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Resumo

O objetivo desse trabalho é desenvolver uma simulagdo Monte Carlo para um missil ar-ar
guiado a laser com a finalidade de determinar os requisitos dos principais subsistemas do missil
sem inviabilizar a construcdo do mesmo e a0 mesmo tempo garantir uma confiabilidade
razoavel (elevada kill probability), levando-se em consideracdo erros e ruidos oriundos das
leituras de sensores e erros na execucdo de atuadores e na propulsdo do missil.

Foi utilizado como base para o desenvolvimento da simulacéo o trabalho de graduacao [1] desta
maneira foram implementadas algumas das sugestfes sugeridas pelo trabalho citado.

A simulacdo levou em consideragdo a insercéo de erros do tipo Run-to-Run e in-Run nos
seguintes subsistemas: aerodindmica, propulséo, navegacgéo, autodiretor, atuador; e deteccao da
posicao e velocidade iniciais do alvo. Além disso foi estudado os casos em que ha limitacbes
de leitura de dados como posicéo e velocidade de rastreio do alvo pelo autodiretor e da distancia

de saturacdo do autodiretor, tais limitagdes modelam o que ocorre num voo real.



Abstract

The objective of this work is to develop a Monte Carlo Simulation for a laser guided air-to-air
missile in order to determine the requirements of the main missile subsystems without making
its construction unfeasible while at the same time ensuring a reasonable kill probability, taking
into account errors and disturbances from sensor readings and errors in actuator execution and
missile propulsion.

It was used as basis for the development of the simulation the undergraduate work [1] in this
way some of the suggestions suggested by the mentioned work were implemented.

The simulation considered the insertion of Run-to-Run and in-Run errors in the following
subsystems: aerodynamics, propulsion, navigation, self-steering, actuator; and detecting the
initial position and speed of the target. In addition, we have studied cases where there are
limitations of data reading such as position and target tracking speed by the auditor and the

saturation distance of the auditor, such limitations model what happens in a real flight.
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1 Introducéo

1.1 Motivacgao

Uma das tarefas mais importantes de engenharia de concepcéo de misseis € determinar
requisitos dos principais subsistemas do missil sem inviabilizar a constru¢cdo do mesmo e ao
mesmo tempo garantir uma elevada kill probability (chance de acerto), levando-se em
consideracdo erros e ruidos oriundos das leituras dos sensores e erros na execucdo dos
comandos nas superficies de controle e na desvios de empuxo na propulsdo do missil.

Tais erros podem levar a desestabilizacdo do missil e, consequentemente, derrubar o
missil antes que atinja o alvo. Os principais problemas observados em sensores embarcados
Sdo0:

1) Erros em degrau (o sensor ja apresenta um valor de desvio em relagdo ao valor real); e

2) Suscetibilidade a ruidos.

Enquanto que nas superficies de controle o principal problema ¢ a diferenca entre a acéo
comandada e a executada.

A solugdo de compromisso de um missil sempre é tdo complexa quanto se queira,
porém, 0s recursos como em qualquer outro projeto sdo finitos e, portanto, € prudente nao gerar
requisitos superdimensionados de forma a tornar o missil caro demais. O stakeholder,

supostamente, ndo estara inclinado a pagar mais por um projeto similar ja existente.

1.2 Hipoteses

A hipétese fundamental deste trabalho é a existéncia de uma combinacgdo de requisitos
dos principais subsistemas do missil que otimizem ao maximo o voo e a probabilidade de acerto
do missil (kill probability) considerando flutuagdes (perturbacdes) nas leituras de sensores
embarcados, montagem e execucdo das superficies de controle do missil, entre outros mostrados
que serdo detalhados posteriormente.

Para tal serd utilizado inicialmente valores de flutuagdes reais nas leituras dos sensores,
ou seja, hipoteticamente sera considerado que ndo haja flutuacbes maiores do que as ja
observadas em voos reais realizados e valores reais de erros nos comandos para a superficie de

controle.
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1.3 Objetivo

Este trabalho possui o0 objetivo de desenvolver uma simulacdo Monte Carlo para um
missil ar-ar guiado a laser e como resultado definir os requisitos dos principais subsistemas do
missil:

a) Autodiretor (responsavel pelo rastreio do alvo);

b) Atuador (responsavel pela deflexao das superficies de controle);

c) Aerodindmica (responsavel pela determinacdo do movimento do missil);
d) Propulsédo (responsavel pelo empuxo do missil);

e) Acelerébmetro e Giroscopio (responsaveis pela navegacdo); e

f) Dados de inicializacdo como posicdo e velocidade estimada do alvo.

1.4 Metodologia

Os requisitos dos subsistemas serdo determinados a partir da analise dos resultados das
simulagfes variando-se 0s parametros dos sensores e atuadores que serdo estudados na
simulacdo Monte Carlo, utilizando como plataforma de simulacdo computacional o software
MATLAB® R2018b. Os parametros serdo agrupados de acordo com o subsistema a qual
pertencem. Ou seja, erros e ruidos dos acelerdmetros estardo agrupados no mesmo conjunto,
chamado de bloco de erros. Essa metodologia foi definida desta maneira por duas razdes:

1) O tempo de processamento necessario para fazer uma simulacdo com 6 graus de
liberdade inserindo-se os erros nas leituras de todos 0s sensores de uma unica vez.
Levaria muitas horas, talvez dias dependendo da discretizagdo adotada; e

2) Inserir erros na leitura de muitos sensores e atuadores de uma Unica vez
impossibilitaria a correta observacdo de qual oscilacdo afeta mais a estabilidade do

missil.

Portanto, a inser¢do dos erros serd feita através de uma combinacdo de blocos de erros
seguindo uma ordem binaria, enquanto alguns blocos estdo ligados outros ndo estdo, de forma
que possa ser possivel verificar qual subsistema € mais suscetivel a erros, e posteriormente faz-
se a simulacdo com apenas o bloco de erros que demonstrou ser mais 0 mais critico para a
estabilidade, isolando os erros um a um e encontrar qual(is) dos erros e ruidos desse subsistema

esta(do) interferindo na kill probability desejada.
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Para simular a instabilidade ser&o inseridos dois tipos de perturbagdes que representem os
erros, incertezas e ruidos observados num voo real, sdo eles:

a) Erro do tipo Run-to-Run, erro gerado aleatoriamente a parte de uma distribuicdo
predeterminada (normal ou uniforme) no inicio de cada simulacdo e permanece
constante durante a simulacao onde foi gerada;

b) Errodotipo In-Run, erro gerado aleatoriamente a partir de uma distribuicdo normal com

média e incertas predeterminadas e seu valor altera-se a cada instante da simulagéo.

O erro do tipo Run-to-Run é utilizado para simular erros de alinhamentos de sensores, de
posicionamento do CG, atuacdo das superficies de controle, entre outros, este erro é mais
conhecido como erro de offset, conforme Figura 1.1.

X 8.197
1550 T Y 1523 T T T
1500 - : “ -
I X11.23
lvo Real \
Y 1500 \
1450 - * Alvo Virtual Y N
1400 - "'\ .
~ 1350 - \ i
(Y] \
1300 - -
\
\
1250 :
\
1200 - \ :
1150 ! ! ; A
0 5 10 15 20 25
t(s)

FIGURA 1.1 — Exemplo de erro do tipo Run-to-Run ou Offset. Grafico em azul é altura real
do alvo e o grafico em laranja é o valor passado pelo sensor, erro de 23 metros na leitura do

altura do alvo.

Enquanto que o erro do tipo In-Run é utilizado para simular ruidos na leitura dos sensores

e na atuacgdo de superficies de controle, tipicamente chamado de ruido, conforme na Figura 1.2.
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FIGURA 1.2 — Exemplo de erro do tipo in-Run. Graficos da leitura dos angulos da linha de

visada do alvo com insercdo de ruidos.

Para verificagdo dos passos deste trabalho serd utilizado no processo de desenvolvimento

0 método do ciclo em V, conforme mostrado na Figural.3.

L : Planos, ~
Iniciagao Engenharia Eegeite Construgio Encerrament ~ Operagoes e

do Projeto Preliminar Eolirnativas o do Projeto Manutengao

Pllano de Va'ida ao de Sistema i
Conceito de (---:---__.'_Ea_-____-—-?o Validagdo do

Plano de Veri'fica;e'io do Sistema |
| (Aceitagdo do Sistema ificacs
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Alto Nivel  \glmliale >
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Unitario
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Verificagao
do
Subsistema

Desenvolvimento de Hardware e
Software

Figura 1.3 — Método de processo de desenvolvimento do Ciclo em V (ALBERTO, 2014).

Ou seja, apds a realizacdo de cada passo em direcdo a definicdo dos requisitos dos
subsistemas serdo realizado testes, verificacdo e validacdo para certificar-se que os valores
apresentados atendem aos requisitos de mais alto nivel (extremo esquerdo do V) que é os
requisitos do CONOPS (Conceito de Operacdes).

Este trabalho sera dividido nos seguintes capitulos para que haja uma melhor compreenséo

do passo a passo adotado. Haja vista que na concep¢do de um missil existem milhares de
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variaveis aleatdrias e, portanto, a orientacdo de um especialista na area (papel esse exercido

pelo co-orientador deste trabalho) é requisitada de forma a tornar os resultados relevantes e que

realmente representem um sistema real:

Revisdo Bibliografica.

Conceito de OperacGes e Arquitetura Operacional do Sistema.

Definicao das Variaveis Aleatorias.

Implementacgéo das Varidveis Aleatdrias na Simulagdo com 6 Graus de Liberdade.
Definicao dos Parametros Iniciais da Simulag&o.

Teste das Variaveis Aleatdrias Implementadas

Defini¢do dos Requisitos dos Principais Subsistemas

Concluséo.
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2 Revisdo Bibliografica

Na concepc¢do de missil modernos ndo ha tanta bibliografia disponivel por razdes obvias.
Grandes empresas de defesa guardam a sete chaves os principais requisitos de sistema de
misseis dos seus armamentos.

No entanto para este trabalho foi utilizado como base teorica o trabalho de conclusdo de
curso de graduacdo [1].

O trabalho [1] abordou todos aspectos aerodindmicos necessarios para uma simulagédo
completo de missil ar-ar guiado a laser. No entanto os resultados obtidos levam em
consideracao que todos os sensores embarcados e superficies de controle séo ideais, ou seja,
nédo apresentam erros de leitura, montagem ou execucao. Os resultados apresentados no trabalho
sdo claros e oportunos de modo que é possivel considerar todos os parametros ja calculos em
[1], como determinacdo das dimensGes do missil, calculo dos coeficientes aerodindmicos e
ganhos das malhas de controle. Portanto todos parametros basicos para se iniciar as simulacdes
ja estdo fornecidas para o tipo de missil que este trabalho abordara.

Para as simulacdes Monte Carlo sera analisado quais das variaveis que sdo mais sensiveis

numa simulacdo Monte Carlo.
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3 Conceito de Operacoes e Arquitetura Operacional do

Sistema

De forma a garantir uma continuidade aceitavel do trabalho [1] foram mantidas iguais
todas as caracteristicas do conceito de operacOes e arquitetura operacional do sistema como
cenadrio de missdo, diagrama de contexto e demais caracteristicas do missil concebido
excetuando-se a direcdo inicial de voo do alvo e das manobras evasivas adotadas pelo alvo.
Ainda em [1], foi adotada a melhor condicdo possivel para manter uma Kill probability que é
quando o alvo esté aproximando-se em linha reta do langador sem efetuar manobras evasivas.

Porém neste trabalho foi adotado uma configuracdo mais severa para o acerto do alvo
que é quando este cruza a proa do lancador perpendicularmente (fazendo um angulo de 90°)
efetuando manobra evasiva descendente quando o missil estd a uma distancia menor que 1000

metros. A adocdo dessa configuracdo sera justificado no decorrer deste trabalho.
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4 Definicao das Variaveis Aleatorias para a Simulacao

Para a defini¢do das variaveis aleatorias relevantes para o sistema estudado € de suma
importancia a experiéncia de um especialista no assunto portanto foi realizado uma pesquisa de
campo com o Eng. Carlos Alberto para conhecer os principais erros observados num voo real.

Apos tal estudo foram levantados 6 conjuntos de variaveis aleatorias que representam
as perturbagdes reais de um missil do tipo ar-ar com seus respectivos nomes (homenclatura
utilizado no cddigo e diagramas de blocos do MATLAB®), tipo de unidade (metros, segundos,
etc.), tipo de erro (Run-to-Run ou in-Run), médias e desvios padrdo da distribuicdo de cada

subsistema (para a realizacdo das simulagdes foi utilizado a distribuicdo normal).
4.1 Variaveis aleatorias da Aerodinédmica

Abrange os erros referente aos célculos de forcas e momentos que representam as
interagdes aerodinamicas que ocorrem durante o voo do missil. Na tabela 4.1 observamos tais

variaveis.

TABELA 4.1 — Valores das variaveis aleatorias do bloco da Aerodinamica.

Meédia da Desvio

Variavel (nomenclatura) / Unidade Tipode Erro B
Distribuicdo Padréo

1
Forca em X (erro_Fx) / Porcentagem %  Run-to-Run 100 ?O

10
ForcaemY (erro_Fy) / Porcentagem %  Run-to-Run 100 3

10
Forca em Z (erro_Fz) / Porcentagem %  Run-to-Run 100 3
Momento L (erro_L) / Porcentagem %  Run-to-Run 100 5)
Momento M (erro_M) / Porcentagem %  Run-to-Run 100 5
Momento N (erro_N) / Porcentagem %  Run-to-Run 100 5




27

4.2 Variaveis aleatorias da Propulséo

Abrange os erros referente a confiabilidade das caracteristicas do motor do missil tal
como forga propulsiva, desvio do empuxo na tubeira, massa do missil e do propelente e na

definicdo do CG do missil. Na tabela 4.2 observamos tais variaveis.

TABELA 4.2 — Valores das variaveis aleatorias do bloco da Propulsdo.

_ Tipo de Médiada  Desvio
Erro/ Unidade

Erro Distribuicdo Padréo
Forga Propulsiva (erro_Fprop) / 10
Porcentagem % Run-to-Run 100 £y
Desvio de Empuxoem Y
(desvio_FpropY) / graus ° Run-to-Run 0 0.1
Desvio de Empuxo em Z
(desvio_FpropZz) / graus ° Run-to-Run 0 01
Massa Final do Missil (erro_Mf) /
Porcentagem % Run-to-Run 100 1
Massa de Propelente (erro_Mprop) /
Porcentagem % Run-to-Run 100 1
CGem X (erro_CGx) / metrom Run-to-Run 0 0.0147
CGemY (erro_CGy)/ metrom Run-to-Run 0 0.0147
CGemZ (erro_CGz) / metrom Run-to-Run 0 0.0147

4.3 Variaveis aleatdrias da Navegacao

Abrange os erros referente a confiabilidade dos sensores utilizados no subsistema de
navegacao do missil como o erro e ruido do acelerémetro e giroscépio gerados durante o voo.
Tais ruidos quando ndo levados em consideracdo podem gerar uma condicdo de instabilidade

do voo. Na tabela 4.3 observamos tais variaveis.
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TABELA 4.3 — Valores das ariaveis aleatorias do bloco da Navegacéo.

_ Tipo de Médiada  Desvio
Erro/ Unidade o
Erro Distribuicdo Padréo

Acelerémetro (erro_Acel) / aceleragdo m/s>  Run-to-Run 0 0.1*g
Ruido no acelerémetro (ruido_Acel) /

- *
aceleragéo m/s? In-Run 0 0.02%g
Ganho do Giroscopio (erro_Kgiro) /
Run-to-Run 100 1
porcentagem %
BIAS do Giroscopio (erro_BIASgiro) / graus® Run-to-Run 0 0.01
Ruido do Giroscopio (ruido_giro) / graus ° In-Run 0 0.01
Valores iniciais dos angulos de Euler
Run-to-Run 0 0.5
(erro_euler_navQ) / graus °
Valores iniciais da velocidade do missil
(erro_vb_nav0) / velocidade m/s Run-to-Run 0 3
Valores iniciais da posi¢do do missil
Run-to-Run 0 20

(erro_Xe_nav0) / metro m

4.4 Variaveis aleatérias do Autodiretor

Abrange os erros referente a confiabilidade dos sensores utilizados no subsistema do
Autodiretor tais como erros na medicdo da direcdo e velocidade angular do alvo e também leva
em consideracdo o tempo que o Seeker pode levar para procurar e rastrear o alvo apds ser
acionado o laser. O Seeker ¢ o subsistema responsavel por receber as emissdes IR provenientes

do alvo, rastrear e acompanhar o alvo. Na tabela 4.4 observamos tais variaveis.
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TABELA 4.4 — Valores das variaveis aleatdrias do bloco do Autodiretor.

] Médiada  Desvio
Erro Tipo de Erro o
Distribuicdo Padréo

Velocidade angular Y

Run-to-Run 0 0.01
(erro_OmegaY) / graus/s
Ruido na velocidade angular Y
) In-Run 0 0.005
(ruido_OmegaY) / graus/s
Velocidade angular Z
Run-to-Run 0 0.01
(erro_OmegaZ) / graus/s
Ruido na velocidade angular Z
) In-Run 0 0.005
(ruido_OmegaZ) / graus/s
Angulo 0 (erro_ThetaAD) /
Run-to-Run 0 0.2
graus®
Ruido no Angulo 6 (ruido_
In-Run 0 0.01
ThetaAD) / graus °
Angulo y (erro_PsiAD) / graus ° Run-to-Run 0 0.2
Ruido no y (ruido_ PsiAD) /
In-Run 0 0.01

graus®

4.5 Variaveis aleatorias dos Atuadores

Abrange os erros referente a montagem e execucao dos atuadores quando acionados. Na

tabela 4.5 observamos tais variaveis.

