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Abstract: Unguided sounding rockets are vehicles that carry scientific experiments and/or
sensors to collect data during their trajectory and are also called sub-orbital rockets. Such
rockets do not have active control and can get through the Earth’s atmosphere. The parameters
relating to the flight must be properly analyzed in your preliminary design. The Open Rocket
flight simulation software is a widely used open-source project developed by Sampo Niskanen.
However, it has some simplifications compared to its documentation which does not specify the
calculations of critical parameters for the stability of the rocket during its flight path, and do
not calculate data related to dynamic stability, which is associated with the corrections that
the system will give to disturbances during its trajectory. Therefore, this work presents a flight
simulation of a rocket with 6 degrees of freedom in Matlab/Simulink. The obtained results were
compared with the Open Rocket data and show that the proposed simulation is efficient and
presents reliable and accurate data. In addition, the developed algorithm allows the expansion
of Open Rocket’s capabilities, as well as the implementation of a control system.

Resumo: Os foguetes de sondagem nao guiados sao veiculos que embarcam experimentos
cientificos e/ou sensores que tém por finalidade coletar dados durante sua trajetéria. Tais
foguetes nao possuem controle ativo e podem ultrapassar a atmosfera terrestre. E fundamental
que os parametros relativos ao voo sejam devidamente analisados em seu projeto preliminar.
O software de simulagao de voo Open Rocket é um projeto de cédigo aberto desenvolvido
por Sampo Niskanen e amplamente utilizado. No entanto, o programa apresenta algumas
simplificacGes frente a sua documentacao e ndo especifica os calculos de parametros criticos para
a estabilidade do foguete durante sua trajetéria de voo. Também nao calcula os dados relativos a
estabilidade dinamica, esta relacionada as corregoes que o sistema dara as perturbagoes durante a
sua trajetdria. Sendo assim, o presente trabalho apresenta a simulagao de voo de um foguete com
6 graus de liberdade realizado no Matlab/Simulink. Os resultados obtidos foram comparados
com os resultados do Open Rocket e mostram que a simulagao proposta é eficiente e apresenta
previsoes confidveis e precisas. Além disso, o algoritmo desenvolvido neste trabalho permite
a expansao das capacidades do Open Rocket, assim como a implementagao de um sistema de
controle.

Keywords: Flight simulation, Unguined Sounding Rocket, Matlab/Simulink, Open Rocket, 6
degrees of freedom.
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1. INTRODUCAO

A exploracao espacial é um dos fatos mais marcantes do
século XX, pois a partir dela surgiu uma nova perspec-
tiva para a humanidade e impulsionou diversos avancos
ao desenvolvimento cientifico e tecnolégico. Dentre tais
avancos destacam-se os estudos da atmosfera, uma vez
que é possivel observa-la de uma perspectiva global, a
descoberta de novos recursos como materiais avangados,
tecnologias de comunicagao, assim como a expansao da
fronteira da humanidade (Sellers et al. (2000)).

Desde 1957, a partir do lancamento do Sputnik, primeiro
satélite artificial lancado em &rbita pela entdo Uniao
Soviética (URSS), o foguetemodelismo, uma atividade
que consiste em projetar, construir e lancar um foguete,
tornou-se popular pelos entusiastas da drea (Guerrero
et al. (2018)).

Os modelos de foguetes variam entre si por sua forma,
tamanho, massa, poténcia, dentre outras caracteristicas.
Nesse contexto se encontram os foguetes de sondagem nao
guiados, também denominados foguetes sub-orbitais, que
sao vefculos que embarcam experimentos cientificos e/ou
sensores que tem por finalidade coletar dados durante sua
trajetéria (Silva (2015)). Tais foguetes ndo possuem con-
trole ativo e podem ultrapassar a atmosfera terrestre, mas
nao possuem energia suficiente para colocar um satélite em
orbita.

Foguetes de sondagem amplamente utilizado por empresas
e agéncias espaciais com a finalidade de testar os sistemas
que integram um foguete em menor escala. Esses veiculos
sao uma alternativa atraente em relacao a custos e sao
altamente eficientes para algumas finalidades, como expe-
rimentos cientificos em baixas altitudes, regido onde nao
hé a possibilidade do uso de um satélite (NASA (2017)).

