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RESUMO

Neste trabalho é realizada a andlise e projeto de quatro estruturas diferentes de
controlador para o sistema de controle de atitude do Veiculo Lancador de Satélites
Brasileiro (VLS). Primeiramente, ¢ abordada a modelagem matemética da dinamica
de um veiculo lancador, a qual pode ser representada por um sistema de equagoes
nao lineares. Em seguida, o sistema ¢ linearizado em torno da trajetéria de referén-
cia, para que se possa aplicar a teoria de sistemas lineares para analise e projeto.
Antes de se iniciar o projeto, sao definidos os requisitos de desempenho e robustez
tipicamente utilizados no projeto de veiculos lancadores. A robustez do sistema é
avaliada primeiramente por meio das margens de estabilidade do sistema, as quais
podem ser associadas aos parametros fisicos do veiculo, e aos elementos de atuacao
e medicao da malha. O desempenho do sistema por sua vez, é avaliado no domi-
nio do tempo, por meio das métricas classicas utilizadas nos sistemas de controle
lineares. Também sao abordadas as duas técnicas de estabilizagao dos modos de
flexao, a estabilizacao por fase e a estabilizacdo por ganho. A partir dos requisitos
de robustez, associados as técnicas de estabilizacao dos modos de flexao, é proposta
uma metodologia para se especificar as caracteristicas da resposta em frequéncia
que o filtro utilizado para estabilizar os modos de flexao deve possuir. Por fim, é
projetado o sistema de controle para as quatro arquiteturas, utilizando-se os dados
referentes ao VLS. Para avaliar o desempenho é utilizado um simulador de 6 graus
de liberdade. As estruturas sao avaliadas para o caso nominal e nao nominal de voo.
A partir da andlise da resposta temporal é definida que a estrutura IV obteve o
melhor desempenho.
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ANALYSIS AND DESIGN OF ATITTUDE CONTROL SYSTEM OF
THE BRAZILIAN SATELLITE LAUNCH VEHICLE (VLS)

ABSTRACT

In this work is performed the analysis and design of four different controllers to the
attitude control system, of the Brazilian Satellite Launcher Vehicle (SLV). First of
all, is discussed the mathematical model of the dynamics of a launch vehicle, which
can be represented by a system of nonlinear equations. In the following, a coupled of
assumptions are made and the system is linearized around the reference trajectory.
Thus, the linear systems theory can be applied in the design phase of the controller.
Before starting the design of the controller, the requirements for performance and
robustness typically used in the design of launch vehicles are defined. The system
robustness is primarily evaluated by the stability margins of the system, which may
be associated with physical parameters of the vehicle, and the elements of actuation
and sensing in the loop. The system performance is evaluated in the time domain by
means of the classical metrics used in the control of linear systems. During this work,
are also studied the two stabilization techniques of the bending modes, the phase
stabilization and gain stabilization. From the requirements of robustness associated
with the techniques of stabilization of bending modes, a methodology is proposed
to specify the characteristics of the frequency response of a filter, which is used to
stabilize the bending modes. Finally, the four controllers are designed using the data
related to the SLV and the concepts developed during this work. To evaluate the
performance of the four different controllers, a 6 degrees of freedom simulator are
used. The controllers are evaluated in the nominal case and non-nominal case. From
the analysis of the time domain response is defined that, the architecture IV had
the best performance.
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1 INTRODUCAO

O estudo do sistema de controle de veiculos lancadores tem sido de grande interesse
da comunidade cientifica e académica e varios estudos vém sendo realizados. Uma
das principais é a obra publicada por Greensite (1970). O projeto do sistema de con-
trole de veiculos lancadores possui grandes desafios, pois tal veiculo é caraterizado
por ser um sistema nao linear, acoplado e variante no tempo. Apesar de simula-
¢oes numéricas fornecerem a evolucao do sistema a diversos tipos de entrada, nao
se consegue compreender bem a dinamica do fenomeno fisico, utilizando somente as
simulagoes numéricas. Usualmente para contornar esse problema ¢é feita uma série de
premissas e, em seguida, o sistema ¢é linearizado em torno de um ponto de operagao.
Além disso, considera-se que os coeficientes do sistema tais como massa, inércia,
localizacao do centro de massa e coeficientes aerodinamicos sao constantes em um
determinado intervalo de tempo, mesmo sabendo que esses variam lentamente. As-
sim, obtém-se um conjunto de equagoes lineares, as quais pode-se aplicar a teoria de

controle classica para analisar e projetar o sistema de controle.