TABELA 4.5 — Valores das variaveis aleatorias do bloco dos atuadores.

_ Tipo de Médiada  Desvio
Erro/ Unidade o
Erro Distribuicdo Padrao

Delta do atuador direito (erro_Deltal) /
Run-to-Run 0 0.5
graus°

Delta do atuador esquerdo (erro_Delta2) /
Run-to-Run 0 0.5
graus®
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4.6 Variaveis aleatorias na deteccdo da posicao e velocidade iniciais do Alvo

Abrange os erros referente a inicializacdo das informacdes do alvo repassadas do
langador para o missil. Inicialmente o subsistema de navegacdo considerard um alvo virtual
com as caracteristicas cinematicas passadas para ele antes do langcamento. Na tabela 4.6

observamos tais variaveis.

TABELA 4.6 — Valores variaveis aleatdrias do bloco de deteccéo da posicéo e velocidade

inicias do Alvo.

_ Tipo de Mediada  Desvio
Erro/ Unidade

Erro Distribuicdo Padréo
Valores iniciais da velocidade do alvo
_ Run-to-Run 0 3
(erro_Va0) / velocidade m/s
Valores iniciais da posi¢éo do alvo
Run-to-Run 0 20

(erro_a0) / metro m
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5 Implementacao das Variaveis Aleatorias na Simulacao

com 6 Graus de Liberdade

A simulagdo com 6 graus de liberdade utilizado nesse trabalho consiste de blocos
integrados para ser possivel realizar a simulacdo do voo do missil porém diferentemente do
modelo utilizado em [1] nesta simulacdo foram introduzidos os erros e ruidos (variaveis
aleatorias) dos dois tipos citados anteriormente, Run-to-Run e in-Run.

Na Figura 5.1 temos uma visdo geral do diagrama dos subsistemas do missil que s&o
responsaveis pela simulagdo. Os erros e incertezas foram introduzidos dentro de cada

subsistema como sera a apresentado a sequir.
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FIGURA 5.1 — Diagrama de bloco completo.

Nas Figuras 5.2 e 5.3 temos uma melhor visualiza¢do dos subsistemas do missil.
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FIGURA 5.2 — Diagrama de bloco do Autodiretor, Guiamento, Autopiloto, Vclosing (bloco

que calcula a velocidade do alvo) e CheckFim (bloco responsavel por encerrar a simulagdo

quando o missil ndo acerta o alvo).

alfatotal

[Xe]

Xe_Nav]y

uLgaLy

DLT_Z_rall

otz e

phi
d

@
g

=2

alfatotal

dity

y
Jala

[ditz1]

[ditz2]

DLT_¥
Atuadores
Xa
Xa_Ulilizada
Xa_Nav '
Alvo

&

&

ditz1

dwib/di

ACGO

Mach Real

dity
DM

o
4

phadoamne

alfatotal

ditz2
Acel_Nav

wh_Nav

)

[DCM)

[rho]

Dinamica 6DOF

)

Ve Nav
Xa Nav
Acslerometro
Euler Nav
© . LSDCM Nav
Wb Nav
Girometro

gbNav

Mach Nav

ve_Mav

a_Mav]

uler_Mav]

{OCM_Nav]

WA

l

=

Navegacao
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que calcula a posicao, velocidade e aceleragdo do alvo).



J& na Figura 5.4 observamos o interior do bloco de Dindmica 6DOF que consiste dos
blocos da Aerodindmica, Propulsdo, Acelerdbmetro (faz parte do conjunto de erros da
navegacdo) e o bloco do 6DOF (efetua os calculos dos valores dinamicos reais do sistema,

valores exatos do voo).
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FIGURA 5.4 — Diagrama de bloco do interior do bloco de Dindmica 6DOF.

A seguir sera mostrado como foi realizado a implementacdo das variaveis aleatorias em
cada um dos blocos que sofreram modificagdes. Serdo mostrados apenas os blocos que sofreram

modificacBes, 0os demais blocos permanecem iguais ao de [1].

5.1 Aerodinamica

Na Figura 5.5 observamos o bloco responsavel pelos célculos da aerodindmica do missil

ja com as variaveis aleatorias implementadas de acordo com as equag@es 5.1 a 5.6.
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FIGURA 5.5 — Diagrama de bloco da aerodindmica com variaveis aleatorias inseridas.

Fx_real = Fx*erro_Fx
Fy real = Fy*erro Fy
Fz real = Fz*erro Fz
L real = L*erro L

M real = M*erro M
N _real = M*erro N

(5.1)
(5.2)
(5.3)
(5.4)
(5.5)
(5.6)

Na Figura 5.6 temos uma melhor visualizacdo de como foi feito a implementacéo das

seis variaveis aleatorias. Observamos também um ganho multiplicando as componentes emy e

z da forca aerodindmica calculada, este sera explicado posteriormente.
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FIGURA 5.6 — Diagrama de bloco da aerodindmica ampliado apenas onde foram inseridos as

variaveis aleatorias.




5.2 Propulséo

Na Figura 5.7 observamos o bloco da propulsdo com as oito varidveis aleatorias

implementadas conforme as Equacdes 5.7 a 5.14.

desvio_FpropYi»
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FIGURA 5.7 — Diagrama de bloco da propulsdo com variaveis aleatérias inseridas.

Fpropx_real = Fprop*cos(desvio FpropY)* cos(desvio FpropY)*erro Fprop (5.7)

Fpropy real = Fprop*sen(desvio FpropY)*erro Fprop (5.8)
Fpropz real = Fprop*sen(desvio FpropZ)*erro Fprop (5.9
Mf real = Mf*erro Mf (5.10)
Mprop_real = Mprop*erro_Mprop (5.11)
CGx_real = CGx + erro_CGx (5.12)
CGy _real = erro_CGy (5.13)
CGz real = erro CGz (5.14)

5.3 Navegacao

O subsistema de Navegacdo do missil € composto pelos blocos de Navegacéo,
Acelerémetro e giroscdpio apresentados nas Figuras 5.8 a 5.10, respectivamente. As variaveis
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aleatorias do bloco da navegacéo sdos variaveis aleatdrias de inicializagdo da navegagéo inercial

mostradas na Tabela 4.3.
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FIGURA 5.8 — Diagrama de bloco da navegacao.
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FIGURA 5.9 — Diagrama de bloco do Acelerdmetro com variaveis aleatérias inseridas.

A Equacéo 5.15 representa como foram implementadas as variaveis aleatorias do bloco

do acelerdbmetro.

Acel real = Acel + erro_Acel + ruido Acel (5.15)
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FIGURA 5.10 — Diagrama de bloco do Giroscpio com variaveis aleatorias inseridas.

A Equacéo 5.16 representa como foram implementadas as varidveis aleatdrias do bloco
do giroscapio.

ob_real = ob*erro_Kgiro + erro BIASgiro + ruido_giro (5.16)

5.4 Autodiretor

Na Figura 5.11 observamos o bloco do autodiretor subsistema responsavel pela
obtencdo da posicdo e velocidade angular do alvo com a insercdo das varidveis aleatorias

conforme as Equagdes 5.17 a 5.18.
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FIGURA 5.11 — Diagrama de bloco do Autodiretor com variaveis aleatorias inseridas.

5.5 Atuadores

wy real = oy + erro_oy + ruido oy

wz_real = wz + erro_wz + ruido_wz

0AD real = 0AD + erro 6AD + ruido 6AD
yAD real = yAD + erro ywAD + ruido yAD

(5.17)
(5.18)
(5.17)
(5.18)

Na Figura 5.12 observamos o bloco dos atuadores subsistema responsavel por enviar o

comando de deflexdo aos atuadores. As variaveis aleatérias foram implementadas conforme as

Equacbes 5.19 e 5.20.
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FIGURA 5.12 — Diagrama de bloco dos Atuadores com variaveis aleatérias inseridas.
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o1 real =61 +erro 61 (5.19)
82 real =62 + erro_d2 (5.20)

5.6 Posicao e Velocidade do Alvo

Na Figura 5.13 observamos o bloco responsavel por calcular a posicéao e velocidade do
alvo enquanto o missil estd na condi¢do de navegacgéo inercial, ou seja, o alvo estéd fora do
alcance do laser do missil. Para resolver tal situacdo foi criado um bloco para simular um alvo
virtual ao qual o subsistema de guiamento vai perseguir até que a condicdo de alcance do laser
sera cumprida que é o alvo virtual estar a uma distancia menor do que 6000 metros do missil.
Caso o missil seja lancado a uma distancia menor do que essa o seeker j& estara ligado antes
mesmo do langamento. Isto significa que as variaveis aleatorias desse bloco so serdo relevantes

se 0 alvo estiver a uma distancia maior do que o alcance laser.

s . _f’ * | » u [—»DistanciaReal

Xe ; Xa P+
Xe
Alvo »| T
Rea L (D
p——oF Xa_Utilizado
+ » >O J
@ [ AND
o ! Ba
Xe_Nav Xa_Virtual -
Xe_Nav
Alvo
Virtual
L
i—: ® L /i [P <Alcance_Laser ‘rll Flag
] S — [0}

— Lai IS

-
( ) p— o F
L
[Xa0 Ya0 0] |—£: >

FIGURA 5.13 — Diagrama de bloco da cinematica do alvo virtual com variaveis aleatorias

inseridas.
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6 Definicdo dos Parametros Iniciais da Simulagao

Para dar-se inicio as simulagdes do voo do missil, primeiramente, foi necessario definir
0s principais parametros do autodiretor pois este influenciaria todos os demais além disso o
impacto de um autodiretor com pardmetros muito robusto encareceria muito o custo total do
missil. Abaixo esta descrito quais pardmetros foram escolhidos e na Tabela 6.1 esta descrito 0s
valores para cada parametro normalmente encontrado no mercado, do menos robusto ao mais.

Quanto mais robusto o sensor maior € sua capacidade de deteccdo e maior é seu custo.

a) ThetaADmax (BADmax): ¢ o valor maximo de angulo de visada no plano xy do corpo
do missil que o Seeker € capaz de captar as emissoes IR.

b) PsiADmax (wADmax): ¢ o valor maximo de angulo de visada no plano xz do corpo
do missil que o Seeker é capaz de captar as emissoes IR.

c) SigmapontoYmaxAD = omegaYADmax (wyADmax): é 0 valor maximo de
velocidade angular no plano xy do corpo do missil que o Seeker é capaz de rastrear.

d) SigmapontoZmaxAD = omegaZADmax (wzADmax): ¢ o valor maximo de
velocidade angular no plano xz do corpo do missil que o Seeker é capaz de rastrear.

e) Rsat: é a distancia de saturacdo de recepcao das emissdes IR.

TABELA 6.1 — Valores dos principais parametros do autodiretor e o respectivo nivel de

robustez.

A ) Nivel de Robustez (quanto maior, maior o custo)
Parametro / Unidade

Baixo Médio Alto Muito Alto
0ADmax / graus 30 45 60 90
yADmax / graus 30 45 60 90
oyADmax / graus/s 17 40 40 -
wzADmax / graus/s 17 40 40 -

Rsat / metros m 200 150 100 <50
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Estes sdo os parametros basicos de um autodiretor e portanto essenciais que sejam
definidos de acordo com as necessidades para atingir ou passar no maximo a 7 metros do alvo
para que este possa ser atingindo pela detonacéo da cabeca de combate, definido como distancia
de passagem).

Ao simular um alvo cruzando a proa do langador perpendicularmente e realizando
manobra evasiva quando o missil esta a uma distdncia menor que 1000 metros do alvo,
constatou-se que para as condi¢cdes de voo e tipo de manobra adotada pelo alvo o missil
concebido em [1] ndo é capaz de cumprir o pré-requisito de distancia de passagem do alvo por
falta de capacidade de manobra lateral tanto no eixo y quando no eixo z. Devido tal
acontecimento foi necessario a implementacdo de mais um parametro chamado de ganho de
aceleracao lateral (KAclIn) que representa uma correcao na aerodindmica do missil (como por
exemplo: empenas maiores para KAcln maior que 1).

Portanto foram estudados o0s casos para 0s seguintes ganhos de aceleracdo lateral, 1, 1.1,
1.3, 1.5, 25 e 4, onde 1.1 representa uma pequena modificacdo na estrutura o missil e 4
representa uma grande modificacao.

Apos a introducdo do KAclIn, novas simulacdes foram realizadas utilizando o codigo
MATLAB apresentado no Anexo deste trabalho. Observou-se que os parametros de limitacéo
da leitura dos angulos do alvo (6ADmax e wADmax) e as velocidades angulares de rastreio
(nyADmax ¢ ®wzADmax) ndo sdo fatores limitantes para o cumprimento do requisito de
distancia de passagem do alvo menor ou igual a 7 metros, pois o0 missil € sempre lancado com
o0 autodiretor alinhado com o alvo. Isto ocorre porque o missil é para ser lancado de helicéptero
e com helicoptero, para este tipo de alvo (aeronave voando a 120 m/s realizando manobra com
fator de carga de 49), é possivel alinhar o missil com a linha de visada antes do langamento. Se
o lancamento fosse por aeronave de asa fixa, que ndo consegue mudar a proa rapidamente, o
angulo méximo do autodiretor seria muito importante. O mesmo vale para velocidade angular
da linha de visada (velocidade de rastreio).

Portanto para manter o menor custo possivel foram escolhidos os pardmetros de menor
nivel para os angulos maximos e velocidade de rastreio do autodiretor, restando apenas escolher
os valores de distancia de saturacdo do Seeker e 0 ganho de aceleracao lateral.

Nas Figuras 6.1 e 6.2 observamos as distancias minimas e maximas respectivamente

para cada uma das distancias de saturacdo estudadas.
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Graficos de Distancia Minima (Dmin) Versus Rsat e KAcIn

2000 == [Dmin k=1
== Dmin k=11
Dmin k=13
1500
== Dmin k=15
E / == [min k=25
£ 1000 == Dmin k=4
£
E
] P
500 e
0

0 50 100 150 200

Rsat (metros)

FIGURA 6.1 — Graficos das distancias minimas versus distancia de saturacdo e ganho
aceleracdo lateral.

Graficos de Distancia Maxima (Dmax) Versus Rsat e KAcln
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—éﬁ_“x = Dmaxk=11
Dmax k=1.3
10000 == Dmax k=1.5
g = Dmax k=25
g w= Dma k=4
1
E  s000
0
0 50 100 150 200
Rsat (metros)

FIGURA 6.2 - Gréficos das distancias maximas versus distancia de saturacdo e ganho

aceleracdo lateral.

A partir dos graficos apresentados nas Figuras 6.1 e 6.2 concluimos que o melhor custo-
beneficio de distancia de saturacdo é um Rsat = 150 metros, pois para Rsat = 200 metros as

distancias minimas e maximas pioram muito e para valores menores de Rsat ndo ha ganho para
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a distdncia minima e a melhora que ocorre para a distancia maxima ja encontra-se além do
requisito de alcance de 10000 metros. Enquanto que para valores de KAcIn entre 1.1 a 1.5
satisfaz os requisitos. Portanto, inicialmente, é escolhido o menor ganho pois este representa

uma menor altera¢do na estrutura do missil.

6.1 Envelopes de Voo

O envelope de voo permite a visualizacdo da regido de kill probability do missil em
todas as direcOes que o0 alvo possa adotar, ou pelo menos todas as dire¢des que foram simuladas.
Com os envelopes de voo a tarefa de verificacdo dos pardmetros escolhidos do autodiretor
foram assertivos ou ndo, conforme veremos a seguir.

Para a construcdo dos envelopes de voo estudados foi considerado que o alvo sempre
estad na mesma altitude do lancador e para 0s casos em que o0 alvo realiza manobra evasiva essa
manobra é uma manobra de descida com fator de carga igual a 4g (4 vezes a gravidade) quando
0 missil encontra-se a 1000 metros de distancia do alvo. A direcdo do alvo inicial do alvo em
todos os envelopes de voo é sempre a mesma, direcao 180°.

Para a geracgdo de dados e criacdo das imagens dos envelopes de voo foram utilizados
os codigos de MATLAB presentes no Apéndice A.

6.1.1 Envelopes de voo considerando que o alvo néo realiza manobra evasiva

Esse seria o cenario ideal pois o alvo ndo efetuando uma manobra evasiva néo € exigido
grandes aceleracgdes laterais ao missil. Conforme os requisitos estabelecidos pelo CONOPS em
[1] a aeronave lancadora deve ser capaz de lancar o missil entre as altitudes de 100 a 10700
metros foram realizados simulac¢des para as alturas de 500, 1500, 3000, 6000 e 10000 metros.

Alvo encontra-se sempre no centro das figuras voando com velocidade de 120 m/s na
direcdo 180°.

