Asociacion Argentina AMCL

de Mecanica Computacional

Mecénica Computacional Vol XXXII, pags. 1865-1875 (articulo completo)
Carlos G. Garcia Garino, Anibal E. Mirasso, Mario A. Storti, Miguel E. Tornello (Eds.)
Mendoza, Argentina, 19-22 Noviembre 2013

PREDICCION DEL PUNTO DE IMPACTO INSTANTANEO DE
VEHICULOS LANZADORES

Gustavo J. Krause*¢, Luis A. Murgio® y Eduardo Zapico®

ADepartamento de Aerondutica, Facultad de Ciencias Exactas, Fisicas y Naturales, Universidad
Nacional de Cérdoba, Vélez Sdrsfield 1611, 5000 Cordoba, Argentina, http://www.efn.uncor, edu

bCentro de Investigaciones Aplicadas, Instituto Universitario Aerondutico

gustavojavierkrause @ gmail.com
Palabras Clave: punto de impacto instantdneo, simulador 3DoF, vehiculos lanzadores

Resumen. El punto de impacto instantdneo (PII) indica la posicién del impacto terrestre de un vehiculo
en vuelo, cuando se produce la interrupcién repentina del empuje. El conocimiento del PII es un requisito
fundamental para garantizar la seguridad durante los procesos de lanzamiento y vuelo atmosférico de
cohetes en general, para lo cual es necesario disponer de un elemento que permita calcular en tiempo
real y de manera precisa la posicion del PII. En este trabajo se presenta un predictor del PII basado en
un modelo de tres grados de libertad (3 DoF) para la integracién de las ecuaciones de movimiento. Los
datos de posicién del vehiculo se asumen provenientes de las mediciones de un radar, por lo tanto se
implementa un filtro recursivo de un paso para la determinacién de los vectores posicion y velocidad.
Para evaluar el desempefio del algoritmo, se cotejan los resultados obtenidos con un simulador de vuelo
de seis grados de libertad para un vehiculo lanzador de dos etapas.
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1. INTRODUCCION

El punto de impacto instantdneo (PII) indica el punto de contacto con la tierra de un vehiculo
en vuelo bajo la suposicion de una inmediata detencion del sistema propulsor. Este punto repre-
senta una situacion en la cual, para el caso particular de vehiculos lanzadores, el motor cohete
es instantdneamente desactivado ya sea por el centro de control de la misién o por algin error
durante la fase de combustion. Como parte de las regulaciones de seguridad en la operacion
de lanzamiento, un predictor en tiempo real del PII es desarrollado para monitorear el punto
de impacto esperado en caso de la paralizacién del empuje. El cdlculo y representacién del PII
permite al oficial de mando discernir si el cohete podria eventualmente impactar fuera del drea
de seguridad establecida y de esa manera decretar el aborto de la misién o incluso la destruccion
del vehiculo.

El sistema de seguimiento y evaluacion del PII involucra principalmente tres aspectos bési-
cos: el sistema de rastreo del vehiculo, el cual permite conocer la posicion y eventualmente la
velocidad del mismo; el predictor del PII que realiza el calculo de la posicion esperada del im-
pacto propiamente dicho; y el sistema de alerta y respuesta, el cual define las acciones a seguir
de acuerdo a la sefial recibida. En este trabajo la atencion se fija en el algoritmo predictor del
PII.

Para el célculo del PII es necesario conocer las componentes del vector de estado del vehicu-
lo, es decir, las componentes de posicion y velocidad del mismo, las cuales se determinan a
partir de los datos provistos por el sistema de rastreo. Debido a los requerimientos de seguridad
y operatividad, estos datos deben estar disponibles en tiempo real, por lo tanto el sistema de
rastreo debe tener la capacidad de proveer estos datos a intervalos de tiempo pequeiios.

