dos 2 painéis) (m):................ 0.658
Envergadura total das superficies de cauda (soma 2 painéis) (m):.. 0.506
Num. painéis da asa (simples = 1; cruciforme = 2; etc) (adimens.): 2
Num. painéis da cauda (simples = 1; cruciforme= 2; etc) (adimens.): 2
Numero de Mach em voo de cruzeiro (adimensional):................. 0.800
Dist. bordo ataque da raiz da asa - nariz (mGlt. comp. - adimens.): 0.550
Dist. bordo ataque da cauda - nariz (malt. comp. - adimens.):..... 0.890
Temperatura de CombUSTEO (K) ittt ittt ttneeteeeeeeeeneeeeeeneeenns 816
Angulo de voo inicial apds Cruzeiro (grausS) fv.eeeeee e ernnennnnn 45.0
Fracdo massica de combustivel (comb./inicio cruzeiro) (adimens.):. 0.133
Relacéo de pressdes no compressor (adimensional):..........c.c.vuu.. 5.30
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Dados dimensionais do corpo do missil (Aluminio 2219-T81)

Comprimento do corpo do missil (MM) .. ee et iinneeeeeneeeeenneennn 4462 .0
Comprimento do nariz do missil (MM) .. ie ittt n et eeeeeeeennnenns 345.0
Didmetro externo da estrutura do corpo do missil (mm):............ 345.0
Didmetro interno da estrutura do corpo do missil (mm):............ 326.6
Espessura da estrutura do corpo do missil (mm) :......ciieunneeeenn. 9.2
Area de referéncia - secdo transversal do corpo do missil (m2?):... 0.0935
Comprimento do boattail do missil (MM) f . et iie ettt eeeeennneeenn 0.0
Didmetro da parte posterior do boattail do missil(mm):............ 345.0

Dados dimensionais da asa do missil (Aluminio 2219-T81)

Corda da ponta da asa (MM) & ..o et eeeeeeeenneeeeeneeeneeneeenas 224.5
Corda da raiz da asa (MIM) & . e e et eeeeneeeeeeeeeneeeneeneeneeneeaeeaes 436.0
Corda Aerodindmica média da asa (MM) v ve et neeeeenneeeeenneenns 341.6
Distdncia entre corda aerod. média e a raiz da asa (mm):.......... 146.9
Taper ratio da asa (adimensional) @ ...ttt i it i ittt e e e e eeeeeennns 0.515
Envergadura total da asa - soma dos 2 painéis —(mm) :.............. 658.0
Razdo de aspecto da asa (adimensional) f. ... it ineneteeennenenns 1.9923
Angulo de enflechamento da aSa (GraUsS) fu.eeuerunernneennneenneennnnn 45.0
Area planiforma da asa (M2) f ...ttt ettt ittt eeeeeeeeennnnn 0.2173
Espessura média da raiz da asa (mm) t.. ...ttt eeenennnnnnnn. 8.7
Ang. tot. bordo de ataque secdo transv. da asa (graus) f........... 30.00
Numero de painéis da asa (simples = 1; cruciforme = 2; etc):...... 2.00
Dist. bordo ataque da raiz da asa — nariz (mm):.......ccccceeeeeo.. 2454.1

Dados dimensionais das superficies de cauda do missil (Aluminio 2219-T81)

Corda da ponta da cauda (MM) & ..o et eeeeneeeeseneeessoneeenss 272 .4
Corda da raiz da cauda (MM) & ..ttt et eeeeeeeeeeeeeeeeeneenenenns 427.0
Corda Aerodindmica média da cauda (MM) & . ...t i et i e et eeeeeeeeennnnn 355.4
Distédncia entre corda aerod. média e a raiz da cauda (mm):........ 117.2
Taper ratio da superficie das superficies de cauda (adimensional): 0.638
Envergadura total das superficies de cauda -soma 2 painéis-(mm):.. 506.0
Razdo de aspecto da cauda (adimensional) @. ... et eeeneieeenneeenns 1.447
Angulo de enflechamento das superficies de cauda (graus):......... 25.0
Area planiforme da cauda (M2) f ..t ittt ittt ittt eeeeeeeeeennnns 0.1770
Espessura média da raiz da cauda (Mm) ... ee e i e e e e e e e eeeneeaaaanns 5.0
Ang. tot. bordo de ataque secdo transv. da cauda (graus):......... 30.0
Num. painéis cauda (simples = 1; cruciforme = 2; etc) (adimens.):. 2.0
Dist. bordo ataque da cauda — nariz (MM) :......eeeeeeeeeeeeeeennns 3971.2