Nas Figuras 6.3 a 6.7 observamos os envelopes de voo quando o ganho para aceleracdo

lateral € de apenas 1.1.
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FIGURA 6.3 — Envelope de voo para uma altura de 500 metros e ganho de aceleracdo lateral

de 1.1, alvo ndo realiza manobra evasiva. Alvo movendo-se com velocidade 120 m/s, na

direcdo 180°.
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FIGURA 6.4 — Envelope de voo para uma altura de 1500 metros, ganho de aceleracdo lateral

de 1.1, alvo ndo realiza manobra evasiva. Alvo movendo-se com velocidade 120 m/s, na

direcdo 180°.
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FIGURA 6.5 — Envelope de voo para uma altura de 3000 metros e ganho de aceleracéo
lateral de 1.1, alvo ndo realiza manobra evasiva. Alvo movendo-se com velocidade 120 m/s,

na direcdo 180°.
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FIGURA 6.6 — Envelope de voo para uma altura de 6000 metros e ganho de aceleracao lateral
de 1.1, alvo n&o realiza manobra evasiva. Alvo movendo-se com velocidade 120 m/s, na
direcdo 180°.
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Altura = 10000 m | Ganho Aceleragéo Lateral = 1.1 | Alve sem Manobra Evasiva
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FIGURA 6.7 — Envelope de voo para uma altura de 10000 metros e ganho de aceleracéo
lateral de 1.1, alvo ndo realiza manobra evasiva. Alvo movendo-se com velocidade 120 m/s,

na direcdo 180°.

Concluimos que considerando a situacdo onde o alvo néo tenta evadir-se do missil e a
ndo insercdo das varidveis aleatorias os parametros iniciais escolhidos atendem aos pré-
requisitos de altura e alcance.

Porém este cenario € muito otimista e ndo representa bem a realidade.

6.1.2 Envelopes de voo considerando que o alvo realiza manobra de evasao

Ao simular o envelope de voo quando o alvo realiza uma manobra evasiva descendente

quando o missil encontra-se a 1000 metros de distancia do alvo os resultados foram bem

diferentes conforme mostrado nas Figuras 6.8 a 6.12.
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Altura = 500 m | Ganho Aceleragio Lateral = 1.1 | Alvo com Manobra Evasiva
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FIGURA 6.8 — Envelope de voo para uma altura de 500 metros, ganho de aceleragdo lateral
de 1.1 e alvo manobrando evasivamente em direcdo ao solo. Alvo movendo-se com

velocidade 120 m/s, na direcdo 180°.
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FIGURA 6.9 — Envelope de voo para uma altura de 1500 metros, ganho de aceleracdo lateral
de 1.1 e alvo manobrando evasivamente em direc¢do ao solo. Alvo movendo-se com

velocidade 120 m/s, na direcdo 180°.
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Altura = 3000 m | Ganho Aceleragdo Lateral = 1.1 | Alvo com Manobra Evasiva
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FIGURA 6.10 — Envelope de voo para uma altura de 3000 metros, ganho de aceleracéo
lateral de 1.1 e alvo manobrando evasivamente em direcdo ao solo. Alvo movendo-se com

velocidade 120 m/s, na direcdo 180°.
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FIGURA 6.11 — Envelope de voo para uma altura de 6000 metros, ganho de aceleracéo
lateral de 1.1 e alvo manobrando evasivamente em dire¢do ao solo. Alvo movendo-se com

velocidade 120 m/s, na direcdo 180°.
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Altura = 10000 m | Ganho Aceleracio Lateral = 1.1 | Alvo com Manobra Evasiva
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FIGURA 6.12 — Envelope de voo para uma altura de 10000 metros, ganho de aceleracdo
lateral de 1.1 e alvo manobrando evasivamente em direcdo ao solo. Alvo movendo-se com

velocidade 120 m/s, na direcdo 180°.

Portanto basta observamos as Figuras 6.10 a 6.12 para perceber que o ganho de
aceleragdo lateral escolhido de 1.1 ndo é suficiente para gerar a aceleracdo lateral necesséria
para atingir o alvo. Ou seja, para alturas a partir de 3000 metros ou mais o0 ganho de aceleracédo
lateral de 1.1 ndo é suficiente para o missil ndo acerta o alvo quando este esta passa
perpendicularmente ao langador.

Para solucionar esse problema foi necessario elevar o valor de KAcln para 1.5 e assim
gerar os envelopes de voo novamente, conforme Figuras 6.13 a 6.15. Foram gerados o0s
envelopes de voo porém para nossa analise de envelope de voo serdo apresentados apenas para
as alturas de 3000, 6000 e 10000 metros. Pois para as alturas menores o ganho menor j& satisfez

as condi¢des, ganhos maiores tornariam o missil mais manobravel.
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FIGURA 6.13 — Envelope de voo para uma altura de 3000 metros, ganho de aceleragéo
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lateral de 1.5 e alvo manobrando evasivamente em direcdo ao solo. Alvo movendo-se com

velocidade 120 m/s, na direcdo 180°.
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FIGURA 6.14 — Envelope de voo para uma altura de 6000 metros, ganho de aceleragéo

lateral de 1.5 e alvo manobrando evasivamente em direcdo ao solo. Alvo movendo-se com

velocidade 120 m/s, na direcdo 180°.
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FIGURA 6.15 — Envelope de voo para uma altura de 10000 metros, ganho de aceleracéo
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lateral de 1.5 e alvo manobrando evasivamente em dire¢do ao solo. Alvo movendo-se com

velocidade 120 m/s, na direcdo 180°.

Na Figura 6.16 observamos o envelope de voo quando aplicando um ganho de

aceleracao lateral de 2.5.
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Altura = 10000 m | Ganho Aceleragdo Lateral = 2.5 | Alve com Manobra Evasiva
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FIGURA 6.16 — Envelope de voo para uma altura de 10000 metros, ganho de aceleracéo
lateral de 2.5 e alvo manobrando evasivamente em dire¢édo ao solo. Alvo movendo-se com

velocidade 120 m/s, na direcdo 180°.

A modificagdo do KAcIn de 1.1 para 1.5 resolveu a acurécia para as alturas de 3000 e
6000 metros mas néo resolveu todos os problemas do envelope de voo para a altura de 10000
metros porém para solucionar todos os furos para essa altura seria necessario um KAcln de 2.5
porém essa mudanca acarretaria uma modificacdo desnecessaria na estrutura do missil. De
acordo com o especialista no assunto, Eng® Carlos Alberto, modificar o KAclIn para 2.5 néo
vale a pena pois uma altura de 10000 metros ndo € uma altura tipica de langcamento e portanto
é uma situacdo muito especifica ndo compensando reprojetar todo o missil para atender apenas
essa faixa de altura. Assim tornando o custo projeto do missil ainda mais elevado por demanda

uma estrutura ainda mais robusta para suporta fatores de carga maiores.
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7 Teste das Variaveis Aleatorias Implementadas

Finalmente vamos inserir as variaveis aleatorias que representam os erros e ruidos num
voo real na simulacdo e utilizaremos 0 modelo de simulagdo de Monte Carlo para validar a

escolha dos parametros.
7.1 Simulacdo Monte Carlo

Para cada simulacdo Monte Carlo os erros foram inseridos em 6 blocos, conforme
mostrados anteriormente, e os erros foram sendo inseridos combinando cada um dos 6 blocos.
Portanto, temos 63 combinacBes diferentes sem repetices de forma que seja possivel
identificar o conjunto de erros e ruidos mais sensiveis para a estabilidade do voo. Para cada
combinacdo de blocos de erros a simulacdo Monte Carlo contou com 20 simulagdes do voo
variando-se a semente (seed). Semente € a origem dos valores randomizados para as variaveis
aleatdrias dessas forma os resultados podem ser reproduzidos posteriormente. A semente
utilizada segue a seguinte I6gica, para a simulagdo do voo de nimero 1 a semente utilizada foi
a 1, para a simulacdo do voo de nimero 2 a semente foi a 2, e assim por diante até o nimero
estabelecido de simulacBes do voo para cada combinagdo de blocos de erro for atingido, ou
seja, até a seed de numero 20.

Para as simulac@es foi considerado como padrdo a altura de 1500 metros, ou seja, €
nessa altura que normalmente o langamento desse time de armamento ocorre, para 3 distancias
de langcamento diferente, 1000, 5000 e 10000 metros, e para 3 posi¢cdes do alvo diferente
(afastando-se, aproximando-se e cruzando a proa do lancador perpendicularmente). Para fins
académicos poderiamos ter realizado a otimizagdo dos requisitos dos subsistemas para 0s casos
em que a distancia de lancamento fosse igual a 1000 ou 5000 metros, porém € intuito perceber
que para a distancia de lancamento de 10000 metros os erros inseridos nos subsistemas
representam maiores chances de diminuicao da kill probability do missil pois os erros e ruidos
tem mais tempo para gerarem resultados cumulativos, principalmente na plataforma inercial
que serd responsavel pela navegacao do missil por até 40% do tempo de voo, conforme veremos
a seguir. As simulag6es Monte Carlo foram realizadas utilizando os cddigos MATLAB do
Apéndice B.

Vale relembrar que o valor desejado de kill probability é:

1) Maior ou igual a 80% para o chamado objetive (objetivo);
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2) Maior ou igual a 70% e menor que 80% para o chamado threshold (minimo
aceitavel); e

3) Menor que 70% sera considerado como miss (falha).

7.1.1 Simulacdo Monte Carlo para alvo aproximando-se do langador

Na Tabelas 7.1 observamos os resultados da simulagdo Monte Carlo para o caso em que
0 alvo estd a 1000, 5000 e 10000 metros de distancia e esta aproximando-se do lancador.

Nas colunas de blocos de erros (6 primeiras colunas) observamos quais blocos estéo
com erros inseridos e quais ndo estdo e na coluna de kill probability observamos a chance de

acerto para cada distancia inicial estudada.

TABELA 7.1 — Simulagdo Monte Carlo para distancia de lancamento de 1000, 5000 e 10000

metros, alvo aproximando-se do langador e realizando manobra evasiva.

(continua)

Blocos de Erros Kill Probability
AERO PROP NAV AD AT ALVO 1000m 5000 m 10000 m

X 100% 100% 100%

X 100% 100% 100%

X X 100% 100% 100%

X 100% 100% 100%

X X 100% 100% 100%

X X 100% 100% 100%

X X X 100% 100% 100%

X 100% 80% 100%
X X 100% 80% 100%
X X 100% 80% 100%
X X X 100% 80% 100%
X X 100% 80% 100%
X X X 100% 80% 100%
X X X 100% 80% 100%
X X X X 100% 80% 100%

X 100% 100% 100%




TABELA 7.1 — Simulacdo Monte Carlo para distancia de langamento de 1000, 5000 e 10000

metros, alvo aproximando-se do langador e realizando manobra evasiva.

(continuacdo)

Blocos de Erros Kill Probability
AERO PROP NAV AD AT ALVO 1000 m 5000 m 10000 m
X X 100% 100% 100%
X X 100% 100% 100%
X X X 100% 100% 100%
X X 100% 100% 100%
X X X 100% 100% 100%
X X X 100% 100% 100%
X X X X 100% 100% 100%
X X 100% 100% 100%
X X X 100% 100% 100%
X X X 100% 100% 100%
X X X X 100% 100% 100%
X X X 100% 100% 100%
X X X X 100% 100% 100%
X X X X 100% 90% 100%
X X X X X 100% 90% 100%
X 100% 100% 100%
X X 100% 100% 100%
X X 100% 100% 100%
X X X 100% 100% 100%
X X 100% 100% 100%
X X X 100% 100% 100%
X X X 100% 100% 100%
X X X X 100% 100% 100%
X X 100% 100% 100%
X X X 100% 100% 100%
X X X 100% 100% 100%
X X X X 100% 100% 100%
X X X 100% 100% 100%
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TABELA 7.1 — Simulacdo Monte Carlo para distancia de langamento de 1000, 5000 e 10000

metros, alvo aproximando-se do langador e realizando manobra evasiva.

(concluséo)

Blocos de Erros Kill Probability
AERO PROP NAV AD AT ALVO 1000 m 5000 m 10000 m
X X X X 100% 100% 100%
X X X X 100% 100% 100%
X X X X X 100% 100% 100%
X X 100% 90% 100%
X X X 100% 90% 90%
X X X 100% 100% 100%
X X X X 100% 100% 100%
X X X 100% 100% 100%
X X X X 100% 100% 100%
X X X X 100% 100% 100%
X X X X X 100% 100% 100%
X X X 100% 100% 90%
X X X X 100% 100% 90%
X X X X 100% 100% 100%
X X X X X 100% 100% 100%
X X X X 100% 100% 100%
X X X X X 100% 100% 100%
X X X X X 100% 100% 100%
X X X X X X 100% 100% 100%

Observamos que para 0 caso em que o alvo aproxima-se do lancador a insercdo das

perturbagdes afeta muito pouco (menos de 10% para cada combinacao) a kill probability.

7.1.2 Simulacdo Monte Carlo para alvo afastando-se do langador

Na Tabela 7.2 temos os resultados da simulacdo Monte Carlo para o caso em que 0 alvo
esta a 1000, 5000 e 10000 metros de distancia e esta afastando-se do lancador.
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TABELA 7.2 — Simulagdo Monte Carlo para distancia de lancamento de 1000, 5000 e 10000

metros, alvo afastando-se do langador e realizando manobra evasiva.

(continua)
Blocos de Erros Kill Probability

AERO PROP NAV AD AT ALVO 1000m 5000 m 10000 m
X 100% 100% 0%
X 100% 100% 40%
X X 100% 100% 40%
X 100% 100% 0%
X X 100% 100% 0%
X X 100% 100% 20%
X X X 100% 100% 20%
X 100% 50% 0%
X X 100% 50% 10%
X X 100% 60% 0%
X X X 100% 60% 0%
X X 100% 50% 10%
X X X 100% 50% 10%
X X X 100% 60% 20%
X X X X 100% 60% 20%
X 100% 100% 30%
X X 100% 100% 30%
X X 100% 100% 40%
X X X 100% 100% 40%
X X 100% 100% 0%
X X X 100% 100% 10%
X X X 100% 100% 50%
X X X X 100% 100% 50%
X X 100% 80% 10%
X X X 100% 80% 10%
X X X 100% 70% 20%
X X X X 100% 70% 20%
X X X 100% 80% 20%
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TABELA 7.2 — Simulacdo Monte Carlo para distancia de langamento de 1000, 5000 e 10000

metros, alvo afastando-se do langador e realizando manobra evasiva.

(continuacdo)

Blocos de Erros Kill Probability
AERO PROP NAV AD AT ALVO 1000m 5000 m 10000 m

X X X X 100% 80% 20%

X X X X 100% 100% 10%

X X X X X 100% 100% 10%
X 100% 100% 0%
X X 100% 100% 0%
X X 100% 100% 20%
X X X 100% 100% 20%
X X 100% 100% 0%
X X X 100% 100% 0%
X X X 100% 100% 40%
X X X X 100% 100% 40%
X X 100% 40% 20%
X X X 100% 40% 20%
X X X 100% 70% 10%
X X X X 100% 70% 20%
X X X 100% 40% 10%
X X X X 100% 40% 10%
X X X X 100% 60% 0%
X X X X X 100% 60% 0%
X X 100% 100% 20%
X X X 100% 100% 20%
X X X 100% 100% 20%
X X X X 100% 100% 20%
X X X 100% 100% 20%
X X X X 100% 100% 10%
X X X X 100% 100% 10%
X X X X X 100% 100% 20%
X X X 100% 40% 50%
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TABELA 7.2 — Simulagdo Monte Carlo para distancia de lancamento de 1000, 5000 e 10000

metros, alvo afastando-se do langador e realizando manobra evasiva.

(conclusao)

Blocos de Erros Kill Probability
AERO PROP NAV AD AT ALVO 1000m 5000 m 10000 m
X X X X 100% 40% 30%
X X X X 100% 40% 30%
X X X X X 100% 40% 30%
X X X X 100% 40% 10%
X X X X X 100% 40% 10%
X X X X X 100% 40% 10%
X X X X X X 100% 40% 10%

Ja na Tabela 7.2 observamos uma diferenca significativa em comparacdo com os dados
apresentados na Tabela 7.1. Quando o alvo esta afastando-se do lancador para o caso do alvo a
1000 metros de distancia ndo ocorre mudancas na kill probability e 100% dos casos o alvo sera
atingido. Enquanto que para a distancia de 5000 metros observamos varias combinagdes de
blocos de erros que reduzem a Kill probability para um valor menor que 70%; e conforme
esperado para a distancia de 10000 metros o missil ndo € mais capaz de atingir o alvo conforme

mostrado no envelope de voo na Figura 6.13.
7.1.3 Simulacdo Monte Carlo para alvo cruzando a proa do langador
Por fim, na Tabela 7.3 observamos resultados da simulacdo Monte Carlo para o caso em

que o alvo estd a 1000, 5000 e 10000 metros de distancia e alvo cruzando a proa do lancador

perpendicularmente e realizando manobra evasiva.
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TABELA 7.3 — Simulagdo Monte Carlo para distancia de langamento de 1000, 5000 e 10000

metros, alvo cruzando a proa do lancador perpendicularmente e realizando manobra evasiva.