Actualmente existen diferentes sistemas de rastreo disponibles. Los radares tradicionales de-
terminan la posicion del vehiculo a través de los dngulos de azimut y elevacion, y de la distancia,
y requieren de métodos de filtrado adecuados para obtener el vector velocidad. Los sistemas de
posicionamiento global (GPS) a bordo del vehiculo permiten mediciones més precisas con me-
nores costos, y aunque actualmente se utilizan como un suplemento, en el futuro se estima que
reemplacen los sistemas de rastreo tradicionales. Mds alld de las bondades del sistema GPS,
en este trabajo se asume que los datos de posicion provienen de un radar porque este aspecto
conlleva la necesidad de implementar, ademds del predictor del PII propiamente dicho, un al-
goritmo de filtrado para el cédlculo de la velocidad. En ese sentido, se utiliza un filtro recursivo
de un paso y ademads se considera que las mediciones son afectadas por la presencia de ruido.

El esquema de integracion de las ecuaciones de movimiento se basa en un modelo de tres
grados de libertad (3DoF), el cual asume que el vehiculo es un objeto puntual con su masa con-
centrada en el centro de gravedad, cuyos grados de libertad son solamente traslacionales. Esto
lleva a un sistema de seis ecuaciones diferenciales ordinarias que se derivan de las ecuaciones de
Newton, cuyas variables de estado son la posicion y la velocidad. Para la integracién temporal
se utiliza un esquema de Runge-Kutta de cuarto orden tradicional. En las secciones siguientes
se muestra los fundamentos tedricos del algoritmo de prediccion del PII aqui presentado.

2. MODELO DE TRES GRADOS DE LIBERTAD

En esta seccion se presentan las ecuaciones de movimiento del modelo de tres grados li-
bertad, en el cual se considera al cuerpo como una masa puntual concentrada en el centro de
gravedad del mismo, evitando de esta manera las expresiones que del movimiento de rotacion.

La segunda ley de Newton provee

mDvh =1f,, +mg (1)
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donde Dj es el operador de derivacion con respecto al tiempo d/d¢ en el sistema de coordenadas
inercial, v es el vector velocidad del centro de masa del cuerpo B con respecto al sistema de
coordenadas inercial /, f, , es la resultante de las fuerzas aerodindmicas y propulsivas, m es la
masa del vehiculo y g es el vector aceleracion de la gravedad.

Bajo la condiciéon de empuje nulo, las fuerzas propulsivas se anulan y sélo prevalecen las
acciones aerodindmicas. Por otro lado, para el cdlculo del vector gravedad g se supone un
modelo de Tierra esférica rotante. Segun la ley de gravitacion universal, puede escribirse en
coordenadas geograficas:

0
We=| an @)

2
SBr

donde GM = 3,986005 x 104 m3 /s? es la constante de gravitacion terrestre y sp; es la distancia
al centro de la Tierra, que dada la definicién del sistema de coordenadas inercial, orientado
segtin la ecliptica del sol y con su origen en el centro de la Tierra, resulta igual al médulo del
vector posicion respecto al marco de referencia inercial sp;.

Volviendo a la ecuacién (1), el miembro izquierdo se expresa mejor en coordenadas inercia-
les, pero las fuerzas aerodindmicas en el lado derecho se formulan en el sistema de ejes viento,
mientras que la aceleracion de la gravedad se escribe en coordenadas geograficas como se vio
en la ecuacion (2), por lo tanto es necesario realizar las transformaciones correspondientes:

m [DIUJIB]I - [T] GI ([ﬂ VG [faly +m [Q]G) 3)

donde [T} 7 ©s la matriz de transformacion de coordenadas geograficas a inerciales, que por
ortogonalidad es la traspuesta de la matriz de transformacién inversa [T ., al igual que [T'] ve
es la traspuesta de la matriz de transformacion de coordenadas geograficas a coordenadas en el
sistema viento.

Para obtener las matrices de transformacion hay que tener en cuenta la rotacion terrestre. Si
se considera el sistema de referencia fijo a la Tierra [|”, en el cual el eje [1]” estd orientado
segtin el meridiano de Greenwich y [B]E apunta al polo norte, la matriz de transformacién entre
este sistema y el sistema inercial depende tnicamente de la rotacion terrestre (Thomson, 1986;
Mervart y Verdun, 2005; Zipfel, 2007; Curtis, 2010, entre otros):

coslg sinlg 0
1) = | —sinlg coslg 0 4)
0 0 1

siendo Il = lgo — wg (t — to) el dngulo entre el eje [1]; y [1],; (longitud inercial del meridiano
de Greenwich), [ el dngulo inicial, wp = 7,292115x 10~° rad /s la velocidad angular terrestre,
y (t — to) el tiempo transcurrido desde el comienzo de la simulacion.