Para alguns casos, o foguete de sondagem nao guiado
se enquadra na categoria denominada de foguete de alta
poténcia (High-power rocketry). Os critérios para tal clas-
sificacdo sao estabelecidos pela National Fire Protection
Association (NFPA), a qual define como tendo a massa
total acima de 1,5 kg, com um ou mais motores possuindo
0,125 kg de propelente, sendo esse capaz de gerar um
impulso total de 160 N/s (Guerrero et al. (2018)).

E de extrema importancia simular e avaliar os parametros
considerados criticos para o voo de um foguete. Sao eles:
a altitude, a velocidade e as forcas atuantes, tanto as de
origem gravitacional, quanto as de origem propulsiva e
aerodinamica. Estes parametros estao diretamente relaci-
onados com a andlise de estabilidade e sao criticos para
a missao do veiculo espacial, uma vez que um foguete de
alta poténcia instavel poderia sair de sua rota programada
e comprometer a seguranga das pessoas envolvidas no
lancamento.

Para verificar os parametros de voo de um foguete de
sondagem nao guiado ha duas opcoes de simuladores dis-
poniveis: o Open Rocket e o RockSim (Fossey (2003)). O
ultimo é um software proprietario que possui um custo
significativo, tornando-se, em muitos casos, uma alterna-
tiva inviavel. O Open Rocket é um projeto de cédigo aberto
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desenvolvido por Sampo Niskanen (Niskanen (2013)) como
uma alternativa ao RockSim. O software em questao teve
como motivacao para o seu desenvolvimento uma extensiva
documentacgao que traz um maior entendimento sobre os
parametros que envolvem o voo de um foguete. Em com-
plemento, ele também fornece uma interface grafica para
tornar o software intuitivo aos seus usuarios.

No entanto, o Open Rocket apresenta algumas simplifi-
cagoes frente a sua documentagao e parametros de voo
que sao de fundamental importancia para a estabilidade
do foguete durante sua trajetéria de voo. Ao exemplo do
calculo dos momentos de inércia, que tem apenas uma
indicagao de como sao calculados em sua documentagcao,
nao mostrando o sistema de referéncias adotado e quais
hipéteses foram utilizadas para a sua determinagao. Tal
abordagem dificulta a andlise dos resultados obtidos, uma
vez que tais hipdteses sao de fundamental importancia
para a interpretagao dos resultados.

Em relagao aos critérios de estabilidade, o Open Rocket
nao oferece os parametros relacionados a estabilidade
dinamica, ou seja, angulos de ataque e deslizamento,
coeficiente de momento de arfagem (C,), dentre outros.
Embora haja a possibilidade de inserir tais informacoes
no software, a abordagem em questdo torna-se critica,
uma vez que para o calculo da estabilidade dinamica, suas
variaveis dependem de outros parametros que também nao
estao especificados em sua documentagao.

Sendo assim, o presente trabalho tem por objetivo a elabo-
ragdo de um algoritmo no Matlab/Simulink para simular
os parametros relacionados ao voo de um foguete de son-
dagem nao guiado de alta poténcia. O objetivo principal é
auxiliar as equipes universitarias de foguetemodelismo, que
tem por finalidade proporcionar uma experiéncia real com
projetos de engenharia aos alunos e, consequentemente,
o seu desenvolvimento profissional. E imprescindivel que
0s projetos estejam com sua fundamentacao tedrica bem
consolidada em relagao aos parametros criticos relacio-
nados ao voo de um foguete. Tal abordagem auxilia no
desenvolvimento de projetos e, consequentemente, novas
tecnologias que poderao ser implementadas de forma a
potencializar a participagao das equipes nacionais frente
a competicoes internacionais e desenvolver o setor aeroes-
pacial brasileiro.

Os resultados obtidos nas simulagoes foram comparados
com os obtidos pelo Open Rocket a fim de validar o modelo
apresentado e gerar documentacao dos parametros relaci-
onados ao voo. A estabilidade dindmica é de fundamental
importancia para o voo de um foguete, uma vez que os
foguetes da categoria em questao nao possuem controle
ativo. Logo, ao desenvolver um simulador que inclua tais
parametros, torna-se possivel prever se o sistema projetado
responderd de maneira satisfatoria as pertubagoes que o
foguete pode sofrer durante o voo e, consequentemente,
garantir tanto que o foguete atingira sua missao de maneira
satisfatoria, quanto ao critério de seguranca dos envolvi-
dos.