Centro aerodin@mico do corpo do missil (MM) v e e et eeeeennenennn 260.3
Centro aerodindmico da asa (bordo de ataque) (mm):.......ccvvuve... 85.4
Centro aerodindmico da cauda (bordo de ataque) (mm):........ccoo... 88.9
Centro aerodindmico da asa (nariz do missil) (mm) :....eeeeennenee... 2686.4
Centro aerodindmico da cauda (nariz do missil) (mm) :.....eeueeenee.. 4114.7
Centro aerodinamico do MISSILl (M) & vt vttt ittt eneneeeeeeenenenenns 2937.0
Centro de massa (CG) do missil (MM) . e ivie et ttnneeeeeneeeeenneenns 2231.0
Estabilidade estatica (adimensional - multiplos do dié&metro):..... 2.0406
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Lancamento

Altitude de lancamento (M) & .. u i iu i in e teeeeeeneeeeeneeoneeoneeaeeanns 0
Temperatura ambiente (K) ..ttt ittt ittt teneeeeeeneeeeseneeenss 288.15
Press8o atmMoOSErica (Pa) f v v e u e et et ettt eeeeeeeeeeeeeeeeeeeeaeaenn 101325
Massa especifica do ar (KG/mM3) fi ittt ettt ettt ettt et e e e 1.225
Velocidade do SOmM (M S) f i it i u ittt ittt ettt ettt ettt ittt e i 340.26
Velocidade de 1ancamento (M/S) &t e ettt eeeeeeeeneeeeeneeennneenns 0.00
NUmero de Mach (AadimensSional) f e vt it i ittt tteeeeeeneeeeenneeneenns 0.00
Pressdo dindmica dO 8T (PaA) f v ittt ittt ittt eeeeeeeeeeeeeeanaenen 0.00
Cruzeiro

Altitude de CruUzeiro (M) f v i ittt ittt eeeeneeeeeoeeeoneeaeeaeeanns 500
Temperatura ambiente (K) f. ..ttt ettt e et ettt eeeaaaaanns 284.90
Pressdo atmMosSErica (Pa) f v v et ettt ettt eeeeeeeeeeeeeeeeeeeenenns 95461
Massa especifica do ar (Kg/m3) .. i ittt ittt et teeanennnn 1.167
Velocidade doO SOmM (/S ) f vt it uu et et e e e e e e et et e e e e e ettt 338.34
Velocidade de CrUzZeiro (N7 S) f v i i i i e e e e e ettt et e et ettt eeeeeeeeeeeenn 270.7
Numero de Mach em voo de cruzeiro (adimensional) . ... .eweweeneennnn 0.800
Pressdo dindmica dO 8T (PaA) f v it it ittt ittt ettt eeeeeeeeeeeeneaenn 42766.70
Impacto

Altitude de ImpacCto (M) f i i i i ittt e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e 0
Temperatura ambiente (K) f. ..ttt ettt ettt ettt eeeaaaaanns 288.15
Pressdo atmMoOSErica (Pa) f v v v e e et et ettt eeeeeeeeeeeeeeeeeeaeaeeenns 101325
Massa especifica do ar (Kg/m3) .ttt ittt teieeieenneennn 1.225
Velocidade do SOmM (IN/S) f vttt ie et teeeeeeeeeeeeeeeeeeeneeeeennneen 340.26
Velocidade de impacto (M/S) f v v i i ittt ettt eeeeeeneeeeeaeeeeanennns 200.00
Nimero de Mach (adimensional) t. .. u i ittt ittt ettt eeeeeeenn 0.59
Pressdo dindmica do AT (Pa) f v vt iu ittt ettt eeeeeeeaneenens 24504 .4¢
Angulo de voo inicial apds Cruzeiro (grausS) fv.eeeeeeeeneenneennnnn 45.0