(continua)
Blocos de Erros Kill Probability
AERO PROP NAV AD AT ALVO 1000 m 5000 m 10000 m
X 100% 100% 100%
X 100% 100% 100%
X X 100% 100% 100%
X 100% 100% 100%
X X 100% 100% 100%
X X 100% 80% 100%
X X X 100% 80% 100%
X 100% 30% 30%
X X 100% 30% 30%
X X 100% 10% 0%
X X X 100% 10% 0%
X X 100% 30% 20%
X X X 100% 30% 20%
X X X 100% 20% 20%
X X X X 100% 20% 20%
X 100% 90% 70%
X X 100% 90% 70%
X X 100% 90% 90%
X X X 100% 90% 90%
X X 100% 100% 70%
X X X 100% 100% 70%
X X X 100% 90% 100%
X X X X 100% 90% 100%
X X 100% 50% 10%
X X X 100% 50% 10%
X X X 100% 30% 0%
X X X X 100% 30% 0%
X X X 100% 50% 10%
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TABELA 7.3 — Simulagdo Monte Carlo para distancia de lancamento de 1000, 5000 e 10000

metros, alvo cruzando a proa do lancador perpendicularmente e realizando manobra evasiva.

(continuacdo)

Blocos de Erros Kill Probability
AERO PROP NAV AD AT ALVO 1000 m 5000m 10000 m

X X X X 100% 50% 10%

X X X X 100% 40% 0%

X X X X X 100% 40% 0%
X 100% 100% 100%
X X 100% 100% 100%
X X 100% 100% 100%
X X X 100% 100% 100%
X X 100% 100% 100%
X X X 100% 100% 100%
X X X 100% 70% 80%
X X X X 100% 70% 80%
X X 100% 30% 10%
X X X 100% 30% 10%
X X X 100% 20% 30%
X X X X 100% 20% 30%
X X X 100% 20% 10%
X X X X 100% 20% 10%
X X X X 100% 0% 10%
X X X X X 100% 0% 10%
X X 100% 100% 70%
X X X 100% 100% 70%
X X X 100% 80% 100%
X X X X 100% 80% 100%
X X X 100% 80% 70%
X X X X 100% 80% 70%
X X X X 100% 90% 80%
X X X X X 100% 90% 80%
X X X 100% 30% 0%
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TABELA 7.3 — Simulacdo Monte Carlo para distancia de langamento de 1000, 5000 e 10000

metros, alvo cruzando a proa do lancador perpendicularmente e realizando manobra evasiva.

(concluséo)

Blocos de Erros Kill Probability
AERO PROP NAV AD AT ALVO 1000 m 5000 m 10000 m
X X X X 100% 30% 0%
X X X X 100% 40% 0%
X X X X X 100% 40% 0%
X X X X 100% 20% 0%
X X X X X 100% 20% 0%
X X X X X 100% 20% 0%
X X X X X X 100% 20% 0%

A partir das Tabelas 7.1, 7.2 e 7.3 é possivel identificar quais os blocos de erros
diminuem a chances de acerto para as condicdes de voo estabelecida. E facil notar que a
insercdo de erros no subsistema de navegacdo ja reduz a Kill probability pela metade
demonstrando ser o bloco mais sensivel isoladamente e ao inserir outros erros que isoladamente
ndo fariam a chance de acerto diminui para menos de 70% passa a reduzir ainda mais essa
chance quando associado aos erros do bloco de navegacéo.

Ou seja, para a condicdo de voo mais critica que é langamento igual a 10000 metros,
alvo cruzando a proa do missil perpendicularmente e o alvo manobrando para baixo quando o
missil encontra-se a 1000 metros dele temos que o subsistema mais critico € o de navegacao
apresentando uma kill probability menor que o threshold (minimo esperado de 70%),
apresentando uma chance de acerto de 50% quando o erro desse bloco esta isolando e menor
do 50% quando associado a erros de outros blocos.

7.2 ldentificagdo das Variaveis Aleatorios Mais Sensiveis/Criticas

7.2.1 Subsistema mais critico: Navegacao

Para resolver tal situacdo foi necessario isolar os erros do bloco de navegagdo um a um

e identificar qual deles eram 0s mais sensiveis, ap6s varias rodadas de simulacdo Monte Carlo
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foi possivel observar que dos erros apresentados na Tabela 4.3 foi encontrado a seguinte ordem
de criticidade:

1) Erro no Acelerémetro;

2) Erro nos valores iniciais de velocidade e &ngulos de Euler do missil; e

3) Ruido do Giroscopio.

Demais erros e ruidos do bloco de navegacao ndo afetaram a chance de acerto e portanto
foi decido manter os valores originais pois correspondem a desvios padrdo encontrados em
componentes ja utilizado no mercado. Na Tabela 7.4 observamos os valores de erros
encontrados que isoladamente satisfazem os pré-requisitos de kill probability do missil. Na

coluna das incertezas estdo em negrito os valores que foram alterados.

TABELA 7.4 — Valores otimizados das variaveis aleatdrias do conjunto de erros do bloco da

Navegacao.
_ _ Médiada  Desvio
Erro/ Unidade Tipo de Erro o B
Distribuicdo Padrao
Acelerémetro / aceleragio m/s? Run-to-Run 0 0.005*g
Ruido no acelerémetro / aceleragio m/s? In-Run 0 0.02*g
Ganho do Giroscépio / porcentagem % Run-to-Run 100 1
BIAS do Giroscépio / graus ° Run-to-Run 0 0.01
: . - 0.01
Ruido do Giroscépio / graus ° In-Run 0 R
Valores iniciais dos angulos de Euler / 0.5
Run-to-Run 0 —
graus® 2
Valores iniciais da velocidade do missil / 3
) Run-to-Run 0 =
velocidade m/s 7
Valores iniciais da posi¢do do missil /
Run-to-Run 0 20

metro m
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7.2.2 Testes dos demais subsistemas

Porém encontrar o valores limitrofes para o bloco da navegacdo para se ter uma kill

probability de pelo menos 70% néo é o suficiente para garantir a chance de acerto para 0s

demais casos de estudo. Portanto foi necessario 48 horas de simulagcdes para encontrar todos

pardmetros para que permitisse alcancar a kill probability desejada. Foi utilizado a seguinte

metodologia para encontrar os valores das variaveis aleatorias que satisfizesse as condicGes de

kill probability:

1)

2)

3)

Para cada uma das 63 combinagGes de erros foi realizado a simulagdo Monte Carlo
novamente e quando o resultado da kill probability € menor do que 70% de acerto o
fator multiplicativo de cada erro que no inicio € igual a 1, ou seja 100%, é reduzido
em 10% para cada um dos erros do bloco em estudo. Portanto o valor final do erro
e da incerteza sera 90% do valor inicial.

Apos a reducdo do fator uma nova simulagdo Monte Carlo é realizada para a ultima
combinacdo de erros anterior. Por exemplo na combinacdo de nimero 8 temos o
caso quando o erro € inserido apenas no bloco da navegacédo, o fator referente ao
bloco de navegacdo no inicia esta igual a 100% ap0s o0 passo 1 ele é reduzido para
90% e uma nova simulagdo Monte Carlo é executada. Caso 0 mesmo bloco de erro
resulte numa kill probability menor que 70% uma nova diminuicdo de 10% sera
efetuada no fator.

Os passos 1 e 2 serdo repetidos até todas as combinacdes tiverem sido abordadas e
por fim a ultima combinacdo que contempla todos os erros inseridos na mesma
simulacdo serd testado e novamente os fatores podem ser diminuidos até que os

requisitos de acerto sejam atingidos.

Portanto como resultado da execucdo do codigo apresentado no apéndice B obtivemos

0 seguinte resultado para a vetor de fatores multiplicativos dos blocos, conforme mostrado na

Tabela 7.5
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TABELA 7.5 — Valor final da vetor de fator multiplicativo das incertezas de cada bloco de

erros dos subsistemas.

Fator multiplicativo
Bloco de Erro _ 3
dos desvios padrdes

Aerodinamica 0.6 (60%)
Propulsao 1.0 (100%)
Navegacéao 0.3 (30%)

Autodiretor 0.9 (90%)
Atuador 0.8 (80%)
InformacGes do Alvo 1.0 (100%)

A Tabela 7.5 mostra que mesmo apds a reducdo as incertezas aplicadas ao conjunto de
erros do bloco de navegacéo ainda sera necessario reduzir para 30% os valores dessas incertezas
demonstrando mais uma vez que o subsistema de navegacao é o mais critico para esse missil.
N&o é por coincidéncia que esse subsistema é um dos principais responsaveis pelo valor final
do missil.

Apos encontrar o vetor de fatores apresentados na Tabela 7.5, foi realizado uma nova
simulagcdo Monte Carlo com todas as modifica¢Ges e obtivemos o0s resultados para as condigéo

mais critica que € quando o alvo cruza a proa do missil.

7.3 Teste Final das Variaveis Aleatérias

Na Tabela 7.6 observamos que os parametros escolhidos atendem o pré-requisito de kill
probability para todas as combinagfes para uma altura de 1500 metros e distancia inicial do
alvo de 1000, 5000 e 10000 metros.

TABELA 7.6 — Simulagdo Monte Carlo para distancia de lancamento de 1000, 5000 e 10000

metros, alvo cruzando a proa do lancador perpendicularmente e realizando manobra evasiva.

(continua)
Blocos de Erros Kill Probability
AERO PROP NAV AD AT ALVO 1000 m 5000 m 10000 m
X 100% 100% 100%

X 100% 90% 100%
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TABELA 7.6 — Simulagéo Monte Carlo para distancia de langamento de 1000, 5000 e 10000

metros, alvo cruzando a proa do lancador perpendicularmente e realizando manobra evasiva.

(continuacao)

Blocos de Erros Kill Probability
AERO PROP NAV AD AT ALVO 1000m 5000 m 10000 m

X X 100% 90% 100%
X 100% 100% 100%
X X 100% 100% 100%
X X 100% 80% 100%
X X X 100% 80% 100%
X 100% 100% 70%
X X 100% 100% 70%
X X 100% 80% 70%
X X X 100% 80% 70%
X X 100% 100% 90%
X X X 100% 100% 90%
X X X 100% 100% 90%
X X X X 100% 100% 70%
X 100% 90% 70%
X X 100% 90% 70%
X X 100% 90% 90%
X X X 100% 90% 90%
X X 100% 100% 70%
X X X 100% 100% 70%
X X X 100% 90% 80%
X X X X 100% 90% 80%
X X 100% 90% 70%
X X X 100% 90% 70%
X X X 100% 100% 100%
X X X X 100% 100% 90%
X X X 100% 100% 70%
X X X X 100% 100% 70%
X X X X 100% 80% 70%
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TABELA 7.6 — Simulagédo Monte Carlo para distancia de langamento de 1000, 5000 e 10000

metros, alvo cruzando a proa do lancador perpendicularmente e realizando manobra evasiva.

(continuacao)

Blocos de Erros Kill Probability
AERO PROP NAV AD AT ALVO 1000m 5000 m 10000 m

X X X X X 100% 80% 70%
X 100% 100% 100%
X X 100% 100% 100%
X X 100% 80% 100%
X X X 100% 80% 100%
X X 100% 100% 100%
X X X 100% 100% 100%
X X X 100% 70% 70%
X X X X 100% 70% 70%
X X 100% 100% 90%
X X X 100% 100% 90%
X X X 100% 70% 80%
X X X X 100% 70% 80%
X X X 100% 100% 80%
X X X X 100% 100% 80%
X X X X 100% 90% 70%
X X X X X 100% 90% 70%
X X 100% 100% 80%
X X X 100% 100% 80%
X X X 100% 70% 90%
X X X X 100% 70% 90%
X X X 100% 80% 70%
X X X X 100% 80% 80%
X X X X 100% 90% 80%
X X X X X 100% 90% 80%
X X X 100% 100% 70%
X X X X 100% 100% 70%
X X X X 100% 100% 70%
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TABELA 7.6 — Simulagédo Monte Carlo para distancia de langamento de 1000, 5000 e 10000

metros, alvo cruzando a proa do lancador perpendicularmente e realizando manobra evasiva.

(concluséo)

Blocos de Erros Kill Probability
AERO PROP NAV AD AT ALVO 1000m 5000 m 10000 m
X X X X X 100% 100% 70%
X X X X 100% 80% 70%
X X X X X 100% 80% 70%
X X X X X 100% 90% 70%
X X X X X X 100% 90% 70%
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8 Definicdo dos Requisitos dos Principais Subsistemas

Apos verificar que os pré-requisitos foram atendidos e para que nao haja a necessidade
de se carregar o vetor de fatores adiante optou-se por apresentar os valores dos requisitos dos
principais subsistemas ja com seus valores de média e incertezas otimizados, através da
multiplicagdo das incertezas com os valores da Tabela 7.5.

No entanto a partir deste momento tais valores ndo sdo mais variaveis aleatorias ou
perturbacgdes ou erros de uma simulagéo. Os valores apresentados a seguir sao as desvios padréo

(requisitos) de cada subsistema.
8.1 Parametros do Subsistema da Aerodinamica

Na Tabela 8.1 observamos os valores finais das desvios padrdo para o subsistema da
aerodinamica do missil. O fator multiplicativo apresentado na Tabela 7.5 foi de 60% para esse

subsistema.

TABELA 8.1 — Valores dos parametros do subsistema da Aerodinamica.

Parametro / Unidade Desvio Padréao

Forgca em X (eixo Xx) / Porcentagem %

ForcaemY (eixoy) / Porcentagem %

Forca em Z (eixo z) / Porcentagem %
Momento L (ao longo do eixo x) / Porcentagem %

Momento M (ao longo do eixo y) / Porcentagem %

W W w NN NN

Momento N (ao longo do eixo z) / Porcentagem %

Além disso foi necessario incluir o ganho de aceleracdo lateral (KAcln) igual a 1.5 conforme
apresentado capitulo 7 deste trabalho.

8.2 Parametros do Subsistema de Propulsdo

Na Tabela 8.2 observamos os valores finais das desvios padréo para o subsistema de

propulsdo do missil. O fator multiplicativo apresentado na Tabela 7.5 foi de 100% para esse
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subsistema, ou seja ndo houve necessidade de alterar as desvios padrdo ja previstas para 0

subsistema de propulséo.

TABELA 8.2 — Valores dos parametros do subsistema de Propulsao.

Parametro / Unidade Desvio Padréo
: 10
Forca Propulsiva / Porcentagem % 3
Desvio de Empuxo em Y / graus ° 0.1
Desvio de Empuxo em Z / graus ° 0.1
Massa Final do Missil / Porcentagem % 1
Massa de Propelente / Porcentagem % 1
CGem X/ metrom 0.0147
CGemY /metrom 0.0147
CGem Z/ metrom 0.0147

8.3 Parametros do Subsistema de Navegacao

Na Tabela 8.3 observamos os valores finais das desvios padréo para o subsistema de
Navegacao do missil. O fator multiplicativo apresentado na Tabela 7.5 foi de 30% para esse
subsistema. Portanto mesmo com as mudangas realizadas durante os testes foi necessario
reduzir ainda mais as desvios padrdo do subsistema de Navegacéo. Isto demonstra qual

dependente de um bom sistema de navegacdo é o missil moderno.

TABELA 8.3 — Valores dos parametros do subsistema de Navegacao.

Parametro / Unidade Desvio Padréo
Acelerémetro / aceleragdo m/s? 0.0015*g
Ruido no acelerémetro / aceleragdo m/s? 0.006*g
Ganho do Giroscopio / porcentagem % 0.3
BIAS do Giroscépio / graus ° 0.003
Ruido do Giroscopio / graus ° 0.001
Valores iniciais dos angulos de Euler / graus ° 0.075
Valores iniciais da velocidade do missil / velocidade m/s 0—79

Valores iniciais da posi¢cdo do missil / metro m 6
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8.4 Parametros do Subsistema do Autodiretor

Na Tabela 8.4 observamos os parametros definidos para o subsistema do Autodiretor do

missil.

TABELA 8.4 — Valores finais dos parametros do subsistema do Autodiretor.

Parametro / Unidade Valor do Parametro
0ADmax / graus 30
yADmax / graus 30

oyADmax / graus/s 17
wzADmax / graus/s 17
Rsat / metros m 150

Na Tabela 8.5 observamos os valores finais das desvios padrdo para o subsistema do
Autodiretor do missil. O fator multiplicativo apresentado na Tabela 7.5 foi de 90% para esse

subsistema.

TABELA 8.5 — Valores dos parametros do subsistema do Autodiretor.

Parametro / Unidade Desvio Padréo

Velocidade angular Y / graus °/s 0.009

Ruido na velocidade angular Y / graus °/s 0.0045
Velocidade angular Z / graus °/s 0.009

Ruido na velocidade angular Z / graus °/s 0.0045
Angulo 0 (theta) / graus ° 0.18

Ruido no Angulo 6 (theta) / graus ° 0.009
Angulo vy (psi) / graus ° 0.18

Ruido no wy (psi) / graus ° 0.009

8.5 Parametros do Subsistema dos Atuadores

Na Tabela 8.6 observamos os valores finais das desvios padrdo para o subsistema dos
Atuadores do missil. O fator multiplicativo apresentado na Tabela 7.5 foi de 80% para esse

subsistema.
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TABELA 8.6 — Valores dos parametros do subsistema dos atuadores.

Parametro / Unidade Desvio Padréo
Delta do atuador 1 (lado direito) / graus ° 0.4
Delta do atuador 2 (lado esquerdo) / graus ° 0.4

8.6 Parametros do Subsistema de deteccdo da posicéo e velocidade iniciais
do Alvo

Na Tabela 8.7 observamos os valores finais das desvios padréo para o subsistema de
deteccdo da posicéo e velocidade inicias do alvo. O fator multiplicativo apresentado na Tabela
7.5 foi de 100% para esse subsistema, ou seja ndo houve necessidade de alterar as desvios

padrdo ja previstas para este subsistema.