Por fim, tem-se também a possibilidade da implementacao
de funcionalidades importantes para dinamica de voo nao
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disponiveis no Open Rocket, como a anédlise de sensibi-
lidade da deflexao de superficies aerodinamicas, desvio
de empuxo, simulacado de vérios cendrios relacionados a
ventos e otimizagao através de simulagao Monte Carlo e
até mesmo, a implementacao de um sistema de controle.

2. FUNDAMENTACAO TEORICA

Para analisar os parametros relacionados ao voo de um
foguete, faz-se necessario identificar as forgas atuantes
durante sua trajetéria. A Figura 1 mostra o diagrama de
corpo livre de um foguete de sondagem nao guiado de alta
poténcia.

Figura 1. Diagrama de corpo livre de um foguete, adaptado
de Mabhler et al. (2014).

A simulagdo de dindmica de voo com 6 graus de liberdade
possibilita analisar as forgas e momentos atuantes. A Fi-
gura 2 ilustra os 6 graus, sendo 3 relacionados a translagao
e 3 a rotagao.
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Figura 2. Representagoes dos movimentos de rotagao e
translacdo, adaptado de Siouris (2004).

Com base nas equagbes de movimento, obtidas via meca-
nica Newtoniana, é possivel estabelecer um modelo mate-
matico que integra todos os parametros relacionados ao
voo de um foguete. Além das equacOes de movimento,
estao também relacionados ao voo: a atmosfera terres-
tre, a geometria do veiculo espacial e o modelo da terra
(Chowdhury et al. (2011)).

A geometria do foguete é de fundamental importéancia para
a simulagao, com base nela é possivel analisar a interacao
da estrutura com a atmosfera e consequentemente seu
modelo aerodinamico. Além disso, os parametros como
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centro de gravidade, distribuigao de pressao e momentos
sao definidos pela geometria e distribuigao de massa do fo-
guete. A integracao do modelo em questao é exemplificada
na Figura 3.

Modelo Fisico
do Foguete

Equagdes de Simulagéo de
Dinamica de Voo Trajetéria
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Figura 3. Fluxo de informagoes do modelo matematico de
uma simulagao de voo, adaptado de Chowdhury et al.
(2011).
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Conforme ilustra a Figura 3, todos os parametros sao
integrados por um simulador (solu¢do numeérica) e a partir
das entradas relacionadas as condigoes de lancamento e
geometria do foguete, gera-se uma base de dados, que
sao analisados e dao aos envolvidos uma perspectiva de
resposta do sistema que posteriormente serd avaliada.

2.1 Simulacdo de voo com o Open Rocket

O Open Rocket é amplamente usado por equipes universi-
tarias para projetar e simular seus foguetes. Para algumas
categorias de voo, os parametros criticos obtidos pelo soft-
ware demonstram um nivel de precisao em comparacao
com os dados reais de voo. Para fazer uma simulagao no
Open Rocket é preciso ter um modelo de foguete definido.
A massa é determinada pelo volume do veiculo projetado e
a densidade dos materiais constituintes (Niskanen (2013)).
O centro de pressao é definido pelo método de Barrowman,
o qual se baseia nas dimensoes geométricas do modelo
(Barrowman (1970)).

O Open Rocket faz simulagoes do regime subsonico ao
supersOnico, mas apresenta uma limitacao para o regime
transonico. Tal limitacao se da pela interpolagao dos
valores de velocidade do regime em questao, ja que o
software utiliza fungoes de interpolacao para determinar
as propriedades do fluxo. O Open Rocket usa as seguintes
abordagens para as simulagoes (Pinto (2017)):

e O arrasto calculado vem de 2 fontes: arrasto de friccao
e arrasto de distribuigao de pressao (corpo, parasita
e arrasto de pressao de base);

e O modelo de atmosfera é o International Standard
Atmosphere (ISA);

e Toda a camada limite na superficie do foguete é
dada como turbulenta, dado que o erro ao calcular
a altitude (apogeu) é inferior a 5%;

e O vento é caracterizado e calculado mediante a com-
binacao de uma velocidade constante ao longo da
altitude com uma velocidade de turbuléncia de média
zero, que varia de forma aleatéria com um desvio
padrao definido;

e A gravidade é considerada constante e os efeitos de
Coriolis sao ignorados;

e Os efeitos da umidade sao ignorados, pois a diferenca
na densidade do ar e na velocidade do som entre o ar
seco e saturado é inferior a 1%.
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O Open Rocket precisa também de outros parametros
como as condi¢oes de lancamento para realizar as simu-
lacoes.