Tempo de VOO €M DOOSET (S) f i vttt iieneteeeeeeeeeneeeeseneseesenenas 3.08
Tempo de VOO €M CrUZEIT0 (S) Ittt ittt eeeeeeneeeeeeneeeesenenas 1094.49
Tempo de VOO €M COASET (S) T it ittt iin et eteneeeeneneeeeneneeeennnns 36.50
Tempo Total de VOO (5) It ittt it ittt eneseeeeneneeseneeeesennnns 1134.07

Disténcia de voo em boost (Km) i ..ottt ittt it ittt teeneenanns 0.42
Disténcia de voo em cruzeiro (Km) i .ttt ii ittt eeeeneennnanns 296.25
Disténcia de voo em coast (Km) t. .t ii it ittt eeeeeeenenoenanns 5.94
Distdncia total de voo (KM f i vttt ittt ettt ettt teeeeeeeaenenns 302.60
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CDO_corpo_friccdo (adimensional):.............. 0.64364 (64.71% do total)
CDO_corpo_base (adimensional):................. 0.00000 ( 0.00% do total)
CDO_corpo_onda (adimensional):................. 0.00000 ( 0.00% do total)
Coef. Arrasto Parasita de CORPO (adimensional): 0.64364 (64.71% do total)
CDO_Asa friccdo (adimensional):................ 0.19416 (19.52% do total)
CDO_Asa onda (adimensional):................... 0.00000 ( 0.00% do total)
Coef. Arrasto Parasita de ASA (adimensional):.. 0.19416 (19.52% do total)
CDO_cauda_friccdo (adimensional):.............. 0.15684 (15.77% do total)
CDO_cauda_onda (adimensional):................. 0.00000 ( 0.00% do total)

Coef. Arrasto Parasita de CAUDA (adimensional): 0.15684 (15.77% do total)

CDO_corpo_friccdo (adimensional):.............. 0.09847 (32.33% do total)
CDO_corpo_base (adimensional):................. 0.15240 (50.04% do total)
CDO_corpo_onda (adimensional):................. 0.00000 ( 0.00% do total)
Coef. Arrasto Parasita de CORPO (adimensional): 0.25087 (82.37% do total)
CDO_Asa friccdo (adimensional):................ 0.02970 ( 9.75% do total)
CDO_Asa onda (adimensional):................... 0.00000 ( 0.00% do total)
Coef. Arrasto Parasita de ASA (adimensional):.. 0.02970 ( 9.75% do total)
CDO_cauda_friccdo (adimensional):.............. 0.02400 ( 7.88% do total)
CDO_cauda_onda (adimensional):................. 0.00000 ( 0.00% do total)

Coef. Arrasto Parasita de CAUDA (adimensional): 0.02400 ( 7.88% do total)

CDO_corpo_friccdo (adimensional):.............. 0.09794 (27.66% do total)
CDO_corpo_base (adimensional):................. 0.20273 (57.25% do total)
CDO_corpo_onda (adimensional):................. 0.00000 ( 0.00% do total)
Coef. Arrasto Parasita de CORPO (adimensional): 0.30067 (84.92% do total)
CDO_Asa friccdo (adimensional):................ 0.02954 ( 8.34% do total)
CDO Asa onda (adimensional):................... 0.00000 ( 0.00% do total)
Coef. Arrasto Parasita de ASA (adimensional):.. 0.02954 ( 8.34% do total)
CDO_cauda_friccdo (adimensional):.............. 0.02387 ( 6.74% do total)
CDO_cauda_onda (adimensional):................. 0.00000 ( 0.00% do total)

Coef. Arrasto Parasita de CAUDA (adimensional): 0.02387 ( 6.74% do total)
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Coeficiente de Forca Normal (Inicio do Cruzeiro)

Coeficiente de forca normal no Corpo (adimensional):.............. 0.415
Coeficiente de forca normal na Asa (adimensional):................ 0.842
Coeficiente de forca normal na Cauda (adimensional) :.............. 0.235

Derivada do Coeficiente de forca normal no Corpo (l/rad):......... 2.00
Derivada do Coeficiente de forca normal na Asa (l1/rad):........... 7.28
Derivada do Coeficiente de forca normal na Cauda (l1/rad):......... 4.30

Coeficiente de Forca Normal (Maximo Fator de Carga em vooO)