O sistema de controle de um veiculo langador pode ser divido em trés grandes areas:
guiamento, navegagao e pilotagem (controle de atitude). O guiamento esta relacio-
nado com a trajetéria do centro de massa a ser determinada para levar o veiculo
de sua posicao atual até o seu destino final. Os comandos da malha de guiamento
podem vir através de mudancas de velocidade ou comandos de atitude. A navegagao
tem o objetivo de determinar qual é a posicao, velocidade e atitude do veiculo em
qualquer instante para um determinado triedro de referéncia. A pilotagem tem como

objetivo controlar a orientagao angular do veiculo em torno do seu centro de massa.

Atualmente estd em desenvolvimento no Instituto de Aeronautica e Espago (IAE)
o Veiculo Langador de Satélites brasileiro (VLS). O objetivo do VLS é levar uma
carga util de até 115 kg a uma orbita circular de 700 km de altitude com inclinagao
de até 25°. O VLS permitira a consolidacao da tecnologia critica de desenvolvimento
de veiculos langadores indispensével para a satelizagao de engenhos espaciais (IAE,
2013).

Descricao

O VLS é composto de 4 estagios de propulsao sélida, sendo que somente trés uti-
lizam o vetor de empuxo para controlar a atitude. O ultimo estagio é estabilizado
giroscopicamente e utiliza de jato de gas frio para tal controle (LEITE FILHO, 2000).

A Figura 1.1 representa a sequéncia de eventos para o VLS de uma missao tipica.



O voo do veiculo pode ser separado em duas fases distintas.
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Figura 1.1 - Sequéncias de eventos de um missao tipica do VLS.

Fase I - Atmosférica

Logo apds a decolagem ocorre a ascensao vertical, e durante esse instante nao é
realizada nenhuma manobra a fim de evitar colisdes com a rampa de lancamento.
Assim que o veiculo se afasta da torre de langcamento é realizada a primeira manobra.
Essa primeira manobra visa alinhar um dos eixos do veiculo com o azimute de voo.
Em sequéncia é realizada a manobra conhecida como kick-angle. Em seguida, durante
a queima do primeiro e segundo estagio o veiculo segue uma trajetéria que minimiza
o angulo de ataque para evitar grandes esforcos aerodinamicos, estratégia conhecida

como gravity turn.
Fase II - Vacuo

A queima do terceiro estagio ocorre no vacuo. Durante esse intervalo, o veiculo exe-
cuta um algoritmo de guiamento para realizar as corregoes necessarias na trajetoria
para compensar os desvios ocorridos na mesma durante a fase de voo atmosférica.

Apds o fim da queima e separacao do terceiro estagio, o veiculo entra em voo ba-



listico sub-orbital. Durante essa fase é realizado a manobra de basculamento para
alinhar o veiculo com a atitude desejada. Apds o alinhamento, o veiculo é posto
para girar com a finalidade de adquirir estabilidade giroscopica e minimizar os erros
devido ao desalinhamento da tubeira. Por ultimo, é acionado o quarto estagio para

a insercao em Orbita.