2.2 Equacoes de Movimento

A dinamica de um foguete de sondagem esté incluida no
campo da mecanica de voo atmosférica sobre a influéncia
do campo gravitacional terrestre. Logo, faz-se necessario
determinar o sistema de coordenadas que serd adotado
para a modelagem com 6 graus de liberdade e suas sim-
plificacoes. Para o desenvolvimento das equagoes de movi-
mento, assume-se a Terra como um sistema inercial, cujo
sistema de coordenadas estd associado as caracteristicas
envolvidas no deslocamento dos corpos relativo ao seu
ponto de partida. A origem do sistema e a fixagao do triedo
inercial é dado no centro de massa da Terra e posterior-
mente transladado para a superficie terrestre (Wilson et al.
(2023)). A Figura 4 ilustra a translagao descrita.

Eixo Inercial (X;, ¥;, Z;)
7 X, Eixo Corpo (X, Yp, Zy)

i

X, V-7 - \ Plano Equatorial
Terrestre

Figura 4. Representagao do sistema de coordenadas iner-
cial, adaptado de Siouris (2004).

Considerando o modelo apresentado, assume-se também o
foguete como um corpo rigido. Por consequéncia, os efeitos
da aeroelasticidade sao desconsiderados, permitindo que o
movimento da fuselagem do foguete seja descrito por uma
translacao a partir do centro de gravidade e rotagao em
torno do mesmo (Siouris (2004)).

Para obter as equacoes de movimento, os parametros apre-
sentados na Tabela 1 sumarizam os eixos, nomenclaturas
e diregoes apresentadas em relagao ao voo de um foguete.

. Veloc. Veloc. Angulos de  Momento de
Eixo . ;. Momento
Linear = Angular Euler Inércia
OX u p ¢ Tpx L
oYy v q 0 Tyy M
(04 w r P Iz N

Tabela 1. Sumarizacao dos parametros rela-
cionados ao voo de um foguete, adaptado de
Siouris (2004).

Os termos L, M e N correspondem aos momentos aerodi-
namicos. Para a presente abordagem, considerou-se apenas
estes como fonte de momento aplicado ao foguete, uma vez
que as deflexoes na tubeira sao desconsideradas. Dado o
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excerto, o movimento de translagao de um corpo rigido é
descrito pelo teorema do baricentro, dado por:

S P =2 m) 1)

Sendo assim, analisando nas 3 componentes, da expansao
da equagao 1 , obtém-se:

. Fa:b

u= = (qw — 1v)
F,

L (ru — pw) (2)
m

. sz

w=— —(pv—qu)
m

Para um foguete de sondagem, em geral tem-se que a
forga resultante pode ser dividida em suas componentes
aerodinamicas (Fa), propulsivas (Fp) e gravitacionais
(Fg). A equacao 3 mostra as componentes em questao.

F=Fj+Fp+ Fy (3)
Para o movimento de rotagdao, tem-se o Teorema do
Momento Angular (TMA), que relaciona a variagdo do
momento angular com a soma dos momentos externos
aplicados e é definido por:

M=) (1)

Assumindo que o Sistema Corpo seja coincidente com os
eixos principais de inércia, tem-se do desenvolvimento da
equagao 4:
L—qgr(I,-1,)

I,
M — pr(1,

p:

. - Iz

G= 7 )
Y

N pQ(Iy - Iz)

I,

’f’:

Para analisar os movimentos e obter a transformagao
de coordenadas do sistema corpo para o inercial, faz-
se uso dos angulos de Euler. Tais angulos descrevem a
orientacao de um corpo rigido girante em um espago
euclidiano tridimensional (Mahler et al. (2014)). Para
cada rotagao hd uma matriz relacionada aos angulos W,
0 e ®, dadas pela decomposicao vetorial. Sendo assim a
primeira matriz responsédvel pela transferéncia do sistema
SI = [XI,YI,ZA]]T para o sistema S1 = [Xl,Yl,Zl]T.
Analogamente para a transferéncia de S1 para S2 em
relacao a 0 e por fim de S2 para o Sistema Inercial SB.