Con la ecuacién (4) puede escribirse el vector posicion referido al sistema fijo a la Tierra:

[spilg = [T],, [sB1l; (5)

y con este vector es posible determinar la longitud y latitud geogréficas (geocéntricas):

Lat = arcsin [ 22%Les (6)
sBE|

Lon = arctan (m) (7
[SBE]El
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donde debe tenerse en cuenta la indeterminacién que se produce cuando Lon = m/2, ademas
de su signo en funcidén del cuadrante en donde se encuentra el vehiculo.

Teniendo en cuenta las definiciones anteriores y recordando que el sistema geografico esta
orientado segiin una terna cuya componente [3], apunta hacia el centro de la Tierra y 1] hacia
el norte, la trasformacion [7] ,, se escribe:

—sin (Lat) cos (Lon) —sin (Lat)sin (Lon)  cos (Lat)
Top = —sin (Lon) cos (Lon) 0 (8)
—cos (Lat) cos (Lon) — cos (Lat)sin (Lon) —sin (Lat)

con lo cual es posible obtener [T, mediante

[T]Gl = [T]GE [T] EI )

Para el cdlculo de la matriz de transformacién [T, primero se define como dngulo de
vuelo o de trayectoria v al dngulo entre el vector velocidad y el horizonte (plano normal a
[3]), y como rumbo ¢ al dngulo formado por el vector velocidad y el eje [1], (rumbo respecto
al norte). Definiendo la velocidad geogréifica como la velocidad con respecto a la Tierra en
coordenadas del sistema geogréfico

(w5l = 17" ([voh)" — 190" fsm)") (10
donde
0 —WEg 0
Q" =]lws 0 0 (11)
0 0 0

Con [vf], es posible determinar los dngulos 7y y

_[.,.E
yzmmm(—hﬂ@> (12)

v

oE
1 = arctan ( [ g]@) (13)

[UB]G’l

donde debe tenerse en cuenta la indeterminacién que se produce cuando ¢ = /2.
Con la obtencién de los dngulos v y ¥ es posible determinar la matriz de transformacién
[T'],/, de la siguiente manera:

cosycosy cosysiny —sinvy
Ty = — sin cos 0 (14)
sinycosty sinysinYy  cos~y

Habiendo determinado todas las matrices de transformacién involucradas en la ecuacién (3),

el conjunto de ecuaciones de movimiento se completa con las ecuaciones correspondientes a las
e, . T
coordenadas de la posicién inercial [sp;] :

(98] 1) (T (o [P i + e
2| -0,
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Para la integracion de las ecuaciones anteriores es necesario conocer las condiciones iniciales
(posicién y velocidad), las cuales se obtienen de los datos que entrega el radar. Finalmente se
utiliza un esquema de Runge-Kutta de cuarto orden para la integracién temporal hasta que se
produzca el impacto del vehiculo contra la superficie terrestre, es decir, que la altitud sea nula.

2.1. Modelo Aerodinamico

El célculo de la fuerza aerodindmica tiene un desarrollo relativamente sencillo, ya que esta
simulacion corresponde a la determinacion del punto de impacto para un vehiculo no controlado
con empuje nulo, por lo tanto se asume que el mismo se encuentra en una situacion en la cual no
es posible determinar la actitud del cuerpo y en consecuencia no se pueden obtener coeficientes
aerodindmicos relacionados a estos dngulos.

La hipdtesis que se emplea aqui es la de un vehiculo representado por la posiciéon de su
centro de masa, cuya unico coeficiente aecrodinamico factible de utilizar es el de resistencia al
avance en condicion de vuelo inestable. En este trabajo se asume que la resistencia aerodindmica
depende unicamente del niimero de Mach de vuelo, aunque configuraciones mas complejas son
simples de implementar. De esta manera las fuerzas aecorodindmicas contribuyen tnicamente a
la aceleracién en la direccidn del vuelo.