Para o veiculo lancador atingir o seu objetivo final, é necessario a utilizacao de
um sistema de controle de voo autonomo. O foco deste trabalho é analisar e pro-
jetar diferentes estruturas de controlador para o sistema de controle de atitude do
VLS, durante a sua ascensao na atmosfera. Antes de apresentar os objetivos, serd

apresentado uma revisao bibliogréafica sobre o assunto.
1.1 Revisao Bibliografica

A seguir é apresentada a revisao bibliografica relacionada aos tépicos discutidos

nessa dissertacao.
1.1.1 Modelagem matematica de um veiculo langador

O processo de elaboracao do sistema de controle de um veiculo lancador se inicia
com a modelagem matematica do processo a ser controlado. (GREENSITE, 1970),
uma das obras mais referenciadas na literatura sobre esse tema descreve de maneira
detalhada o equacionamento de um veiculo langador, incluindo o modelo do corpo
rigido, efeitos de sloshing e flexao, modelos de atuadores e sensores. A obra também
aborda exemplos de hipdteses simplificadoras utilizadas para permitir a analise linear

do sistema.

Trabalhos anteriores a Greensite (1970), mais precisamente os relatérios técnicos
desenvolvidos pela NASA durante os primérdios da exploracao espacial, forneceram
aos pesquisadores e engenheiros modelos detalhados da dinamica do veiculo langa-
dor para permitir a andlise e desenvolvimento de tais veiculos. Pode-se citar como
exemplo o relatério técnico da NASA liberado ao publico elaborado por Lukens et
al. (1961), que aborda de maneira profunda a modelagem de um veiculo langador
enfatizando os modos de vibracao. Em relacao ao VLS existe a documentacao téc-
nica da modelagem matemaética desenvolvido para o projeto do sistema de controle

elaborada por Moreira e Carrijo (1994).



1.1.2 Sistema de controle de veiculos langadores

A obra de Greensite (1970) contempla técnicas e métodos utilizados para projetar
os sistemas de controles de atitude de veiculos lancadores. Dentre eles é dado énfase
ao controlador PD juntamente com um conjunto de filtros para atenuar os modos
de flexao. Essas técnicas foram utilizadas nos foguetes Atlas, Titan e Saturno, com-
provando sua eficiéncia. Entretanto o tépico estd longe de estar fechado. E sugerido
nessa obra, que dependendo das caracteristicas do veiculo lancador, tais como a se-
paracao entre a banda passante do controlador e a frequéncia do modo de flexao,
outro tipo de estrutura seja necessaria para satisfazer os requisitos da missao. Recen-
temente tém sido publicados trabalhos académicos utilizando as técnicas de controle
robusto para o projeto e andlise da malha de pilotagem. Em Du (2010) utiliza-se do
valor singular estruturado para analise de robustez da malha de pilotagem. Outro
trabalho recente utiliza-se da técnica de sintese p para projeto do controlador de
atitude (ENRIQUE, 2011).

Em contrapartida, artigos recentemente publicados na AIAA sobre o sistema de
controle do novo veiculo langador americano, o Space Launch System (SLS), sugerem
a utilizacao do sistema de controle classico PID, incorporando malhas adicionais
como a do Anti-Drift para compensar perturbacgoes translacionais e rotacionais.
Dentre esses artigos, existe o trabalho publicado em 2010 pelos pesquisadores do
Marshall Space Center, no qual foram tratados os desafios impostos ao sistema de

controle e sua respectiva arquitetura (JANG et al., 2010).

Além dos pesquisadores americanos, o pesquisador indiano N.V.Kadam (que partici-
pou do projeto do sistema de controle do primeiro veiculo satelizador indiano SLV-3
e contribui nos projetos do ASLV e PSLV, além de ter participacao em todos os
programas de misseis indianos), sugere no seu livro a utilizagdo do controlador PD
ou PID dependendo dos requisitos da missao para o controle de atitude de veiculos
langadores (KADAM, 2009).

Atualmente o controlador proposto para ser utilizado no VLS é um PID com reali-
mentagao de velocidade juntamente com filtros para diminuir o efeito da flexao no
sistema de controle de atitude (LEITE FILHO, 2000). Além disso, foi estudada a pos-
sibilidade da implementagao de um controlador H,, (RAMOS, 2011). A Tabela 1.1
contém as diversas técnicas empregadas no desenvolvimento do sistema de controle

de atitude de alguns veiculos lancadores.