TABELA 8.7 — Valores dos parametros do subsistema de detec¢do da posicéo e velocidade

inicias do Alvo.
Parametro / Unidade Desvio Padréo
Valores iniciais da velocidade do alvo / velocidade m/s 3
Valores iniciais da posi¢éo do alvo / metro m 20

Utilizando os valores de parametros e desvios padrdes mostrados neste capitulo é

possivel atingir a uma Kill probability conforme Tabela 8.8.

TABELA 8.8 — Kill Probability (Chance de acerto) para um missil ar-ar guiado a laser com 0s
parametros e desvios padrdes citados lancado de uma distancia de 1000, 5000 e 10000 metros,

alvo cruzando a proa do lancador perpendicularmente e realizando manobra evasiva.

Blocos de Erros Kill Probability
AERO PROP NAV AD AT ALVO 1000m 5000 m 10000 m
X 100% 100% 100%
X 100% 90% 100%
X 100% 100% 100%
X 100% 100% 70%
X 100% 90% 70%
X 100% 100% 100%

X X X X X X 100% 90% 70%
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9 Conclusao

Portanto foi encontrado um conjunto de valores de variaveis aleatorias

(parametros/desvios padréo) que otimizam ao maximo o voo e acerto do missil (kill probability

de pelo menos 70%) considerando as perturbagdes nas leituras de sensores embarcados,

montagem e execucao das superficies de controle do missil.

Assim temos 0s requisitos dos principais subsistemas estabelecidos de forma a garantir

a kill probability para missil ar-ar guiado a laser para alvos aproximando-se e afastando-se em

linha reta do lancador e para uma condi¢do mais severa de deteccdo, rastreio e acerto que €

quando o alvo cruza a proa do langador.

As Recomendacdes para a continuacdo deste trabalho séo:

Realizar as simulagdes Monte Carlo para outras configuragdes de voo do alvo,
por exemplo alvo aproximando ou afastando-se com um angulo de 30°, 45°, 60°
em relacédo a proa do lancador;

Realizar as simulagdes Monte Carlo para alvo realizando outras manobras
evasivas e até mesmo considerar a distancia na qual o alvo vai iniciar uma
manobra evasiva como mais uma varidvel aleatoria;

Utilizar um computador com capacidade computacional elevada para rodar
simulag@es para todas as distancias de langcamento e direcdo alvo possiveis,
assim seriam gerados envelopes de voo com zonas de kill probability bem
definidas;

Inserir modelo ndo-linear do atuador, como descrito em [4]; e

Estudar o processo de localizacdo do alvo quando o laser € ligado, pois isto pode
simplificar os requisitos da plataforma inercial/navegagdo. Na localizagéo
existe um trade-off entre 0 zoom que o operador do laser estd usando e a sua

capacidade de visualizar e achar o alvo.
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Apéndice A — Codigos MATLAB Utilizados para Gerar os

Envelopes de Voo

A.1l Codigo MATLAB para gerar os dados do envelope de voo

clear all;
close all;

Altura0 = 1500
passtheta = 30*D2R;
passX = 500;

dist manobra = 1000;

o\

Altura de lancamento

Discretizacdo em adngulo do envelope de voo
Discretizacdo em distdncia de lancamento
distdncia em que o alvo inicia a manobra evasiva

o o©

o\°

V0 = 120; % (m/s) Modulo da Velocidade inicial do alvo
manobra = 5; % Tipo de manobra evasiva: 4 -> Subir 5 -> Descer
ng = 4; % fator de carga

g = 9.80665; % gravidade

D2R = pi/180; % Constante graus -> rad

R2D = 1/D2R;
Tfim = 100; % Tempo de simulacdo (s)

Dlt max = 10*pi/180; % Deflex&o maxima do atuador
Dlt max roll = 2*pi/180;

D.GamaO = 0*D2R;
D.A1t0 = Altural;
D.MachO = 0.05;

o\

Angulo inicial
(m) altitude inicial
Velocidade de lancamento

o\

o°

pO0 = 0*D2R;

g0 = 0*D2R;

r0 = 0*D2R;

phi0 = 0;

thetalO = 0;

psi0 = 0;

eul 0 = [phi0O thetal psiO];

eul statename = '';

% Alvo

Ya0 = 0;

Za0 = -Altural; % Zal0 negativo acima do solo
[~,vsom, ~, rho] = atmosisa(D.A1t0);

D.U = D.MachO*vsom; % Velocidade inicial
q = 1/2*rho* (D.U) "2; % Pressdo dinédmica

% Dados do missil



D.dref = 0.1
D.c = D.dref
D.S = pi*D.d
D.R = D.dref

Q

% Caracteris
thetamaxAD =
psimaxAD = 3
sigmapYmaxAD
sigmapZmaxAD
Rsat = 150;

% Fator de c
KAclnMax = 1
Tciclobusca

Alcance_Lase
persegue o a
% Insercao d
% Variacdes

erro Fx 1;
erro Fy 1;
erro Fz = 1;
erro_ L 1;
erro M = 1;
erro N = 1;

Q

% Va;iagées
erro Fprop =
desvio Fprop

desvio Fprop
erro Mf = 1;
erro Mprop =
erro CGx = 0
erro CGy = 0
erro CGz = 0

Q

% Variacdes

erro Acel =

ruido Acel =
erro Kgiro =
erro BIASgir
ruido giro =
erro_euler n
erro_euler n
erro_euler n
erro_vb nav0
erro vb nav0
erro_vb nav0
erro_Xe nav0
erro_Xe nav0
erro_Xe nav0
% Variacdes

erro_Omegay

ruido Omegay
erro_Omegaz

ruido Omegaz =

erro_ThetaAD
ruido ThetaA
erro PsiAD =
ruido PsiAD
% Variacdes
erro Deltal
erro_ DeltaZ

[

% Variacdes
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47; % Didmetro (m)

; % Comprimento de referéncia
ref*2/4; $ Area de referéncia

/2; % Raio (m)

ticas e Restricdes (Pardmetros) do AutoDiretor

30*D2R;

0*D2R;

= 17*D2R; % graus/s
= 17*D2R; % graus/s

o©

Distancia em metros em que o radar fica cego

orrecdo na carga lateral, Fy e Fz
.5; % Ganho Aceleracdo lateral
% (s) tempo para o seeker encontrar o alvo

= 4;
r = 6000; % Alcance Laser, antes dessa distédncia o missil
lvo virtual

e variaveis unitéatias nos blocos (ndo alteram o valor de base)
aleatdrias adicionadas no bloco de Aerodinédmica

aleatdérias adicionadas no bloco de Propulséo
1;

Y =

zZ = 0;

adicionadas no bloco de Navegacgdao
0;
[0 0];
1;
o = 0;
[0 01;
avl0x = 0;
avly = 0;
av0z = 0
x =0
y =0
z = 0;
0
0

’

x =
y =
z = 0;
aleatdrias adicionadas no bloco do Autodiretor
= 0;
= [0 01;
= 0;
[0 0];
= 0;
D= [0 0];
0;
= [0 0];
aleatdérias adicionadas no bloco do Atuador
= 0;
= 0;
aleatdérias nos dados de posicdo e velocidade iniciais do alvo



77

erro Xal0 = 0;

erro_Ya0 = 0;

erro_Zal0 = 0;

erro VxaO = 0;

erro VyaO = 0;

erro VzaO = 0;

% Calculo do motor-foguete (queima radial)

% Booster

Phi extB = D.dref - 0.005; % Didmetro externo do propelente (m)

Phi intB = Phi extB*0.715; % Didmetro interno do propelente (m)
VaqueimaB = 0.0125; % Velocidade de queima do propelente (m/s)
Dens propB = 1540; % Densidade do propelente (kg/m3)

IspbB = 230; % Impulso especifico do propelente (s)
LpropB = 0.5; % Comprimento do propelente (m)

Vol propB = pi/4* (Phi extB”2 - Phi intB"2)*LpropB; % Volume (m3)

m _prop0OB = Vol propB*Dens propB; % Massa (kg)

T propB = (Phi extB - Phi intB)/ (2*VqueimaB) ; % Tempo de queima (s)
F propB = m propOB*g*IspbB/T propB; % Empuxo (N)

dmdtB = m_propOB/T propB; % taxa de variacdo da massa (kg/s)

% Sustainer

Phi extS = D.dref - 0.005; % Didmetro externo do propelente (m)

Phi ints = 0; % Didmetro interno do propelente (m)
VqueimaS = 0.010; % Velocidade de queima do propelente (m/s)
Dens propS = 1540; % Densidade do propelente (kg/m3)

IspbS = 210; % Impulso especifico do propelente (s)
LpropS =0.507; % Comprimento do propelente (m)

Vol propS = pi/4* (Phi extS$"2 - Phi intS72)*LpropS; % Volume (m3)

m prop0S = Vol propS*Dens propsS; % Massa (kg)

T propS = (LpropS)/ (Vqueimas) ; % Tempo de queima (s)
F propS = m prop0S*g*IspbS/T propS; % Empuxo (N)

dmdtS = m prop0S/T propS; % taxa de variacdo da
massa (kg/s)

% Subsistemas

L AD = 0.24; % (m) Comprimento do AD

m AD = 5; % (kg) Massa do AD

L CDG = 0.0954+40.1284; % (m) Comprimento da cabeca de guerra + espoleta
m CDG = 5+2; % (kg) Massa da cabeca de guerra + espoleta

L ELE = 0.4209; % (m) Comprimento da Eletrdnica + atuadores

m ELE = 9; % (kg) Massa da Eletrdnica + atuadores

L MOT = LpropB + .1 + LpropS; % (m) Comprimento do Propulsor

m MOTB = m propOB/0.7; % (kg) Massa do Propulsor + massa da
estrutura

m MOTS = m prop0S/0.8+5;

D.m = m AD + m CDG + m ELE + m MOTB + m MOTS; % (kg) Massa do missi
D.L = L AD + L CDG + L ELE + L MOT; % (m) Comprimento do missil
D.m prop0 = m propOB+m prop0S; % (kg) Massa de propelente

D.T propB = T propB;

D.T propS = T propS;

D.F propB = F propB;

D.F propS = F propS;

D.dmdtB = dmdtB;

D.dmdtS = dmdtS;

D.mf = D.m - D.m _propO0; % (kg) Massa apds a queima



% Caéalculo do CG

xcg AD = - (L _AD/2);

xcg ELE = -(L AD + L ELE/2);

xcg CDG = -(L_AD + L CDG/2 + L_ELE);

xcg MOTS = -(L AD + L CDG + L _ELE + LpropS/2);

xcg MOTB = -(L_AD + L CDG + L ELE + LpropS + LpropB/2);

D.xcg0 = (xcg AD*m AD + xcg CDG*m CDG + xcg ELE*m ELE + xcg MOTB*m MOTB
xcg MOTS*m_ MOTS) /D.m;

ycg0 = 0;

zcg0 = 0;

D.xcgBm = (xcg AD*m AD + xcg CDG*m CDG + xcg ELE*m ELE +

xcg MOTB* (m MOTB-m_propOB/2) + xcg MOTS*m MOTS)/ (D.m-m _propOB/2);

D.xcgBf = (xcg AD*m AD + xcg CDG*m CDG + xcg ELE*m ELE +
xcg MOTB* (m MOTB-m_propOB) + xcg MOTS*m MOTS)/ (D.m-m_propOB);

D.xcgSm = (xcg AD*m AD + xcg CDG*m CDG + xcg ELE*m ELE +
xcg MOTB* (m_ MOTB-m propOB) + xcg MOTS* (m MOTS-m prop0S) +
(xcg MOTS+LpropS/4) *m prop0S/2)/ (D.m-m_prop0B-m prop0S/2);

D.xcgf = (xcg AD*m AD + xcg CDG*m CDG + xcg ELE*m ELE +
xcg MOTB* (m MOTB-m_propOB)+xcg MOTS* (m MOTS-m prop0S))/D.mf;

ycgf = 0;
zcgf = 0;
D.CRM = [D.xcgf O 0]'" - 0*[D.dref 0 O0]';

oe

Cadlculo das matrizes de inércia Ixx

D.Ix0 = D.m*D.R"2/2; % Inércia Ixx0 (kg.m2)
D.IxBm = (D.m-m _propOB/2)*D.R"2/2;

D.IxBf = (D.m-m propOB)*D.R"2/2;

D.IxSm = (D.m-m_propOB-m propO0S)*D.R"2/2;

D.Ixf = D.mf*D.R"2/2; % Inércia Ixxf (kg.m2)

% Calculo de Iyy de cada subsistema em relacdo ao CG inicial

Iy0 AD = (D.R"2/4 + L AD"2/12 + (D.xcg0 - xcg AD)"2)*m AD;

Iy0 CDG = (D.R"2/4 + L CDG"2/12 + (D.xcg0 - xcg CDG)"2)*m CDG;

Iy0 ELE = (D.R"2/4 + L ELE"2/12 + (D.xcg0 - xcg ELE)"2)*m ELE;

Iy0 MOTB = (D.R"2/4 + LpropB”2/12 + (D.xcg0 - xcg MOTB)~2)*m_ MOTB;
Iy0 MOTS = (D.R"2/4 + LpropS”2/12 + (D.xcg0 - xcg MOTS)"2)*m MOTS;

D.Iy0 = Iy0 AD + Iy0 CDG + Iy0 ELE + Iy0 MOTB + Iy0 MOTS;

IyBm AD = (D.R"2/4 + L AD"2/12 + (D.xcgBm - xcg AD)"2)*m AD;

IyBm CDG = (D.R"2/4 + I, CDG"2/12 + (D.xcgBm - xcg CDG)"2)*m_CDG;

IyBm ELE = (D.R"2/4 + L ELE"2/12 + (D.xcgBm - xcg ELE)"2)*m ELE;

IyBm MOTB = (D.R"2/4 + LpropB”2/12 + (D.xcgBm - xcg MOTB)"2)* (m_MOTB-
m prop0B/2);

IyBm MOTS = (D.R"2/4 + LpropsS~2/12 + (D.xcgBm - xcg MOTS)"2)*m MOTS;

D.IyBm = IyBm AD + IyBm CDG + IyBm ELE + IyBm MOTB + IyBm MOTS;

IyBf AD = (D.R"2/4 + L _AD"2/12 + (D.xcgBf - xcg AD)"2)*m_AD;

TyBf CDG = (D.R"2/4 + I, CDG*2/12 + (D.xcgBf - xcg CDG)"2)*m_CDG;

TyBf ELE = (D.R"2/4 + I, ELE"2/12 + (D.xcgBf - xcg ELE)"2)*m ELE;

IyBf MOTB = (D.R"2/4 + LpropB”2/12 + (D.xcgBf - xcg MOTB)"2)* (m_MOTB-

m_propOB) ;
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IyBf MOTS = (D.R"2/4 + LpropS”2/12 + (D.xcgBf - xcg MOTS)"2)*m MOTS;
D.IyBf = IyBf AD + IyBf CDG + IyBf ELE + IyBf MOTB + IyBf MOTS;

IySm AD (D.R"2/4 + L AD"2/12 + (D.xcgSm - xcg AD)"2)*m AD;

IySm CDG = (D.R"2/4 + L CDG"2/12 + (D.xcgSm - xcg CDG)"2)*m_CDG;

IySm ELE = (D.R"2/4 + L ELE"2/12 + (D.xcgSm - xcg ELE)"2)*m ELE;

IySm MOTB = (D.R"2/4 + LpropB”2/12 + (D.xcgSm - xcg MOTB) "2)* (m_MOTB-
m_prop0B) ;

IySm MOTS = (D.R"2/4 + LpropS”~2/12 + (D.xcgSm - xcg MOTS) *2)* (m_MOTS-

m prop0S) + (D.R"2/4 + (LpropS/2)”°2/12 + (D.xcgSm -
(xcg MOTS+LpropS/4))"2)*m prop0S/2;
D.IySm = IySm AD + IySm CDG + IySm ELE + IySm MOTB + IySm MOTS;

[

% Calculo de Iyy de cada subsistema em relacdo ao CG final

Iyf AD (D.R"2/4 + L AD"2/12 + (D.xcgf - xcg AD)"2)*m AD;

Iyf CDG = (D.R"2/4 + L CDG"2/12 + (D.xcgf - xcg CDG)"2)*m CDG;

Iyf ELE = (D.R"2/4 + L _ELE"2/12 + (D.xcgf - xcg ELE)"2)*m ELE;

Iyf MOTB = (D.R"2/4 + LpropB”"2/12 + (D.xcgf - xcg MOTB)"~2)* (m_ MOTB -
m_propOB) ;

Iyf MOTS = (D.R"2/4 + LpropS”*2/12 + (D.xcgf - xcg MOTS)*2)* (m_MOTS -
m_prop0S) ;

D.Iyf = Iyf AD + Iyf CDG + Iyf ELE + Iyf MOTB + Iyf MOTS;

D.I0O = [D.Ix0O O 0;
0 D.IyO0 0; ..

0 0 D.Iy0];
D.IBm = [D.IxBm O 0;
0 D.IyBm 0; .

0 0 D.IyBm];
D.IBf = [D.IxBf 0 0;
0 D.IyBf  0; .

0 0 D.IyBf];
D.ISm = [D.IxSm O 0;
0 D.IySm 0; .