Con las consideraciones anteriores, mas alld de la complejidad para la obtencion del coefi-
ciente de resistencia aerodinamico C'p, el vector de fuerza aerodinamica en el sistema vuelo es:

1
—5p (vp)? CpS
[faly = 0 (16)
0

donde p es la densidad del aire, calculada segin un modelo de atmdsfera estandar, Ug es el

mddulo de la velocidad con respecto al aire y S' es la superficie de referencia.

3. IMPLEMENTACION DEL CODIGO COMPUTACIONAL

El c6digo de prediccion del PII puede dividirse en dos partes, la primera encargada de recibir
los datos de azimut, elevacion y distancia provenientes del radar y procesarlos para obtener los
vectores posicion y velocidad del vehiculo en coordenadas adecuadas; y la segunda consistente
en el simulador de tres grados de libertad detallado anteriormente.

3.1. Descripcion del procesamiento de sefiales

Para la determinacion de los vectores posicion y velocidad del vehiculo, se considera que el
sistema de rastreo consiste en un radar que proporciona los datos de azimut Az, elevaciéon Ev y
distancia al objeto d. Las transformaciones para obtener los vectores en coordenadas inerciales
a partir de estos datos se describen a continuacion.

El vector posicion respecto a la Tierra en coordenadas de un sistema geografico local fijo al
radar | se obtiene mediante:

d cos(Ev) sin(Az)
[spe|r = | dcos(Ev)sin(Az) | . (17)
—dsin(Ev)

Con este vector se calcula el vector posicion en el sistema inercial

[sBilr = [T] EI ([T] RE [sE]r + [SRE]E) ; (18)
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donde [T|rg es la matriz de transformacién (8) en la cual se utilizan los valores de latitud y
longitud correspondientes a la posicién del radar R, y [sgg|g es el vector posicion del radar en
coordenadas del sistema fijo a la Tierra.

Con el vector posicidén respecto al sistema inercial [sp|; se calcula el vector velocidad en
coordenadas inerciales

[UIB] = [T} EI [T} RE [Ug]R + [QEI] [831]17 (19)

donde el vector velocidad en coordenadas del sistema fijo al radar [vZ] ; se obtiene del procesa-
miento de las mediciones de posicion, tal como se describe mas adelante.

Considerando que las sefiales de azimut, elevacion y distancia provistas por el radar estan
afectadas por la presencia de ruido, y que el radar no tiene la capacidad de medir velocidades, se
implementa un filtro para obtener la posicion y la velocidad del vehiculo. Este filtro se describe
como un filtro digital recursivo de un paso en tiempo real denominado Filtro QD. El algoritmo
funciona de la siguiente manera:

1. El paso inicial es calcular las M constantes de filtrado, siendo M el ancho de banda de
filtrado maximo

L 60 42

Y043 33121230 —6
2k

k’i:

SN
k2i

ky; =

BT AL

2. Se recibe una coleccién de /N datos de posicién z; obtenida de lecturas a intervalos de
tiempo At

3. Se calculan la posicién, velocidad y aceleracion iniciales considerando los primeros n
puntos de la muestra

n
L Thn s _mem
n - n -
n nAt ’

Tp =0
4. Se calculan N — n posiciones, velocidades y aceleraciones corregidas utilizando el si-
guiente esquema

a) Se obtiene la posicion y velocidad aproximadas y se determina la diferencia entre la
lectura real y el valor predicho

) 1.
i’i = i’i,1 + i’i,1 At + 55&1‘,1 At2

Ty = T + T At

b) Se compara el valor de Ax con un valor admisible « y en funcién de ello se ajusta
el ancho de banda de filtrado mediante m

Si |Az|<aym<M=m=m+1
Si |[Az|>aym>pF=m=m-—1

siendo (3 el ancho de banda minimo de filtrado
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c) Se calculan la posicion, velocidad y aceleracion corregidas

Z; :Zi'i—i‘Al‘]{flm

Ty = i1 + Ax ks,

d) Se reinicia el ciclo para calcular los resultados del paso siguiente hasta alcanzar la
condicién i = N

En este trabajo se emplean los siguientes valores: N = 100, n = 5, M = 35, a« = 0,1y
B = 10. Los detalles y fundamentos del filtro QD aqui implementado pueden consultarse en las
referencias (McCool, 1967, Pietrass, 1976).