Para a presente andlise, utiliza-se a sequéncia de rotagao
3-2-1, ou seja, a primeira rotagao em torno do eixo Z,
seguida de uma rotagao Y e X, respectivamente. Destas
operacoes, tem-se a matriz de transformacao de coordena-
das expressas no Sistema Corpo para o Sistema Inercial
O]B dada por:

ey spsfc) — cpsp chpsber) + spsip
s0sy spshsip + coc cpsfsyy — spcy (6)
—s6 soch coc

Cip =

Para simplificar as equagoes adotou-se ¢ como abreviagao
de cosseno e s, como abreviagdo de seno. A matriz de
transformagao do sistema Inercial para o Sistema Corpo
é dada por:
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Csr =Clp (7)

Tem-se que as derivadas no tempo dos angulos de Euler
como definido anteriormente, sdo dadas por:

({5 = p+ (gsing + rcosg) tand

0 = qcosp — rsind (8)
. gsing — rcost

§ = SO

cos

3. METODOLOGIA

A fim de implementar as simulagoes de trajetérias para o
foguete de sondagem nao guiado de alta poténcia com 6
graus de liberdade, considerou-se trajetérias balisticas sem
a incidéncia de ventos (Wilson et al. (2023)). Os dados
obtidos foram comparados com os da simulagao do mo-
delo do foguete no Open Rocket utilizando a metodologia
apresentada em Niskanen (2013). O modelo computacional
do foguete utilizado foi desenvolvido pela UFABC Rocket
Design® e os detalhes do projeto sdo apresentados na
Figura 5.

Anteparo
Anteparos  (bulkhead)
(bulkheads)

Sistema de /istema de
Subsistema Recuperacéo ecuperaca: Boat
Coifa da Payload Principal Piloto Motor Tail
4 ——
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" - — —_
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Eletrénica

Aneis de
encaixe das
Empenas

Coroas de
cisalhamento

Fuselagem
da Payload
(Acrilico)

Fuselagem Fuselagem do
Recuperagao + Motor
Eletrénica (Fibra de Vidro)

Figura 5. Representacao da estrutura e subsistemas do
projeto de um foguete, adaptado de Wilson et al.
(2023).

O foguete tem um apogeu programado de 10.000 pés
(3.048 metros) e possui um sistema de recuperagao duplo,
motor KNSB (geometria BATES), classe N, eletronica de
telemetria de voo com redundancia dupla. A fuselagem do
foguete é de material compdsito e seu projeto estrutural
foi considerado para resistir a todos os carregamentos
aerodinamicos. No foguete ha uma carga paga com formato
CubeSat 3U, com aproximadamente 4 kg embarcada.

Um foguete é um sistema de massa varidvel de acordo
com a taxa de queima do propelente. Por consequéncia,
seu centro de gravidade e momentos de inércia também
sao varidveis no tempo. Para contabilizar tais variagoes
durante a simulacao, a massa e o empuxo sao interpolados
no tempo a partir destes 3 pontos notaveis: o inicio da
queima no qual as propriedades de massa sdo definidas
considerando a massa total do sistema; o instante em que
ha metade da massa de propelente e por fim, o sistema
apés a queima total do propelente.

Para a obtencao dos dados aerodinamicos utiliza-se o
Missile Datcom. Ele apresenta a formulagao de um design

1 A UFABC Rocket Design é uma organizagio estudantil que
desenvolve projetos de foguete de sondagem na Universidade Federal
do ABC.
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aerodinamico de facil adaptagao para aplicacoes especificas
que visa gerar os principais coeficientes aerodinamicos
através da aplicacao de equagoes aerodinamicas que, como
valores de entrada, recebem os parametros geométricos do
foguete, levando em consideragao subsistemas presentes no
corpo (Rosema et al. (2011)).

Por fim, a Tabela 2 mostra a identificagao, massa e
comprimento dos subsistemas para a determinacgao das
propriedades de massa.

Subsistema Massa [g] Comprimento [mm]
Coifa 934 400
Carga Paga 8.704 390
Eletronica/Sistema de Recuperagéo 8.182 740
Fuselagem Motor 5.534 760
Casing /Propelente 14.532 760
Empenas 631 400
Boat Tail 226 100
Total 40.636 2.390

Tabela 2. Dados de massa e comprimento dos
subsistemas.