Coeficiente de forgca normal no Corpo (adimensional):.............. 0.848
Coeficiente de forca normal na Asa (adimensional) :........ceeie... 1.384
Coeficiente de forca normal na Cauda (adimensional):.............. 0.577

Derivada do Coeficiente de forca normal no Corpo (l/rad):......... 2.00
Derivada do Coeficiente de forca normal na Asa (l1/rad):........... 7.28
Derivada do Coeficiente de forca normal na Cauda (l/rad):......... 4.30

Relacdo Sustentacdo/Arrasto média em cruzeiro (adimensional):..... 3.207
Relacdo Sustentacdo/Arrasto média em coast (adimensional):........ 2.710

Arrasto MéEdio em DOOSt (N) f i i ittt ittt ettt et e et et et eeeaeeenn 304.16
Arrasto médio em CruUzZelro (N) f v vt ittt ettt et et eeeeeeaeeenn 1734.08
Arrasto MEdIO em COASE (N) f v it ii ittt ettt ettt eee s e eeeaeeann 1879.63
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Massa total de lancamento (Kg) i. ..ottt ittt ieeeeeeenans 742 .99
Massa do missil no inicio do cruzeiro (Kg) ...t iinnennnnn 603.15
Massa do missil no fim do cruzeiro (Kg) i .. iiieeeeeeeeeeeeennn 523.23
Massa espec. do missil no inicio do cruzeiro - ref.:1384 -(kg/m3): 1446.0

Massa do Booster com propelente (Kg) ...ttt ieeeeenenns 128.
Massa de propelente necessaria para o Booster (kg):............... 83.
Massa do Booster sem propelente (kg) ...ttt iineneenns 44,
Massa da Cabeca de Guerra (Kg) ..ttt ittt ttennenennnns 200.
Massa dos Sistemas de Guiamento, Controle e Enlace de Dados (kg):. 70.
Massa de combustivel de cruzeiro (Kg) t. ...ttt 79.
Massa da estrutura (corpo) do missil (Kg) fuw oo eeeeennn 122.
Massa total da Asa (Kg) ittt ittt eeeeeteeeeeeneaeeeeseneens 8.
Massa total da Cauda (Kg) t. ittt ittt ittt et eannns 4.
Massa do motor de cruzeiro (Kg) t. ...ttt ittt e ettt ettt e e 62.
Massa total dos atuadores das superficies de controle (kg):....... 30.
Massa total da fonte de energia (power supply) (kg):........coo... 25.

Booster com propelente (&) fv it ittt et teeeeeeeeeeeeeeneeeanenns 17.
Propelente necessario para o0 Booster (%) ... 11.
Booster sem propelente (B) vt ii it it ittt eneneeeeneneeeenenenns 6.
Cabega de GUETTA (B) f vttt ittt eeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeenaenaenaeens 26.
Sistemas de Guiamento, Controle e Enlace de Dados (%) :..eveveeeen.. 9.
Combustivel de CrUZEITO (B) f ittt ittt et eeeeeeeeeeeeeeeeeeeeenenn 10.
Estrutura (corpo) do MmissSil (B) fv vttt tm ittt ettt et et e eeeeaaaaanns 16.
ASAS (B) f ittt ittt ettt ettt ettt ettt ettt et ettt et ettt e e e 1.
Superficies de Cauda (B) fv v i i i i i ittt ettt et e e e e e e e e 0
MOLOY dE CrUZEITO (B) f ittt ittt ittt ittt et ettt ettt eeeeeeeneanenn 8.
Atuadores das superficies de controle (8) v et ie ettt eeeneeenenens 4
Fonte de energia (power sSUpPPly) (&) fv ittt ittt ennnennn 3