Durante la simulacién del PII, se reciben los datos de posicién provenientes de la transfor-
macion (17). Seguidamente se aplica el procedimiento a cada componente del vector posicion,
y los valores filtrados del dltimo dato de la muestra Z y N, correspondientes al tiempo actual,
son las componentes de los vectores [spr|r ¥y [vE]r que se utilizan para iniciar la integracion
de las ecuaciones de movimiento.

En el comienzo de la simulacidn, los datos se almacenan hasta alcanzar una coleccion de N
elementos, para luego ejecutar el filtro QD y determinar la posicién y velocidad. El PII obtenido
de estos datos corresponde al instante de tiempo del dltimo dato de posicidn recibido, es decir,
t = N At, siendo At el intervalo de tiempo entre recepcion de datos.

El siguiente instante de tiempo en el cual se calcula el PII viene dado por ¢t = N At+ Ny At,
donde Ny es el nimero de datos a actualizar en la muestra, la cual conserva los dltimos N — Np
datos y necesita por lo tanto recibir N nuevos datos. El esquema se resume en la Figura 3.1.

t, NR At
t fiyy g 1 — — — —
’ N datos de o N.As
posicion ; R
" Ndatosde
;"/ posicion
" N datos de
* ; posicion
N+N,
Célculo del )
punto de impacto *
Iyeon,
Célculo del
punto de impacto ?
Calculo del

punto de impacto

Figura 1: Esquema de tiempo para el cilculo del punto de impacto
La cantidad de puntos a renovar Ny se escoge en funcion del intervalo de tiempo entre recep-
cién de datos At (aqui se toma igual a 0,01 s), de manera tal que el tiempo de procesamiento del

calculo del punto de impacto no supere el valor Ny At, campliendo de este modo el requisito
de tiempo real.
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4. RESULTADOS

En esta seccion se presentan los resultados obtenidos con el predictor del PII. Primeramente
se realiza la verificacion del integrador de las ecuaciones de movimiento, para luego implemen-
tar el software en un simulador de seis grados de libertad utilizando el filtro QD.

4.1. Verificacion del integrador de las ecuaciones de movimiento

Para evaluar el desempefio del algoritmo de integracion de las ecuaciones de movimiento se
analizan casos triviales que permiten verificar los valores obtenidos con resultados analiticos.
Estos casos son los que se conocen como tiro vertical y tiro oblicuo, los cuales se implmentan
en el simulador asumiendo coeficientes aerodindmicos nulos.

Ademais de verificar la precision de los resultados, este andlisis permite evaluar la influencia
del paso de tiempo d¢ en la integracion de las ecuaciones de movimiento. La definicién correcta
de este pardmetro es fundamental, ya que el mismo determina la duracién del proceso de célcu-
lo del PII: un paso 6t muy pequeflo no permitird alcanzar los requerimientos de tiempo real,
mientras que un ¢ demasiado grande probablemente no produzca resultados precisos.

En la Figura 4.1 se muestran los resultados para el movimiento de tiro vertical con una velo-
cidad inicial de 100 m/s, con diferentes pasos de integracién. Se observa en la figura el c6digo
responde de manera satisfactoria, casi independientemente del paso de integracién utilizado,
sin embargo, para velocidades menores aparecen diferencias en el valor de altitud mdxima y en
el tiempo de vuelo para pasos de integracién mayores, por lo tanto se escoge ot = 0,05 s para
las simulaciones siguientes, que para una computadora con un procesador de 3 GHz permite
simular alrededor de 300 segundos de vuelo en 0,05 segundos de procesamiento.