Tabela 1.1 - Estrutura de Controladores utilizados em diversos veiculos lancadores

Pais Foguete Controlador Fonte
Brasil VLS PID+Filtros (LEITE FILHO, 2000)
Coréia do Sul | KSLV PID+Filtros (SUN et al., 2010)
Franga Ariane 5 LQG / Hy (GANET-SCHOELLER; DUCAMP, 2010)
Japao H-ITA | PD + Load Relief+Filtros (SUZUKI, 2004)
Japao Epsilon Ho, / p - sintese (MORITA, 2012)
Japao M-V Ho / p - sintese (MORITA; GOTO, 2004)
EUA Saturno PD+Filtros (GREENSITE, 1970)
EUA Atlas PID+Filtros (GREENSITE, 1970)
EUA Titan PID+Filtros (GREENSITE, 1970)
EUA SLS PID+Filtros 4+ Load Relief (JANG et al., 2010)
Itélia VEGA PID+Filtros+Anti-Drift (LLANA et al., 2013)

1.1.3 Metodologia para calculo dos ganhos do controlador para veiculos

lancadores

Apo6s a definicao da estrutura do controlador o préximo passo é sintonizar os seus ga-
nhos para impor a dinamica e robustez desejada ao sistema. Existem varios métodos
para calculo dos ganhos do controlador, desde a minimizagao de um funcional a for-
mulacoes analiticas que relacionam o posicionamento dos polos dominantes com os
requisitos do sistema no dominio do tempo. Recentemente foram publicados traba-
lhos propondo o uso de algoritmos evolutivos para calculo dos ganhos do controlador
(BRITO; LEITE FILHO, 2005). Dentre os trabalhos que associam os requisitos no do-
minio do tempo com os ganhos do controlador através de formas analiticas pode-se
citar a tese de mestrado de Campos (2004), que além de propor um novo método
para calculo, compara a sua eficiéncia com o método LQ proposto em Ramos et al.

(2003).
1.1.4 Influéncia da dindmica do atuador na malha de pilotagem

A influéncia da dinamica do atuador na malha de pilotagem é citada nas obras
de Greensite (1970), Lukens et al. (1961), na qual a escolha do atuador deve levar
em conta duas caracteristicas: a capacidade do sistema servo-hidraulico (que esté
relacionada com a velocidade de deslocamento da tubeira) e a minima velocidade de
atuacao da tubeira que por sua vez estd relacionada com as caracteristicas dinamicas

do veiculo lancador.

Além disso, no artigo de Dhekane et al. (1999) que contém a anélise p6s voo de um



foguete indiano, foi mostrado grandes oscilacoes na malha de velocidade no voo fora
da atmosfera na frequéncia do segundo modo de flexao. Estudos mais detalhados

mostraram que houve uma interacao entre o segundo modo de flexao e o atuador.
1.1.5 Interacao entre a estrutura e o controle em veiculos langadores

O problema da flexao é dito como o maior desafio durante o projeto do sistema
de controle (GREENSITE, 1970). A flexibilidade do veiculo faz com que ocorram
deformagoes locais, as quais sao medidas pelos girometros. O problema da flexao
se evidencia quando a sua frequéncia e a frequéncia dos modos de controle sao da
mesma ordem de magnitude. Nesse caso, problemas de estabilidade podem existir.
Nessa mesma obra é proposto o uso de filtros para amenizar o problema da flexao,
entretanto a introdugao de filtros (notch, passa-baixa) pode reduzir as margens de

estabilidade da malha de controle.