Cabega de GUETTA (B) f vttt teeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeaeeaenaenaeees 33.
Sistemas de Guiamento, Controle e Enlace de Dados (%) :..eveveeenen.. 11.
Combustivel de CrUZEITO (B) f ittt i e teeeeeeeeeeeeeeeeeeeeneeenenn 13
Estrutura (corpo) do Missil (&) fu it iiin et eeeeeeeeneeeeeoneeenenns 20.
ASaAS () f et ittt ittt eeeeeeeaeeaeeaeeaeeeeeeeeeaeeaeeaenaenanas 1.
Superficies de Cauda (B) fv v i i ettt e ettt et e e e et e eeeeaaaaeeeeeeeeenns 0.
MOtOTY de CrUZEIiTO () f vttt ittt ittt eeeeeeeeeeeeeeeeeneenenaenanas 10
Atuadores das superficies de controle (%) v ettt e et eenneeennnns 4.
Fonte de energia (power SUPPLY) (B) f ittt ittt eeeeeeeeeeenneens 4.
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Angulo de Ataque dO COTPO (GralUS) fu e v ernnennneeeneenneenneenneens 6.25
Angulo de Ataque da a5a (GLaAUS) T e et ennneennneeeneenneenneennenns 6.25
Angulo de Ataque da cauda (GraUsS) I e e e et e e eee e 3.00

Forca normal NO COTPO (N) f ittt ittt it teeneeeeeeeesoneeeenennens 1660.69
Forca normal Na aSa (N) & v ue e me e oeeeeeeeeeeeeeeeeeeaeeaeeeeennn 3367.94
Forca normal na cauda (N) f .. v i i ittt ittt et eeeeeeeeeeeeeeaeaeaean 940.40
Peso do missil em voo nivelado (inicio do cruzeiro) (N):......... 5914.86

Erro no balanco de forcas verticais (%) fv .ttt ennnennn 1.59
Erro no balanco de momentos em relacdo ao CG (%) e ee e eeeenenn. 0.10

Valor residual do balanc¢o de forgas verticais - inclui o peso (N): 93.81
Valor residual do somatdério de momentos em relacdo ao CG (N.m) :... 3.33

Condigdo de méximo Fator de Carga em voo (n maximo)

Angulo de Ataque dO COTPO (GTaUS) It vt unseesenneeeeeeneanseennnnnn 10.00
Angulo de Ataque da aSa (GLaAUS) T e et e ennnennnenneenneenneenneenns 10.00
Angulo de Ataque da Cauda (GraUsS) fu e e e ennenneenneenneenneenns 7.00

Forca normal NO COTPO (N) f ittt ieneteeeeeeeeeeeeesoneeeenenenas 3389.05
Forca normal Na aSa (N) I e ie e eeton e eeeeeeeeneeneeaeeaeeaeeenn 5534.42
Forca normal na cCaulda (N) f .. eeteneeeeeeeeeeeeeeeeeneeaenaeeeas 2305.32
Peso do missil em maximo fator de carga de voo (n maximo) (N):.. 11914.73
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Pressdo de CombDUSTAO (MPa) ittt ittt ittt teeeeeeeeeeeeeeeeeeaeeans 7.00
Velocidade caracteristicCa (IN/S) f v i i i ittt ittt ettt eeiennn 1560.0
Razdo de calores especificos na tubeira (adimensional):............ 1.180
Fator de aceleracdo durante boost (multiplo da acel. gravidade):... 9.00
Constante do gds (Ar) (J/KG.K) t ittt ittt ittt teeneeeenneeennnens 287.0
Coeficiente de descarga (adimensional) t ... e et teeneeeonnneenn 0.960
Flight path angle (GralsS) fv e e ettt e et eeeeeeeeeneeeeeeneeeeeennenn 45.0
Razdo de expansédo da tubeira - Booster (adimensional):........... 9.779
Area da garganta da tubeira (M2) ...t in ittt 0.00603
Didmetro da garganta da tubeira (mm) :........ ... 87.6
Didmetro da exaustdo da tubeira (Imm) : ... ..ttt teeeeeeenenn 274.0
Velocidade de CruUzelrO (IN/ S) f v v i v i ittt ettt ettt et e et e ettt 270.7
Maxima velocidade incremental devido ao Booster (m/S):........... 270.7
Massa de propelente minima (Kg) f.u .ottt et eeeeeeeeeeeeeeeeeeenn 78.52
Tempo de combustdo MINImMO (S) f vttt ittt ittt ettt e e e e e e e e eeaaaaanns 2.90
Massa de propelente necessdria (Kg) ...ttt ettt n 83.45
Tempo de combuUSta0 NECESSATIO (S) It vttt ittt ittt et et et e eeeaaaaanns 3.08
Peso médio do missil durante Boost (N):.............. 6876.6 (701.27 kgf)
Fluxo Massico de Propelente (Kg/S) fu et tenneeeenneeeennnnsn 27.06
Impulso Especifico — BOOSTET (S) f ittt teeeeeeeeeennn. 247.14