600 600
500 500
T 400 £ 400
S 300 S 300
< 200 < 200
100 100
0 : : : : 0 : : : :
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
Tiempo [5] Tiempo [5]
(a) 6t = 0,055 (b) 6t = 0,105

Figura 2: Variacién de la altitud para un tiro vertical con V; = 100m/s. La linea continua indica la solucién
analitica y los simbolos muestran la trayectoria obtenida por el simulador.

4.2. Resultados para un vehiculo lanzador de dos etapas

En esta seccion se muestran los resultados obtenidos por el predictor del PII para un vehiculo
lanzador de dos etapas, cuya simulacion de vuelo se realiza con un simulador de seis grados de
libertad (Krause et al., 2012). El objetivo del andlisis es evaluar el desempeifio del software para
diferentes condiciones de lanzamiento.

Para modelar la operacion del radar e incorporar los efectos del ruido, se utiliza una variable
pseudo aleatoria con una distribucién de probabilidades de Gauss, la cual se aplica sobre los
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datos de azimut, elevacion y distancia entregados por el simulador de 6DoF. Los niveles ma-
ximos de ruido utilizados son +0,5 deg para la medicion de azimut y elevacién, y =10 m para
la distancia. Estos datos son considerablemente mayores que los 0,05 deg y +1 m de radares
europeos (Markgraf et al., 2003), de este modo se quiere evidenciar la robustez del método.

En las Figuras 4.2 y 4.2 se muestran resultados para diferentes condiciones de lanzamiento.
En todos los casos se observa muy buena correlacion con los resultados esperados, es decir, un
agrupamiento de puntos debido a la finalizacion de la combustion (a los 72s), un salto en las
predicciones cuando se produce el cambio de etapa (a los 33 s, y un cambio en la pendiente del
tiempo de impacto (tiempo transcurrido entre la paralizacion del motor y el impacto), siendo
ésta lineal para la situacion sin empuje.

4 4
3 5@ _3
- 5 8
g =}
B 2 2 2
= o))
5 5
1 -1
0 - - - - 0 - - - -
0 100 200 300 400 500 0 100 200 300 400 500
Tiempo [9] Tiempo [9]
4 500
3 o o T 400
g # :
S, %° 8 300
52 d E
3 ’,af g 200{
- 1 ° %
&O@J&D ~ 100}
0 - - - 0 - - - -
0 1 2 3 4 0 100 200 300 400 500
Longitud [deg] Tiempo [9]

Figura 3: Prediccién del punto de impacto instantdneo (PII) para un vehiculo lanzador de dos etapas con condicio-
nes de lanzamiento vy = 75 deg y ¥g = 45 deg

5. CONCLUSIONES

En este trabajo se present6é un algoritmo predictor del punto de impacto instantdneo (PII)
para vehiculos lanzadores de multiples etapas y cohetes en general, basado en un modelo de
tres grados de libertad y un esquema de Runge-Kutta de cuarto orden para la integracion de las
ecuaciones de movimiento.

Para las simulaciones numéricas se asumio que los datos de posicion provienen de un radar
convencional, por lo tanto se implement6 ademas un filtro digital recursivo de un paso denomi-
nado Filtro QD para determinar las componentes del vector velocidad. Ademas se consideraron
niveles de ruido relativamente altos en la adquisicién de datos.
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-36 T T -61

-36.5 —62'\
— =
g -37 ﬁ -63}
T -375 3 -64t
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-38.5 —66}

-39 -67

0 100 200 300 0 100 200 300
Tiempo [s] Tiempo [s]

-36 250
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Figura 4: Prediccién del punto de impacto instantdneo (PII) para un vehiculo lanzador de dos etapas con condicio-
nes de lanzamiento vy = 60deg y 9 = —60deg

Los resultados numéricos mostraron muy buena concordancia con los esperados, registran-
dose las senales caracteristicas de cambio de etapa y final de la combustion en la prediccion
del PII. El agrupamiento de impactos para la finalizacién de la combustion se produjo en un
area relativamente pequefia mds alla de los niveles de ruido altos utilizados, lo que evidencia la
precision y robustez del algoritmo.
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