Vale ressaltar que a massa do subsistema Casing/Propelente
contabilizada na Tabela 2 refere-se & massa total, sendo
desta 9.360 gramas de propelente e 5.172 gramas de casing,
totalizando 14.532 gramas. Vale ressaltar que as estimati-
vas de massa e de comprimento do foguete foram feitas
com o software de CAD.

Por fim, em complemento ao fluxograma apresentado na
Figura 3, a Figura 6 ilustra a integracao do algoritmo
desenvolvido com o Matlab.

Dados de
Propulsédo
A 4
Dinamica 6 DOF
Simulink

Plot de
Dados 6 DOF

Condigédo de
Langcamento

Dados
Inércia CG

Voo Unico
6 DOF

y

Dados
Aerodinamica

'

Salva Dados
Dinamica 6 DOF

Tratamento de

Dados Missile

Datcom para o
Matlab

Missile
Datcom

Figura 6. Fluxo de informagao da simulagao dinamica 6
DOF Simulink, adaptado de Wilson et al. (2023).

O algoritmo é composto por 7 blocos de simulagao, sendo
eles: Angulos de Euler, Aerodinamica 2D, Propulsao, Gra-
vidade, Acelerometro, Modelagem do Vento e Impacto com
o Solo. Os mesmos sao integrados com o Matlab que possui
0s parametros necessarios para a simulacdo: definicdo das
condicoes iniciais, tabelas com os dados de aerodinamica,
massa e propulsao. Esses dados sao unificados na funcgao
principal “Voo Unico 6DOF”, que realiza, salva os dados
de simulagao e os exporta para uma interface grafica.

4. RESULTADOS

A Figura 7 mostra a trajetéria tridimensional do foguete,
sendo os dados do Open Rocket representados pela trace-
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jada vermelha e os dados do algoritmo, em linha continua
preta.

-~ Open Rocket
—— Simulink

—

3000
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G 1000

Trajetoria em Z [m
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-200
0 500 -400

-800

10 -1000
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Figura 7. Trajetéria tridimensional com a haste de langa-
mento apontada na direcao sul.

A Figura 8 mostra em detalhes a altitude em fungao do
tempo.
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Figura 8. Altitude em fungao do tempo.

Conforme evidenciado nos resultados apresentados, a tra-
jetoria simulada com a haste de langamento apontada na
na direcao sul, tanto no Dinadmica 6DOF quanto no Open
Rocket apresentam boa concordancia. Nas Figuras 7 e 8§,
observa-se que os desvios sofridos e as respectivas diferen-
cas entre as trajetdrias simuladas pelo Open Rocket e pelo
programa 6DOF sao pequenas em relagao ao deslocamento
total do foguete.

Constatou-se também que a metodologia adotada para a
modelagem das propriedades de massa (centro de gravi-
dade e momentos de inércia) e determinagao dos coeficien-
tes aerodinamicos, com base no Missile Datcom foram ade-
quadas. Os desvios observados nas trajetérias simuladas
pelo Open Rocket foram associados aos erros numéricos,
uma vez que em ambas as simulacoes foram utilizados os
mesmos critérios em relacao a discretizagao temporal.

5. CONCLUSAO

A simulagdo e analise dos parametros de voo do foguete
apresentadas neste artigo buscaram estabelecer uma al-
ternativa ao simulador Open Rocket, de forma a obter de
forma mais detalhada as informacoes sobre cada parame-
tro de voo analisado.

Verificou-se pela andlise da trajetéria que os dados obtidos
apresentam concordancia, sendo os desvios observados des-
preziveis em relacao a ordem de grandeza da analise, estes
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associados a erros numéricos do Open Rocket. Constatou-
se também que a metodologia adotada para a modelagem
das propriedades de massa e determinacao dos coeficientes
aerodindmicos, com base no Missile Datcom, foram ade-
quadas.

Portanto, este trabalho apresentou um grau de acuracia
satisfatorio em relagao ao software de referéncia, validando
as hipoteses feitas e modelagem adotada. A partir do
algoritmo desenvolvido, abre-se a possibilidade para a im-
plementacao de novas e importantes funcionalidades para
a dinamica de voo como a andlise de sensibilidade através
da simulagao Monte Carlo e, até mesmo, a implementacao
de um sistema de controle.
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