A escolha dos filtros varia de acordo com as caracteristicas do veiculo. Um grande
nimero de trabalhos foram publicados aplicando-se filtros de fase minima para resol-
ver o problema da flexao em veiculos langadores. Em Cunningham (1969) estuda-se
a aplicabilidade dos filtros de fase minima no foguete Saturno. Entretanto em um
trabalho recente (WIE et al., 2008), foi proposta a utilizagao de filtros de fase nao-
minima para atenuacao dos modos de flexao, mostrando que esses podem prover

adequada atenuacao dos modos de flexao e ainda respeitar os requisitos de margem

de estabilidade.

Em Brito et al. (2008) o modelo do VLS é usado para um estudo de comparagao entre
um filtro notch fixo com um filtro notch variavel, para o qual a sintonia é realizada
offline. Além disso, sao tratadas as dificuldades encontradas para a utilizacao de um

filtro variavel, tais como a incerteza na estimacao da frequéncia de flexao.
1.2 Motivagao e objetivos

O sistema de controle de atitude do VLS é composto por controlador para o corpo
rigido e filtros para estabilizar os modos de flexao. O objetivo principal do sistema de
controle de atitude é rastrear o sinal de referéncia. Além disso, o sistema de controle

de atitude deve ser robusto a incertezas paramétricas e dinamicas.

Atualmente o sistema de controle de atitude do VLS é composto por um controlador
PID e um filtro Notch para estabilizagdo do primeiro modo de flexdo (LEITE FILHO,
2000). Um dos motivos da utilizacdo de um controlador PID é que esse oferece

melhor rastreio e rejeicao a perturbacao que um controlador PD. Porém, em outros



vefculos lancadores com caracteristicas semelhantes ao VLS (aerodinamicamente
instavel) é utilizado uma estrutura com um controlador PD. Em Kadam (2009) é
sugerido que dependendo dos requisitos de rastreio, seja dada prioridade as margens
de estabilidade. Sendo assim, pode ser preferivel a utilizacao de um controlador PD
ao invés de um PID, haja vista que o termo integral pode reduzir a margem de
fase do sistema. Além disso, existem outros tipos de configuracao que podem vir a
reduzir o erro em atitude sem a utilizacao de um termo integral. Sendo assim, um
dos objetivos é comparar diferentes tipos de estruturas PD/PID para o sistema de
controle de atitude (TVC) do VLS do ponto de vista das margens de estabilidade e

rastreio da atitude de referéncia.

A estabilizacao dos modos de flexao é um dos grandes desafios no projeto do contro-
lador de atitude de um veiculo langador. No trabalho realizado em Campos (2004),
foi analisado o desempenho do sistema de controle de atitude do VLS utilizando um
filtro Notch (j& projetado previamente). Porém, tal andlise foi feita considerando
apenas os requisitos no dominio do tempo e duas das margens de estabilidade asso-
ciadas ao corpo rigido. Logo, o sistema nao foi avaliado quanto a robustez associada
a estabiliza¢do dos modos de flexao. Ja em Brito et al. (2008) ¢ apresentado um pro-
jeto do filtro Notch baseado no dominio da frequéncia, porém nesse trabalho também

nao é abordado as margens de estabilidade relacionadas aos modos de flexao.

Dessa forma um objetivo adicional desse trabalho é estudar as técnicas de estabili-
zagao dos modos de flexdo (estabilizagao por ganho ou fase) propostas na literatura.
A partir desse estudo serao discutidos critérios para a especificacao de filtros que es-
tabilize os modos de flexao e garanta uma robustez dada as incertezas paramétricas

e dinamicas.

Finalmente sera realizado um projeto de controlador visando comparar quantitati-
vamente as estruturas e os filtros projetados. A comparacao sera feita através das
margens de estabilidade e dos requisitos no dominio do tempo, primeiramente. Em
seguida sera realizada uma simulacao de 6 graus de liberdade contendo incertezas
paramétricas e dinamicas em conjunto com perturbagoes externas. Tais resultados

serao utilizados para decidir a melhor estrutura PD/PID mais filtros.
1.3 Organizacao do trabalho

O trabalho estd divido em seis capitulos, inclusive esta introdugao. No Capitulo
2 ¢é apresentado o sistema de equacgoes diferenciais nao lineares que rege o movi-

mento do veiculo, obtido através da modelagem fisica do problema. Em seguida, sao



apresentadas as hipdteses simplificadores para se obter o sistema de equagoes dife-
renciais lineares, as quais sao necessarias para a andlise linear e projeto do sistema

de controle.