298



Tipo de motor de cruzeiro: Turbojato

Empuxo necessdrio em voo nivelado - inicio do cruzeiro (N):....... 1818.3
Empuxo necessdrio em voo nivelado - fim do cruzeiro (N):.......... 1668.6
Empuxo necessdrio no instante de médximo Fator de Carga (N):....... 3077.1

Temperatura

Temperatura de estagnacdo na entrada do compressor (K):............ 321.4
Temperatura de estagnacdo na saida do compressor (K):feo..ooeeeoee.o.. 526.8
Temp. de estagnacdo na entrada na turbina (K) - dado de entrada:... 816.0
Temperatura de estagnacdo na saida da turbina (K):......eeeiennnn.. 610.6
Pressao

Relacdo de pressdes No compressor (Pa/Pa) i ...t eteeeeeeeneenenns 5.3
Relacdo de pressdes nNo combustor (Pa/Pa) i ..t eetneeeeeeeeeaenns 0.95
Pressdo de estagnacdo na entrada do compressor (kPa):.............. 140.4
Pressdo de estagnacdo na saida do compressor (kPa):................ 744 .0
Pressdo de estagnacdo na entrada na turbina (kPa):................. 706.8
Pressdo de estagnacdo na saida da turbina (KPa) i..eeeeeeeeeeeeeennn 188.3
Pressdo na saida do bocal de exaustdo (KPa) i eeeeeenns 98.3

Eficiéncia isentrépica (dados de entrada)

Eficiéncia isentrépica do difusor de admissdo de ar (adimensional): 0.91
Eficiéncia isentrépica do compressor (adimensional) :........oeeo.... 0.89
Eficiéncia isentrdépica da turbina (adimensional):.................. 0.90
Eficiéncia isentrdépica do bocal de exaustdo (adimensional):........ 0.95

Calor especifico do fluido de trabalho (dados de entrada)

Raz&o de calores especificos no difusor de entrada (adimensional):. 1.40
Raz&o de calores especificos no compressor (adimensional):......... 1.37
Raz&o de calores especificos na turbina (adimensional):............ 1.33
Razdo de calores especificos no bocal de exaustdo (adimensional):.. 1.33
Razdo combustivel/ar (KG/Kg) f v ittt ittt ittt teeteneeneenns 0.007907
Poder calorifico do combustivel (KJI/Kg) f. v eeeeneeennnnns 43000.0
Velocidade na saida do bocal de exaustdo (M/S) t e vttt tneeeeennnnn 447 .27
Area da saida do bocal de exaustdo (M2) f vt et e e e e e e e 0.033427
Area de referéncia - secdo transversal do corpo do missil (m?):... 0.0935
Razdo area da saida do bocal de exaustdo / secdo do missil (adm.): 0.3576
Didmetro da saida do bocal de exXaustdo (MM) : ... iie et eeneeeeennnnn 206.31
Numero de Mach na saida do bocal de exaustdo (adimensional):...... 1.0000
Fluxo de ar pela turbina (Kg/S) vttt ittt ettt eeeeeeeeeneeeenanens 9.7668
Consumo de combustivel (KG/S) f i it e et ieeeeeeeeneeeeneenennns 0.0772
Empuxo Especifico (KN.S/KG) it ittt ittt ettt et eetiaeeaeeaens 0.1862
Consumo especifico de combustivel (KG/S.KN) @ittt i i teeneeeennnn 0.0425
IMPULSO ESPeCIfiCO (S) f it it tieneeteeeeeeeeeeeeeeeneeeeeenneeeeenns 2401.2
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Bonificacédo
Bonificacédo
Bonificacédo

Penalizacdo
Penalizacéao
Penalizacéao
Penalizacéao
Penalizacdo
Penalizacdo
Penalizacéo
Penalizacéo

.03165588
.00002112
.00002405
.00000000
.00000000
.00000000
.00000000
.00000000
.00000000
.00000000
.00000000