0 0 D.IySm];
D.If = [D.Ixf O 0;

0 D.Iyf 0; .
0 0 D.Iyf];

[

% Autodiretor

wn AD = 2*pi*30;

gsi AD = sqrt(2)/2;

Tresp = .1;

% Guiamento

AltCruz = Zza0; % (m) Altitude cruzeiro
RampaMax = 20*D2R; % (

GanhoAtit = .43*D2R; s (

AclnMax = 1000;

rad/m) Ganho de controle de atitude

anp = 3.5; % Ganho de navegacédo proporcional

% Atuador
AT.Km = 0.09*1.37;
AT.Rm = 2.29;

rad) Rampa maxima de mudanca de altitude
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AT.Kt = 0.134;

AT.J = 31.5 * 10"-6;
AT.Bm = 3.53 * 10"-3;
AT.Kp = 5.97*2.35;
AT.N1 = 3.28;

AT.N2 = 4;

AT.At = 1.5;

AT.Ap = 50;

wn = sqgrt(

gsi =

AT.Ap*AT.Kp*AT.Km/AT.J/AT.N1/AT.N2/AT.Rm) ;

(AT .N1* (AT .Bm*AT.Rm+AT.Km"2) +AT .Km*AT . Kt *AT.At) /AT.J/AT.N1/AT.Rm/2/wn;

CTI11l = cos(psi0) *cos (thetal);
CTI12 = sin(psi0) *cos (thetal);
CTI13 = -sin(thetal);
CTI21 = cos(psi0) *sin(thetal

CTI22 = sin
CTI23 = cos
CTI31 = cos
CTI32 = sin
CTI33 = cos(thetal)

CTI = [CTI11l CTI12 CTI13;
Xe 0 = [0 O -D.A1tO]"
Xa 0 = [Xa0 YaO0 ZaO]'

psi0) *sin (thetal
thetal) *sin (phi0
psi0) *sin (thetal
psi0) *sin (thetal
*cos (phi0) ;

CTI21 CTI22 CTI23; CTI31 CTI32 CTI33];

delta0 = CTI*(Xa 0 - Xe 0);

thetaADO = -atan2 (delta0l (3)

psiADO = atan2 (deltal(2),del

Q

% Dados aerodinédmico

S

load('M aed 3d.mat'");

% Autopiloto

n(phi0) -sin(psi0) *cos (phi0) ;
n (phi0) +cos (psi0) *cos (phi0) ;

*cos (phi0) +sin(psi0) *sin (phiO) ;
*

) *
) *
) ;
)
) *cos (phi0) —cos (psi0) *sin (phi0) ;

,deltal (1)) ;

ta0(1));

load('autopiloto final.mat');

TTrav = 0.50;

i=1;
thetaApos=0;

for thetaA = O0O:passtheta: (3
thetaApos=thetaApos+1l;

Vxal0 = VO0*cos (thetald);
VyaO = -VO0*sin (thetad);
VzalO = 0;
Xalpos=0;

for Xa0 = 500:passX:1000
XalOpos=Xalpos+1;

60-passtheta) *D2R % Direcdo do Alvo

[

% disténcia inicial do alvo

[erro _euler nav0Ox erro euler navOy

+ [erro _vb nav0Ox erro vb nav0Oy erro vb nav0z];

Xe nav0 = [0 O -D.A1tO] + [erro Xe nav0x erro Xe navQOy

euler nav0 = eul 0 +
erro_euler nav0z];

vb nav0 = [D.U 0 0]
erro Xe nav0z];

Xa0 Virtual = Xa0 +

Ya0 Virtual = YaO +

Zza0 Virtual = Za0 +

erro_Xa0;
erro_Ya0;
erro_za0;

Vxal Virtual = VxaO + erro VxaO;
VyaO Virtual = VyaO + erro VyaO;
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Vzal Virtual = VzaO + erro VzaOl;

sim('Sim 6DOF completo.slx');

MissDist = sqgrt((Xe.Data(end,l) - Xa.Data(end,l))"2 +
(Xe.Data(end,?2) - Xa.Data(end,2))"2 +
(Xe.Data (end,3) - Xa.Data(end,3))"2);
disp(['Final Distance: ' num2str (MissDist) ' m']);

if MissDist > 7 $distancia de passagem maior que 7 metros
envelope (thetaApos, Xalpos)=0;

else
envelope (thetaApos, Xalpos)=1;

end

end
end
envelopevoo; % Chama o cdédigo que plota o envelope de voo

B.2 Codigo MATLAB para plotar o envelope de voo

close all

resultant direction = 180*D2R;

resultant length = 500;

3%%S%sarrow head %%%%

arrowhead length = resultant length/5; % arrow head length relative to
resultant length

num arrowlines = 100;
arrowhead angle = deg2rad(30
$%%%arrow tip coordinates %%

o\

tl = repmat (resultant direction,l,num arrowlines);
rl = repmat (resultant length,l,num arrowlines);
$%%%arrow base coordinates %%%%

arrowhead length.*tan(linspace (0, arrowhead angle,num arrowlines/2));
theta = atan(b./(resultant length-arrowhead length));
pre t2 = [theta, -thetal;
r2 = (resultant_length—arrowhead_length)./cos(pre_tZ);

= tl(1l)+pre t2;
3%Ssplot $%%%

= polaraxes;
figure (1)
polarplot(ax, [t1(1) t1(1)]1,[0 rl(l)-
0.9*arrowhead length], 'k','linewidth', 3)
if dist manobra > 0

title(['Altura = ',num2str (AlturalO),' m | Ganho Aceleracdo Lateral =
', num2str (KAclnMax),' | Alvo com Manobra Evasiva'])
else

title(['Altura = ',num2str (Altural),' m | Ganho Aceleracdo Lateral =
', num2str (KAclnMax), ' | Alvo sem Manobra Evasiva'])
end
hold on

polarplot (ax, [tl; t2],[rl; r2],'k")

[max]l max2]=size (envelope);
for thetaApos=1l:maxl%max (thetaApos)



for XalOpos=1:max2
if envelope (thetaApos, Xalpos)==
polarplot (ax, (thetaApos-1) *passtheta,Xalpos*passX, 'b-0o'")

thold on
else
polarplot (ax, (thetaApos-1) *passtheta,Xalpos*passX, 'r-x")

Q

%hold on
end
end
end
ax.ThetaZeroLocation = 'bottom';
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Apéndice B — Codigos MATLAB utilizados na Simulacéo

Monte Carlo

B.1 Codigo MATLAB para inicializacéo as condic¢des de voo da simulagéo

Monte Carlo

clear all;
close all;

Altura0 = 1500 % Altura de lancamento
num var 6; $numeros de blocos de variaveis aleatdérias criadas

% Ativar simulacdo monte carlo -> 1

monte carlo = 1;

% aciona otimizador do fator multiplicativo dos erros
% que atenda aos requisitos de kil probability

otimiza = 0;

gtd sim = 25; % quantidade de simulacgdes por rodada

fator = ones(1l,num var); % inicializa o vetor de fatores multiplicativos
% [Aero Prop Nav AD AT Alvo]

$fator = [0.6 1.0 0.3 0.9 0.8 1.07;

% Teste e Debugging

teste = 0; % Teste = 1 -> modo debugging ligado

seed teste = 1;

gtd teste = 1;

comb teste = [1 1 1 1 1 1]; % Escolhe quais blocos de erros serdo

acionados
fator teste = [0.6 1.0 0.3 0.9 0.8 1.0]; % Fator multiplicativo

utilizado no teste

manobra = 5; % 4 -> Subir 5 -> Descer

ng = 4; % fator de carga

g = 9.80665; % gravidade

D2R = pi/180; % Constante graus -> rad
R2D = 1/D2R;

Tfim = 100; % Tempo de simulacédo (s)

Dlt max = 10*pi/180; % Deflex&o maxima do atuador

Dlt max roll = 2*pi/180;

o°

D.GamaO = 0*D2R;
D.A1t0 = Altural;
D.MachO = 0.05;

Angulo inicial
(m) altitude inicial
Velocidade de lancamento

o\°

o°

p0 = 0*D2R;
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g0 = 0*D2R;

r0 = 0*D2R;
phi0 = 0;
thetalO = 0;
psi0 = 0;
eul 0 = [phi0O thetal psiO];
eul statename = '';
% Alvo
Xal0 = 5000; % (m) Posicdo inicial do alvo
Ya0 = 0;
Zza0 = -Altura0; % Zal0 negativo acima do solo
dist manobra = 1000; % distancia em gque o alvo inicia a manobra evasiva
V0 = 120; % (m/s) Modulo da Velocidade inicial do alvo
thetaA = 0*D2R; % Direcdo do Alvo
Vxal = VO0*cos (thetad);
VyaO = -VO0*sin (thetad);
VzalO = 0;
[~,vsom, ~, rho] = atmosisa (D.A1t0);
D.MachO*vsom; % Velocidade inicial

D.U =
= 1/2*rho* (D.U) "2;

o°

Pressdao dinamica

o\°

Dados do missil

D.dref = 0.147; % Didmetro (m)

D.c = D.dref; % Comprimento de referéncia
D.S = pi*D.dref"2/4; $ Area de referéncia

D.R = D.dref/2; % Raio (m)

% Caracteristicas e Restricdes (Parédmetros) do AutoDiretor
thetamaxAD = 30*D2R;

psimaxAD = 30*D2R;

sigmapYmaxAD = 17*D2R; graus/s

sigmapZmaxAD = 17*D2R; % graus/s

oe

Rsat = 150; % Distancia em metros em que o radar fica cego
% Fator de correcdo na carga lateral, Fy e Fz
KAclnMax = 1.5; % Ganho Aceleracédo lateral méxima

Tciclobusca = 4; % (s) tempo para o seeker encontrar o alvo
Alcance Laser = 6000; % Alcance Laser, antes dessa distédncia o missil
persegue o alvo virtual

disp(['Distancia Inicial do Alvo: ' num2str(XaO) ' m']);
disp(['thetamaxAD: ' num2str (thetamaxAD/D2R) ...

', psimaxAD: ' num2str (psimaxAD/D2R) ', sigmapYmaxAD: '
num2str (sigmapYmaxAD/D2R) . ..

', sigmapZmaxAD: ' num2str (sigmapZmaxAD/D2R) ', Rsat: '
num2str (Rsat) ...

', KAclnMax: ' num2str (KAclnMax)]):;

[

montecarlo; % Executa o cdéddigo da simulacdo Monte Carlo

killprobability; % Plota a kill probability para cada combinacdo de erros



B.2 Codigo MATLAB da simulacdo Monte Carlo

i = num var;
tam = 0;
while i>0
i =i-1;
tam = tam + 271i;
end

comb = zeros (tam,num var);
for p = 1l:tam
aux=p+1;
for j=5:-1:0
if aux>27j
comb (p, num_var-j)=1;
aux=aux-2"7;
end
end
end

$ Inicializando as varias do looping

pos_flag=zeros (tam,gtd sim);

p=1;

completo=0;

while p<=tam

if monte carlo =
if teste

numsim = gtd teste;
comb = comb teste;

Il
—

fator = fator teste;
else
numsim = gtd sim; % Numero de simulacdes do monte carlo

end

% Printar os blocos de variaveis que estdo sendo inseridas

$ 0 00 0 0 1 varia ALVO

$ 00001 0 varia AT

$ 0001 0 0 varia AD

$ 00100 0 varia NAV

$ 01 0 0 0 0 varia PROP

$ 1 0 0 0 0 0 varia AERO

$ 1 000 0 1 varia AERO e ALVO

% assim por diante

if comb(p,1)==1 disp('AERO'); end % Aerodinamica

if comb (p,2)==1 disp('PROP'); end % Propulsédo

if comb(p,3)==1 disp('NAV'); end % Navegacéo

if comb(p,4)==1 disp('AD'"); end % AutoDiretor

if comb(p,5)==1 disp('AT'); end % Atuador

if comb(p,6)==1 disp('ALVO'"'); end % Posicdo e Velocidade Alvo
else

numsim = 1;

p=tam;

disp('Simulacdo Nominal (Sem Erros inseridos)');
end
for 1 = 1l:numsim

if teste

seed = seed teste;
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do alvo
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else seed = i;

end
% rng('shuffle'); Faz a variacdo das varidveis aleatodrias
rng (seed) ;

[

% Variacdes aleatdrias adicionadas no bloco de Aerodindmica
erro Fx = 1;

erro Fy = 1;
erro Fz = 1;
erro L = 1;
erro M = 1;
erro N = 1;

[

% Variacdes aleatdrias adicionadas no bloco de Propulséao
erro Fprop = 1;
desvio FpropY =
desvio Fpropz =
erro Mf = 1;

erro Mprop =
erro CGx = 0;
erro CGy = 0;
erro CGz = 0;
% Variacdes adicionadas no bloco de Navegacédo
erro Acel = 0;

ruido Acel = [0 O0];

erro_Kgiro = 1;

erro BIASgiro =
ruido giro = [0

erro_euler navOx
erro_euler navOy = 0;
erro_euler nav0z = 0;
erro vb nav0x =
erro_vb nav0Oy =
erro vb nav0z =
erro_Xe nav0Ox =
erro_Xe nav0Oy = 0;
erro_Xe nav0z = 0;
% Variacdes aleatdrias adicionadas no bloco do Autodiretor
erro_Omegay = 0;

ruido Omegay = [0 O];

erro Omegaz = 0

0;
0;

1;

17

0
0

o Ne

’

’

O O O oo

ruido Omegaz = [0 O0];
erro ThetaAD = 0;
ruido ThetaAD = [0 0];
erro PsiAD = 0;

ruido PsiAD = [0 0];

[

% Variacdes aleatdrias adicionadas no bloco do Atuador
erro Deltal = 0;
erro_Delta2 0;

Q

% Variacdes aleatdrias nos dados de posicdo e velocidade iniciais

erro Xal0 = 0;
erro_Ya0 = 0;
erro_Zal0 = 0;
erro VxalO = 0;
erro VyaO = 0;
erro VzaO = 0;

% Ativar Simulacdo Monte Carlo

if monte carlo == 1
% Variacdes aleatdrias adicionadas no bloco de Aerodindmica
if comb(p,1l) == 1

erro Fx = normrnd(1l,0.1/3*fator(1l));



erro Fy = normrnd(1l,0.1/3*fator(1l));

erro Fz = normrnd(1l,0.1/3*fator (1)) ;

erro L = normrnd(1l,0.15/3*fator(1));

erro M = normrnd(1l,0.15/3*fator (1))

erro N = normrnd(1l,0.15/3*fator(1));
end

[

% Variacdes aleatdrias adicionadas no bloco de Propulséao
if comb(p,2) ==

erro Fprop = normrnd(l,0.1/3*fator(2));

desvio FpropY = normrnd(0,0.1*D2R*fator(2));

desvio FpropZ = normrnd(0,0.1*D2R*fator(2));

erro Mf = normrnd(1l,0.01*fator(2));

erro Mprop = normrnd(1l,0.01*fator(2));

erro CGx = normrnd(0,D.dref/10*fator(2));

erro CGy = normrnd(0,D.dref/10*fator(2));

erro CGz = normrnd (0, D.dref/10*fator (2));

end
% Variacdes aleatdrias adicionadas no bloco de Navegacéo
if comb(p,3) == 1

erro Acel = normrnd(0,0.1/20*g*fator(3)); %

ruido Acel = [0 0.02*g*fator(3)];

erro Kgiro = normrnd(1l,0.01*fator(3));

erro BIASgiro = normrnd(0,0.01*D2R*fator(3));
ruido giro = [0 0.01/3*D2R*fator(3)1];

erro_euler navOx normrnd (0,0.5/2*D2R*fator (3)) ;
erro_euler nav0Oy = normrnd(0,0.5/2*D2R*fator (3));
erro _euler navOz = normrnd(0,0.5/2*D2R*fator (3));
erro_vb nav0x = normrnd(0,3/7*fator(3));

erro_vb nav0y = normrnd(0,3/7*fator(3));

( )
erro vb navOz = normrnd(0,3/7*fator(3));
erro_Xe nav0x = normrnd(0,20*fator(3));
erro Xe nav0Oy = normrnd(0,20*fator (3));
erro_Xe nav0z = normrnd(0,20*fator(3));

end

% Variacdes aleatdrias adicionadas no bloco do Autodiretor
if comb(p,4) ==
erro Omegay = normrnd(0,0.01*D2R*fator (4)):;

ruido Omegay = [0 0.005*D2R*fator(4)];
erro Omegaz = normrnd(0,0.01*D2R*fator (4)):;
ruido Omegaz = [0 0.005*D2R*fator(4)];
erro ThetaAD = normrnd(0,0.2*D2R*fator (4));
ruido ThetaAD = [0 0.01*D2R*fator(4)];
erro PsiAD = normrnd(0,0.2*D2R*fator (4));
ruido PsiAD = [0 0.01*D2R*fator(4)];
Tciclobusca = random('unif',0,Tciclobusca) ;
end
% Variacdes aleatdrias adicionadas no bloco do Atuador
if comb(p,5) ==1

erro Deltal = normrnd(0,0.5*D2R*fator(5));
erro DeltaZ normrnd (0, 0.5*D2R*fator (5)) ;

end
% Variacdes nos dados de posicdo e velocidade do alvo
if comb(p,6) == 1

erro_VxaO = normrnd(0,3*fator(6));

erro VyaO = normrnd(0,3*fator (6)):;

erro VzaO = normrnd(0,3*fator(6));

erro_Xa0 = normrnd(0,20*fator(6));

erro_Ya0 = normrnd(0,20*fator (6));

erro_Za0 = normrnd(0,20*fator(6));

end



end

euler nav0 = eul 0 +
erro_euler nav0z];

vb nav0 = [D.U O 0] +

Xe nav0 = [0 O -D.A1tO] +

erro Xe nav0z];
Xal0 Virtual = Xa0 + erro XaO0;
Ya0 Virtual = YaO0 + erro YaO;
za0 Virtual = Za0 + erro_ Za0;
Vxal Virtual = Vxa0 + erro Vxa0;
VyaO Virtual = VyaO + erro VyaO;
Vzal Virtual = Vza0 + erro VzaOl;

radial)
Didmetro externo

Didmetro interno
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[erro _euler nav0Ox erro_euler navOy