De posse do modelo linear, sao apresentados no Capitulo 3 estudos que visam enten-
der os requisitos e objetivos utilizados na literatura durante o projeto do sistema de
controle de atitude. O primeiro estudo esta relacionado as margens de estabilidade.
E sabido da literatura que tais margens sao indicadores de robustez do sistema e
essas sao de extrema importancia no projeto, haja vista a presenca de incertezas pa-
ramétricas e dinamicas no modelo utilizado durante o projeto. Em diversos trabalhos
as margens de estabilidade sao tratadas como objetivos do sistema de controle (ALA-
ZAR et al., 2006) e (WANG et al., 2007). Sendo assim, esse estudo visa analisar como
essas margens estao relacionadas com parametros fisicos do veiculo, elementos da
malha de controle, etc. O estudo das margens de estabilidade comecard de maneira
simplificada, ou seja, é considerado primeiramente somente o corpo rigido, atuador
e um controlador PD. Na sequéncia sera introduzida gradativamente as dinamicas
dos outros elementos da malha, até se obter o modelo completo do sistema contendo
as dinamicas dos sensores, filtros e dos modos de flexao do foguete. O estudo reali-
zado dessa forma possibilita uma melhor compreensao do impacto de cada elemento
da malha facilitando o entendimento. Nesse mesmo capitulo sao estudados alguns
requisitos no dominio do tempo e como esses estao relacionados a cada fase de voo.
Tanto os requisitos no dominio da frequéncia quanto do tempo serao utilizados em

capitulos posteriores no projeto do sistema de controle.

No Capitulo 4 as estruturas PD/PID sao avaliadas qualitativamente quanto as ca-
racteristicas de rastreio e rejeigao de perturbacao que cada estrutura pode oferecer
em cada fase do voo. Além disso, é avaliado o impacto que cada estrutura pode ofe-
recer quanto as margens de estabilidade através de exemplos. Outro estudo realizado
nesse capitulo visa elaborar um procedimento simples que visa definir os requisitos
que o filtro deva possuir para estabilizar os modos de flexao e garantir uma certa ro-
bustez, a partir das margens de estabilidade e do método de estabilizacao escolhido.
Além disso, s@ao comparados dois filtros, um Notch e um Passa-Baixa que atendem

aos requisitos.

No Capitulo 5 ¢é realizada a sintonia do controlador PD e PID juntamente com os
filtros para estabilizar os modos de flexdo com o intuito de avaliar quantitativamente
as estruturas PD/PID. Os ganhos dos controladores sao obtidos através de um pro-

cesso iterativo que utiliza o método de controle L (Linear Quadratico) aplicado



para o instante de tempo de maxima pressao dinamica. Nesse mesmo capitulo sao
avaliadas duas técnicas de gain scheduling para recuperar o desempenho e robustez
do sistema. Pois, os ganhos dos controladores foram obtidos apenas para um ins-
tante de tempo e haja vista que a dinamica do veiculo é variante no tempo, isso

pode acarretar perda de desempenho e robustez.

Por fim, no Capitulo 6 os controladores sao avaliados quantitativamente utilizando
as margens de estabilidade e os requisitos do dominio do tempo, assim como uma
simulagao de 6DOF. A partir desses resultados é definida a melhor estrutura a ser

utilizada para esse problema em especifico.