[erro vb navO0x erro vb navOy erro vb nav0z];
[erro Xe nav0x erro Xe navQy

do propelente

do propelente

Velocidade de queima do

Densidade do propelente

(kg/m3)

Impulso especifico do propelente

Comprimento do propelente

intB"2) *LpropB;

’

taxa de variacdo

Didmetro externo

Didmetro interno

(m)
Volume (m3)
Massa (kg)
Tempo de

o oe

o\

(N)
(kg/s)

% Empuxo
da massa

do propelente

do propelente

Velocidade de queima do

Densidade do propelente

(kg/m3)

Impulso especifico do propelente

Comprimento do propelente

intS"2) *LpropS;

r

Massa do AD

) Comprimento do AD
) Comprimento da cabeca de guerra +

% Calculo do motor-foguete (queima

% Booster

Phi extB = D.dref - 0.005; %
(m)

Phi intB = Phi extB*0.715; %
(m)

VaqueimaB = 0.0125; %
propelente (m/s)

Dens propB = 1540; %

IspbB = 230; %
(s)

LpropB = 0.5; %

Vol propB = pi/4* (Phi extB"2 - Phi

m prop0OB = Vol propB*Dens propB;

T propB = (Phi extB - Phi intB)/ (2*VqueimaB) ;
queima (s)

F propB = m prop0B*g*IspbB/T propB

dmdtB = m _propOB/T propB; %

% Sustainer

Phi extS = D.dref - 0.005; %
(m)

Phi ints = 0; %
(m)

VqueimaS = 0.010; %
propelente (m/s)

Dens _propS = 1540; %

IspbS = 210; %
(s)

LpropS =0.507; %

Vol propS = pi/4* (Phi extS"2 - Phi

m prop0S = Vol propS*Dens propsS;

T propS = (LpropS)/ (VqueimaS$) ;
queima (s)

F propS = m prop0S*g*IspbS/T propS

dmdtS = m _prop0S/T propS;
variacdo da massa (kg/s)

% Subsistemas

L AD = 0.24; % (m

m AD = 5; % (kg)

L CDG = 0.0954+0.1284; % (m
espoleta

m CDG = 5+2; % (kqg)

L ELE = 0.4209; % (m)

m ELE = 9; $ (kg)

L MOT = LpropB + .1 + LpropS; %

(m)

(m)
% Volume (m3)
Massa (kg)
Tempo de

o)

o\

o

oe

Empuxo (N)

taxa de

o\

Massa da cabeca de guerra + espoleta
Comprimento da Eletrdnica + atuadores
Massa da Eletrdnica + atuadores
Comprimento do Propulsor



m_MOTB
da estrutura
m MOTS = m prop0S/0.8+5;

m propOB/0.7; % (kg) Massa do Propulsor + massa

D.m = m AD + m CDG + m ELE + m MOTB + m MOTS; % (kg) Massa do
missi

D.L = L AD + L CDG + L ELE + L MOT; % (m) Comprimento
do missil

D.m prop0 = m propOB+m prop0S; % (kg) Massa de propelente

D.T propB = T propB;

D.T propS = T propS;

D.F propB = F propB;

D.F propS = F propS;

D.dmdtB = dmdtB;

D.dmdtS = dmdtS;

D.mf = D.m - D.m prop0; % (kg) Massa apds a queima

% Calculo do CG

xcg AD = - (L _AD/2);
xcg ELE = -(L_AD + L ELE/2);
xcg CDG = - (L _AD + L CDG/2 + L ELE);
xcg MOTS = -(L_AD + L CDG + L _ELE + LpropS/2);
xcg MOTB = -(L AD + L CDG + L ELE + LpropS + LpropB/2);
D.xcg0 = (xcg AD*m AD + xcg CDG*m CDG + xcg ELE*m ELE +
xcg MOTB*m MOTB + xcg MOTS*m MOTS) /D.m;
ycg0 = 0;
zcg0 = 0;
D.xcgBm = (xcg AD*m AD + xcg CDG*m CDG + xcg ELE*m ELE +
xcg MOTB* (m_MOTB-m propOB/2) + xcg MOTS*m MOTS)/ (D.m-
m_propOB/2) ;
D.xcgBf = (xcg AD*m AD + xcg CDG*m_CDG + xcg ELE*m ELE +
xcg MOTB* (m_MOTB-m propOB) + xcg_MOTS*m_MOTS)/(D.m—m_propOB);
D.xcgSm = (xcg AD*m AD + xcg CDG*m_CDG + xcg ELE*m ELE +
xcg MOTB* (m_ MOTB-m propOB) + xcg MOTS* (m MOTS-m prop0S) +
(xcg_MOTS+LpropS/4) *m prop0S/2)/(D.m-m_prop0B-m prop0S/2);
D.xcgf = (xcg AD*m AD + xcg CDG*m CDG + xcg ELE*m ELE +
xcg MOTB* (m_MOTB-m_propOB)+xcg MOTS* (m MOTS-m prop0S))/D.mf;
ycegf = 0;
zcgf = 0;
D.CRM = [D.xcgf 0 0]'" - O*[D.dref 0O O0]°';

o

Calculo das matrizes de inércia Ixx

D.Ix0 = D.m*D.R"2/2; % Inércia Ixx0 (kg.m2)
D.IxBm = (D.m-m prop0OB/2)*D.R"2/2;

D.IxBf = (D.m-m _propOB)*D.R"2/2;

D.IxSm = (D.m-m_propOB-m prop0S)*D.R"2/2;

D.Ixf = D.mf*D.R"2/2; % Inércia Ixxf (kg.m2)

o\

Célculo de Iyy de cada subsistema em relacdo ao CG inicial
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Iy0 AD = (D.R"2/4 + L AD"2/12 + (D.xcg0 - xcg AD)"2)*m AD;

Iy0 CDG = (D.R"2/4 + L CDG"2/12 + (D.xcg0 - xcg CDG)"2)*m_ CDG;

Iy0 ELE = (D.R"2/4 + L ELE"2/12 + (D.xcg0 - xcg ELE)"2)*m ELE;

Iy0 MOTB = (D.R"2/4 + LpropB"2/12 + (D.xcg0 - xcg MOTB)"2)*m MOTB;
Iy0 MOTS = (D.R"2/4 + LpropS”~2/12 + (D.xcg0 - xcg MOTS)~2)*m_MOTS;

D.Iy0 = Iy0 AD + Iy0 CDG + Iy0 ELE + Iy0 MOTB + Iy0 MOTS;

IyBm AD = (D.R"2/4 + L AD"2/12 + (D.xcgBm - xcg AD)"2)*m_AD;
IyBm CDG = (D.R"2/4 + L CDG"2/12 + (D.xcgBm - xcg CDG)"2)*m_CDG;
IyBm ELE = (D.R"2/4 + I, ELE~2/12 + (D.xcgBm - xcg ELE)"2)*m ELE;
IyBm MOTB = (D.R"2/4 + LpropB”2/12 + (D.xcgBm -

xcg MOTB) ~2) * (m_MOTB-m_propO0B/2);
IyBm MOTS = (D.R"2/4 + LpropS~2/12 + (D.xcgBm -

xcg MOTS) *2) *m_ MOTS;
D.IyBm = IyBm AD + IyBm CDG + IyBm ELE + IyBm MOTB + IyBm MOTS;

IyBf AD = (D.R"2/4 + L AD"2/12 + (D.xcgBf - xcg AD)"2)*m AD;
IyBf CDG = (D.R"2/4 + I, CDG*2/12 + (D.xcgBf - xcg CDG)"2)*m CDG;
IyBf ELE = (D.R"2/4 + L ELE"2/12 + (D.xcgBf - xcg ELE)"2)*m ELE;
IyBf MOTB = (D.R"2/4 + LpropB”2/12 + (D.xcgBf -

xcg MOTB) ~2) * (m_MOTB-m propOB) ;
IyBf MOTS = (D.R"2/4 + LpropS~2/12 + (D.xcgBf -

xcg MOTS) *2) *m MOTS;
D.IyBf = IyBf AD + IyBf CDG + IyBf ELE + IyBf MOTB + IyBf MOTS;

IySm AD = (D.R"2/4 + L AD"2/12 + (D.xcgSm - xcg AD)"2)*m AD;
IySm CDG = (D.R"2/4 + L CDG"2/12 + (D.xcgSm - xcg CDG)"2)*m_CDG;
IySm ELE = (D.R"2/4 + L ELE"2/12 + (D.xcgSm - xcg ELE)"2)*m ELE;
IySm MOTB = (D.R"2/4 + LpropB”2/12 + (D.xcgSm -

xcg MOTB) ~2) * (m_MOTB-m propOB) ;
IySm MOTS = (D.R"2/4 + LpropS~2/12 + (D.xcgSm -

xcg MOTS) ~2) * (m_MOTS-m _prop0S) + (D.R*"2/4 + (LpropS/2)”72/12 + (D.xcgSm -
(xcg MOTS+LpropS/4))"2)*m prop0S/2;
D.IySm = IySm AD + IySm CDG + IySm ELE + IySm MOTB + IySm MOTS;

[

% Célculo de Iyy de cada subsistema em relacdo ao CG final

Iyf AD = (D.R"2/4 + L AD"2/12 + (D.xcgf - xcg AD)"2)*m AD;
Iyf CDG = (D.R"2/4 + L CDG"2/12 + (D.xcgf - xcg CDG)"2)*m_ CDG;
Iyf ELE = (D.R"2/4 + L ELE"2/12 + (D.xcgf - xcg ELE)”2)*m ELE;
Iyf MOTB = (D.R"2/4 + LpropB"2/12 + (D.xcgf - xcg MOTB)"2)* (m MOTB
- m_propOB);
Iyf MOTS = (D.R"2/4 + LpropS”*2/12 + (D.xcgf - xcg MOTS)"2)* (m MOTS
- m_prop0S);
D.Iyf = Iyf AD + Iyf CDG + Iyf ELE + Iyf MOTB + Iyf MOTS;
D.I0O = [D.IxO0O O 0;
0 D.Iy0 0; .
0 0 D.Iy0];
D.IBm = [D.IxBm O 0;
0 D.IyBm 0; .
0 0 D.IyBm];
D.IBf = [D.IxBf O 0;
0 D.IyBf 0; .
0 0 D.IyBf];
D.ISm = [D.IxSm O 0;
0 D.IySm 0; .
0 0 D.IySm];
D.If = [D.Ixf O 0;
0 D.Iyf 0; ...
0 0 D.Iyf];
% Autodiretor

wn AD = 2*pi*30;



sqrt(2)/2;
.1

gsi AD
Tresp

o

% Guiamento

AltCruz = Za0; %
RampaMax = 20*D2R; %
altitude
GanhoAtit = .43*D2R; %
AclnMax = 1000;
anp = 3.5; %
% Atuador
AT.Km = 0.09*1.37;
AT.Rm = 2.29;
AT.Kt = 0.134;
AT.J = 31.5 * 10"-6;
AT.Bm = 3.53 * 107-3;
AT.Kp = 5.97*%2.35;
AT.N1 = 3.28;
AT.N2 = 4;
AT.At = 1.5;
AT.Ap = 50;
wn = sqrt(
gsi =

(AT .N1* (AT.Bm*AT.Rm+AT.Km"2) +AT.Km*AT.

(m)

AT.Ap*AT.Kp*AT.Km/AT.J/AT.N1/AT.N2/AT.

91

Altitude cruzeiro
(rad) Rampa méxima de mudanca de
(rad/m) Ganho de controle de atitude

Ganho de navegacdo proporcional

Rm) ;

Kt*AT.At) /AT.J/AT.N1/AT.Rm/2/wn;

CTI11l = cos(psi0) *cos (thetal);

CTI12 = sin(psi0) *cos (thetal);

CTI13 = -sin(thetal);

CTI21 = cos(psi0)*sin(thetal)*sin(phi0)-sin(psi0) *cos (phi0) ;
CTI22 = sin(psi0) *sin(thetal) *sin (phi0) +cos (psi0) *cos (phi0) ;
CTI23 = cos(thetal) *sin (phiO);

CTI31 = cos(psi0) *sin(thetal) *cos (phi0)+sin(psi0) *sin (phi0) ;
CTI32 = sin(psi0) *sin(thetal) *cos (phi0) -cos (psi0O) *sin (phi0) ;
CTI33 = cos(thetal) *cos (phiO);

CTI = [CTI1l CTI12 CTI13; CTI21 CTI22 CTI23; CTI31 CTI32 CTI33];
Xe 0 = [0 O -D.A1tO]";

Xa 0 = [Xa0 YaO ZaO]';

delta0 = CTI*(Xa 0 - Xe 0);

thetaADO = -atan2(deltal(3),deltal (1))

psiADO = atan2(deltal(2),deltal(1l));

)

% Dados aerodinamicos
load('M aed 3d.mat'");

% Autopiloto
load('autopiloto final.mat');

TTrav

0.50;

sim('Sim 6DOF completo.slx');

MissDist
(Xe.Data (end, 2)
(Xe.Data (end, 3)

if monte carlo

sgrt ( (Xe.Data(end, 1)
- Xa.Data(end,2)) "2 +
- Xa.Data(end, 3))"2);

- Xa.Data(end, 1)) "2 +

disp(['Final Distance: ' num2str (MissDist) ' m, seed: '
num2str(seed) ', p: ' num2str(p)]):;
else disp(['Final Distance: ' num2str (MissDist) ' m']);

end



data monte carlo.MissDist(p,i) = MissDist;
end
flag=0;
if completo==
%Verifica no conjunto atual das numsim simulacdes se alguma teve

$distancia de passagem maior que 7 metros
kill=0;

for j=l:numsim
if data monte carlo.MissDist(p,j) > 7 %distancia de passagem
maior que 7 metros
$flag=1;
pos_flag(p,J)=1;
%envelope (thetaApos, Xalpos)=0;
else
%envelope (thetaApos, Xalpos)=1;
kill = kill +1;
end

end
kill = kill*100/gtd sim;
if kill < 70
flag=1;
end

$Procedimento quando a distdncia de passagem fol maior que o limite

sestabelecido
if otimiza>0
if flag==
maior=0;
%$Procedimento para identificar qual fator de multiplicacéo
deve
%ser alterado para se rodar a simulacdo novamente
for i=l:num var
if comb (p,1i)==1
if maior==
maior=i;
$Critério escolhido para escolher qual fator
%alterar: Diminir em 10% o fator multiplicativo
do
maior fator entre os blocos envolvidos
elseif fator (i)>fator (maior)
maior=i;
end
end
end
fator (maior)=fator (maior)-0.1;
else p=p+1l;
end
else p=p+l;
end
end
if teste | monte carlo == 0
p = tam+l;
end

fator;
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if completo~=0
p=tamt+l;

end

if p==tam && completo~=0
p=tam+1l;

end

end

B.3 Codigo MATLAB para plotar a tabela de kill probability

kill = zeros(tam,1l);

for p=1l:tam
for j=1l:qtd sim
if data monte carlo.MissDist (p,J) <=7
kill (p) = kill(p) +1;
end
end
end
kill = kill*100/gtd sim;

for p=1l:tam
if kill(p) >= 80
disp ([num2str(kill(p)),'%s = objetive'l);
elseif kill (p) >= 70
disp([num2str(kill(p)),'%s = threshold']);
else disp([num2str(kill(p)), 'S miss']);
end
end

for p=1l:tam
disp ([num2str(kill(p)), '$"'1);
end
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Anexo — Codigo MATLAB utilizado para Simular Voo
sem Erros Inseridos (PEIXOTO, 2018)

%$Simulacdo unitéaria do voo do missil sem insercdo de Erros

clear all;
close all;

Altura0 = 1500
dist manobra = 1000;

o\°

Altura de lancamento
disténcia em gque o alvo inicia a manobra evasiva

o

V0 = 120; % (m/s) Modulo da Velocidade inicial do alvo
manobra = 5; % Tipo de manobra evasiva: 4 -> Subir 5 ->
Descer

ng = 4; % fator de carga

g = 9.80665; % gravidade

D2R = pi/180; % Constante graus -> rad

R2D = 1/D2R;

Tfim = 100; % Tempo de simulacdo (s)

Dlt max = 10*pi/180; % Deflex&o maxima do atuador

Dlt max roll = 2*pi/180;

o

D.GamaO = 0*D2R;
D.A1t0 = Altural;
D.Mach0O = 0.05;

Angulo inicial
(m) altitude inicial
Velocidade de lancamento

o\

o°

p0 = 0*D2R;

g0 = 0*D2R;

r0 = 0*D2R;

phi0O = 0;

thetalO = 0;

psi0 = 0;

eul 0 = [phi0O thetal psiO];

eul statename = '';

% Alvo

Xa0 = 1000; % Distancia inicial do alvo
Ya0 = 0;

Za0 = -Altura0; % Zal0 negativo acima do solo

thetaA = 270*D2R;
alvo aproximando
% 270*D2R -> alvo cruzando a proa do lancador perpendicularmente
Vxal = VO0*cos (thetad);

Vya0 -V0*sin (thetad) ;

Vzal = 0;

o\°

Direcdo do alvo (0 -> alvo afastando; 180*D2R ->

[~,vsom, ~, rho] = atmosisa(D.A1t0);



D.U = D.MachO*vsom; % Velocidade inicial

q = 1/2*rho* (D.U)"2; % Pressdo dindmica

% Dados do missil

D.dref = 0.147; % Didmetro (m)

D.c = D.dref; % Comprimento de referéncia
D.S = pi*D.dref"2/4; % Area de referéncia

D.R = D.dref/2; % Raio (m)

[

% Caracteristicas e Restricdes (Parédmetros) do AutoDiretor

thetamaxAD = 30*D2R;

psimaxAD = 30*D2R;

sigmapYmaxAD = 17*D2R; % graus/s

sigmapZmaxAD = 17*D2R; % graus/s

Rsat = 150; % Distancia em metros em que o radar fica cego
% Fator de corregdo na carga lateral, Fy e Fz

KAclnMax = 1.5; Ganho Aceleracdo lateral

Tciclobusca = 4; % (s) tempo para o seeker encontrar o alvo
Alcance Laser = 6000; % Alcance Laser, antes dessa distédncia o missil
persegue o alvo virtual

o\°

Q

% Variacdes aleatdrias adicionadas no bloco de Aerodinédmica
erro Fx = 1;

erro Fy = 1;
erro Fz = 1;
erro L = 1;
erro M = 1;
erro N = 1;

[

% Variacdes aleatdérias adicionadas no bloco de Propulséo
erro Fprop = 1;

desvio FpropY = 0;

desvio FpropZ = 0;

erro Mf = 1;
erro Mprop = 1;
erro CGx = 0;
erro CGy = 0;
erro CGz = 0;

[

% Variacgdes adicionadas no bloco de Navegacéo
erro Acel = 0;
ruido Acel = [0 O];
erro Kgiro = 1;
erro BIASgiro 0;
ruido giro = [0 0];
erro_euler nav0Ox =
erro_euler navOy = 0;
erro_euler nav0Oz = 0;
erro_vb nav0x =
erro_vb nav0y =
erro_vb nav0z
erro_Xe nav0Ox =
erro Xe nav0Qy
erro_Xe nav0z = 0;

% Variacdes aleatdrias adicionadas no bloco do Autodiretor
erro_Omegay = 0;

ruido Omegay = [0 0];

erro_Omegaz = 0;
ruido Omegaz = |
erro ThetaAD = 0;
ruido ThetaAD
erro PsiAD = 0;

I~

Il
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I
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o
~
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ruido PsiAD = [0 0];

% Variacdes aleatdrias adicionadas no bloco do Atuador

erro_Deltal = 0;

erro DeltaZ 0;

% Variacdes aleatdrias nos dados de posicdo e velocidade iniciais do alvo
erro Xal0 = 0;

erro_Yal0 = 0;

erro_zal = 0;
erro_ Vxal 0
erro VyaO = 0;
erro Vzal0 = 0

|
o

euler nav0 = eul + [erro_euler nav0x erro _euler nav0Oy erro euler nav0z];
vb nav0 = [D.U 0 0] + [erro vb nav0Ox erro vb nav0Oy erro vb nav0z];

Xe nav0 = [0 O -D.A1tO] + [erro Xe navOx erro Xe navOy erro Xe nav0z];

Xa0 Virtual = Xa0 + erro Xa0;

Ya0 Virtual = Ya0 + erro_YaO;

Za0 Virtual = Za0 + erro Za0;

Vxal Virtual = Vxa0 + erro Vxa0;

VyaO Virtual = Vya0O + erro VyaO;

Vzal Virtual = Vza0 + erro Vza0;

0
0

% Calculo do motor-foguete (queima radial)
% Booster

Phi extB D.dref - 0.005;
Phi intB = Phi extB*0.715;
VqueimaB = 0.0125;

Dens propB = 1540;

oo

Didmetro externo do propelente (m)
Didmetro interno do propelente (m)
Velocidade de queima do propelente (m/s)
Densidade do propelente (kg/m3)

IspbB = 230; Impulso especifico do propelente (s)
LpropB = 0.5; Comprimento do propelente (m)

Vol propB = pi/4* (Phi extB"2 - Phi intB"2) *LpropB; % Volume (m3)

Il
o® o® o o°

o°

m prop0OB = Vol propB*Dens propB; % Massa (kg)

T propB = (Phi extB - Phi intB)/ (2*VqueimaB) ; % Tempo de queima (s)
F propB = m propOB*g*IspbB/T propB; % Empuxo (N)

dmdtB = m propOB/T propB; % taxa de variacdo da massa (kg/s)

Q

% Sustainer

Phi extS = D.dref - 0.005;
Phi ints = 0;

VqueimaS = 0.010;

Dens propS = 1540;

o\

Didmetro externo do propelente (m)
Didmetro interno do propelente (m)
Velocidade de queima do propelente (m/s)
Densidade do propelente (kg/m3)

IspbS = 210; Impulso especifico do propelente (s)
LpropS =0.507; Comprimento do propelente (m)

Vol propS = pi/4* (Phi extS"2 - Phi intS"2) *Lprops; Volume (m3)

o® o o° oP

o\°

oe

m _prop0S = Vol propS*Dens propsS; % Massa (kg)
T propS = (LpropS)/ (Vqueimas) ; % Tempo de queima (s)
F propS = m prop0S*g*IspbS/T propS; % Empuxo (N)

o\

dmdtS = m _prop0S/T propS; taxa de variacdo da

massa (kg/s)

% Subsistemas

L AD = 0.24; % (m) Comprimento do AD

m AD = 5; % (kg) Massa do AD

L CDG = 0.0954+0.1284; % (m) Comprimento da cabeca de guerra + espoleta
m CDG = 5+2; % (kg) Massa da cabeca de guerra + espoleta

L ELE = 0.4209; % (m) Comprimento da Eletrdnica + atuadores

m ELE = 9; % (kg) Massa da Eletrdénica + atuadores

L MOT = LpropB + .1 + LpropS; % (m) Comprimento do Propulsor

m MOTB = m propOB/0.7; % (kg) Massa do Propulsor + massa da
estrutura

m MOTS = m prop0S/0.8+5;
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o©

3
I

=mAD + m CDG + m ELE + m _MOTB + m MOTS;
.L = L AD + L CDG + L _ELE + L MOT;

(kg) Massa do missi
(m) Comprimento do missil

oo

.m_prop0 = m propOB+m prop0S; % (kg) Massa de propelente
.T propB = T propB;
.T propS = T propS;

.F propB F propB;

.F_propS = F propS;

.dmdtB = dmdtB;

.dmdtS = dmdtS;

.mf = D.m - D.m prop0; % (kg) Massa apds a gqueima

Célculo do CG

xcg AD = - (L AD/2);

xcg ELE = -(L_AD + L ELE/2);

xcg CDG = -(L_AD + L CDG/2 + L_ELE);

xcg MOTS = -(L_AD + L CDG + L ELE + LpropS/2);

xcg MOTB = -(L_AD + L CDG + L _ELE + LpropS + LpropB/2);

D.xcg0 = (xcg AD*m AD + xcg CDG*m CDG + xcg ELE*m ELE + xcg MOTB*m MOTB +
xcg MOTS*m MOTS) /D.m;

ycg0 = 0;

zcg0 = 0;

D.xcgBm = (xcg AD*m AD + xcg CDG*m CDG + xcg ELE*m ELE +

xcg MOTB* (m_MOTB-m_propOB/2) + xcg MOTS*m MOTS)/(D.m-m _propOB/2);

D.xcgBf = (xcg AD*m AD + xcg CDG*m CDG + xcg ELE*m ELE +
xcg MOTB* (m_MOTB-m propOB) + xcg MOTS*m MOTS)/ (D.m-m_propOB);
D.xcgSm = (xcg AD*m AD + xcg CDG*m CDG + xcg ELE*m ELE +
xcg MOTB* (m_MOTB-m propOB) + xcg MOTS* (m MOTS-m prop0S) +
(xcg_MOTS+LpropS/4) *m prop0S/2)/(D.m-m_propOB-m prop0S/2);
D.xcgf = (xcg AD*m AD + xcg CDG*m CDG + xcg ELE*m ELE +
xcg MOTB* (m_MOTB-m propOB)+xcg MOTS* (m MOTS-m prop0S))/D.mf;
ycgf = 0;
zcgf = 0;
D.CRM = [D.xcgf O 0]'" - O*x[D.dref 0O O]';

o\

vBvRvilvilw)

I

°

Calculo das matrizes de inércia Ixx
.Ix0 = D.m*D.R"2/2; % Inércia Ixx0 (kg.m2)

.IxBm = (D.m-m_propOB/2)*D.R"2/2;

.IxBf = (D.m-m_propOB)*D.R"2/2;

.IxSm = (D.m-m_propOB-m prop0S)*D.R"2/2;

.Ixf = D.mf*D.R"2/2; % Inércia Ixxf (kg.m2)

Cédlculo de Iyy de cada subsistema em relacdo ao CG inicial

Iy0O AD = (D.R"2/4 + L AD"2/12 + (D.xcg0 - xcg AD)"2)*m AD;

Iy0 CDG = (D.R"2/4 + L CDG"2/12 + (D.xcg0 - xcg CDG)"2)*m_CDG;

Iy0 ELE = (D.R"2/4 + L ELE"2/12 + (D.xcg0 - xcg ELE)”2)*m ELE;

Iy0 MOTB = (D.R"2/4 + LpropB”2/12 + (D.xcg0 - xcg MOTB)"2)*m MOTB;
Iy0 MOTS = (D.R"2/4 + LpropS”*2/12 + (D.xcg0 - xcg MOTS)~2)*m_MOTS;
D.Iy0 = Iy0 AD + Iy0 CDG + Iy0 ELE + Iy0 MOTB + Iy0 MOTS;



IyBm AD =
IyBm CDG =
IyBm ELE =
IyBm MOTB
m propOB/2
IyBm MOTS

)

(D.R*2/4 + L AD"2/12 +
(D.R"2/4 + L CDG"2/12 +
(D.R*2/4 + L ELE"2/12 +
(D.R"2/4 + LpropB~2/12

(D.R*"2/4 + LpropS*2/12

(D.xcgBm - xcg AD)"2)*m AD;
(D.xcgBm - xcg CDG) "*2) *m_CDG;
(D.xcgBm - xcg ELE)"2)*m ELE;

+ (D.xcgBm - xcg MOTB)"2)* (m_MOTB-

+ (D.xcgBm - xcg MOTS)"2) *m MOTS;

D.IyBm = IyBm AD + IyBm CDG + IyBm ELE + IyBm MOTB + IyBm MOTS;

IyBf AD
IyBf CDG =
IyBf ELE =
IyBf MOTB
m_propO0B) ;
IyBf MOTS
D.IyBf =

IySm_AD
IySm CDG
IySm ELE =
IySm MOTB
m_prop0B) ;
IySm MOTS
m_prop0S)

+

(D.R"2/4 + L_AD"2/12 +
(D.R"2/4 + L_CDG"2/12 +
(D.R"2/4 + L_ELE~2/12 +
(D.R*"2/4 + LpropB"2/12

(D.R"2/4 + LpropS*2/12

(D.R"2/4 + L _AD"2/12 +
(D.R"2/4 + L CDG"2/12 +
(D.R"2/4 + L ELE"2/12 +
(D.R*2/4 + LpropB"2/12

(D.R"2/4 + LpropS*2/12
(D.R"2/4 +

(LpropS/2)72/12 +

(D.xcgBf - xcg AD)"2)*m AD;
(D.xcgBf - xcg CDG)"2)*m_CDG;
(D.xcgBf - xcg ELE)"2)*m _ELE;

+ (D.xcgBf - xcg MOTB) "2)* (m_MOTB-

+ (D.xcgBf - xcg MOTS) "2)*m_ MOTS;

IyBf AD + IyBf CDG + IyBf ELE + IyBf MOTB + IyBf MOTS;

(D.xcgSm - xcg AD)"2)*m _AD;
(D.xcgSm - xcg CDG)"2)*m_CDG;
(D.xcgSm - xcg ELE) *2) *m_ ELE;

+ (D.xcgSm - xcg MOTB) *2) * (m_MOTB-

+ (D.xcgSm - xcg MOTS) "2)* (m MOTS-
(D.xcgSm -

(xcg MOTS+LpropS/4))"2)*m prop0S/2;

D.IySm =

o

Iyf AD = (D.R"2/4 + L _AD"2/12 +
Iyf CDG = (D.R"2/4 + L_CDG"2/12 +
Iyf ELE = (D.R"2/4 + 1L ELE"2/12 +
Iyf MOTB = (D.R"2/4 + LpropB"2/12 +
m_propOB) ;
Iyf MOTS = (D.R"2/4 + LpropS”"2/12 +
m prop0S) ;
D.Iyf =
D.I0 = [D.Ix0 O 0;

0 D.Iy0 0; ..

0 0 D.Iy0];
D.IBm = [D.IxBm O 0;

0 D.IyBm 0; .

0 0 D.IyBm];
D.IBf = [D.IxBf 0 0;

0 D.IyBf 0; .

0 0 D.IyBf];
D.ISm = [D.IxSm O 0;

0 D.IySm 0; .

0 0 D.IySm];
D.If = [D.Ixf O 0;

0 D.Iyf 0; ...

0 0

[

D.Iyf];

% Autodiretor

wn AD = 2*pi*30;

IySm AD + IySm CDG + IySm ELE + IySm MOTB + IySm MOTS;

% Calculo de Iyy de cada subsistema em relacdo ao CG final
(D.xcgf - xcg AD)*2)*m_ AD;

(D.xcgf - xcg CDG)"2)*m CDG;
(D.xcgf - xcg ELE)"2)*m ELE;
(D.xcgf - xcg MOTB) *2)* (m_MOTB -

(D.xcgf - xcg MOTS) *2)* (m_MOTS -

Iyf AD + Iyf CDG + Iyf ELE + Iyf MOTB + Iyf MOTS;
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gsi AD = sqrt(2)/2;

Tresp = .1;

% Guiamento

AltCruz = Za0; % (m) Altitude cruzeiro

RampaMax = 20*D2R; % (rad) Rampa maxima de mudanca de altitude
GanhoAtit = .43*D2R; % (rad/m) Ganho de controle de atitude
AclnMax = 1000;

[o)

anp = 3.5; % Ganho de navegacédo proporcional
% Atuador

AT.Km = 0.09*1.37;

AT.Rm = 2.29;

AT.Kt = 0.134;

AT.J = 31.5 * 10"-6;

AT.Bm = 3.53 * 10"-3;

AT.Kp = 5.97*2.35;

AT.N1 = 3.28;

AT.N2 = 4;

AT.At = 1.5;

AT.Ap = 50;

wn = sqrt (AT.Ap*AT.Kp*AT.Km/AT.J/AT.N1/AT.N2/AT.Rm) ;
gsi =

(AT.N1* (AT.Bm*AT.Rm+AT.Km"2) +AT .Km*AT .Kt*AT.At) /AT.J/AT.N1/AT.Rm/2/wn;

CTI11l = cos(psi0) *cos (thetal);

CTI12 = sin(psi0) *cos (thetal);

CTI13 = -sin(thetal);

CTI21 = cos(psi0) *sin(thetal) *sin (phi0)-sin(psi0) *cos (phi0) ;
CTI22 = sin(psi0) *sin(thetal) *sin(phi0) +cos (psi0) *cos (phi0) ;
CTI23 = cos(thetal) *sin (phi0);

CTI31 = cos(psi0) *sin(thetal) *cos (phi0)+sin(psi0) *sin (phi0) ;
CTI32 = sin(psi0) *sin(thetal) *cos (phi0) -cos (psi0O) *sin (phi0) ;
CTI33 = cos(thetal) *cos (phiO) ;

CTI = [CTI1ll1l CTI1l2 CTI13; CTI21 CTI22 CTI23; CTI31 CTI32 CTI33];
Xe 0 = [0 O -D.A1tO]";

Xa 0 = [Xa0 Ya0 zaO]';

delta0 = CTI*(Xa 0 - Xe 0);

thetaADO = -atan2(deltalO(3),deltal (1))

psiADO = atan2(deltal(2),deltal(1));

[

% Dados aerodinadmicos
load('M aed 3d.mat');

% Autopiloto
load('autopiloto final.mat');

TTrav = 0.50;

i=1;
sim('Sim 6DOF completo.slx');

MissDist = sqgrt((Xe.Data(end,1l) - Xa.Data(end,1l))"2 +
(Xe.Data (end, 2) - Xa.Data(end,2))"2 +
(Xe.Data (end, 3) - Xa.Data(end,3))"2);

disp(['Final Distance: ' num2str (MissDist) ' m']);
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11 RESUMO:

O objetivo desse trabalho é desenvolver uma simulagdo monte carlo para um missil ar-ar guiado a laser
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construcdo do mesmo e ao mesmo tempo garantir uma confiabilidade razoavel (elevada kill probability),
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limitagBes modelam o que ocorre num voo real.
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