2 MODELAGEM MATEMATICA

O desenvolvimento de um sistema de controle exige que se obtenha o modelo do sis-
tema a ser controlado, seja esse por equacoes matematicas oriundas da modelagem
fisica ou através de processos de identificacao de sistemas. Nessa secao sera desenvol-
vido o modelo matematico de um veiculo lancador. Serao utilizados como referéncia
os seguintes trabalhos: Greensite (1970), Moreira e Carrijo (1994), Campos (2004),
Du (2010) e Daitx (2012).

2.1 Sistemas de Referéncia

Antes de realizar a modelagem matematica do veiculo lancador, os sistemas de re-

feréncias utilizados durante essa dissertacao serao definidos.
2.1.1 Sistema Geocéntrico Terrestre Inercial

Este sistema (S7) serd definido com um conjunto de vetores f, f, K , tendo sua
origem no centro da Terra. O eixo x esta contido no plano do equador e aponta para
o equinécio Vernal, o eixo z é perpendicular ao plano do equador (coincidente com
o eixo de rotacdo da Terra) e y completa o triedro ortonormal, como ilustrado na
Figura 2.1. Devido ao movimento da Terra em torno do Sol ser desprezivel durante a
analise da trajetéria de voo de um veiculo lancador, normalmente considera-se esse

referencial como sendo o inercial.

Equador

Aponta para dire¢do
do equindcio vernal

latitude e longitude = 0

Figura 2.1 - Sistemas de Referéncia
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2.1.2 Sistema Geocéntrico Terrestre Rotacional (nao inercial)

Este sistema (Sg) ¢é definido com um conjunto de vetores fe, fe, Xe, tendo sua
origem no centro da Terra. O eixo z esta contido no plano do equador e aponta para
o meridiano de Greenwich, o eixo z é perpendicular ao plano do equador (coincidente
com o eixo de rotagao da Terra) e o eixo y completa o triedro. Esse sistema gira com

uma velocidade angular €., que é a velocidade de giro da Terra.
2.1.3 Sistema Horizontal na Plataforma de Lancamento

A defini¢ao do sistema horizontal na plataforma de langamento (S7) ajuda a visua-
lizar a trajetoria do veiculo de uma maneira intuitiva. Esse sistema é definido com
um conjunto de vetores I_,;, Jz, K, 1, onde a origem do sistema é no centro de lan-
¢amento, o eixo x ¢ normal ao plano tangente que passa pelo centro de langamento
(vertical local), o eixo y esté contido no plano tangente e aponta na dire¢ao do norte

geografico, e o eixo z aponta para o leste, como na Figura 2.1.
2.1.4 Sistema de Referéncia Fixo ao Corpo

Este sistema (Sp) move-se solidariamente ao corpo. A sua origem ¢ no centro de
massa do veiculo, para fins de simplificacao das equacgoes da dinamica do veiculo. As
componentes dos vetores desse sistema sao definidos como ib, j’b, l;:b. O eixo x esta
alinhado com o eixo longitudinal do veiculo (um dos eixos principais de inercia), o
eixo y ¢ perpendicular ao eixo x e aponta para um dos outros eixos principais de

inércia do veiculo, e o eixo z completa o triedro, como pode ser visto na Figura 2.2.

Ju

Figura 2.2 - Sistemas de Referéncia Fixo ao Corpo
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Na Figura 2.2 sao apresentados os vetores V' e &, que sao respectivamente o vetor
velocidade linear e o vetor velocidade angular. Esses vetores expressos no sistema de

referéncia (Sp) sao dados por

V} = u%b+v5b—|—wl%b (2.1)

GBIl = pz'; + qu + rk?b . (2.2)

2.2 Relacao entre dois sistemas de coordenadas - Angulos de Euler

Para relacionar dois sistemas de coordenadas diferentes existem diversas formas,
tais como matriz de cossenos diretores, angulos de Euler, quatérnios, e parametros
de Gibbs, dentre outras (WIE, 2008). Nesse trabalho serao utilizados os angulos de
Euler.

A utilizacao dos angulos de Euler envolve rotagoes sequenciais em torno de um dos
eixos do sistema de coordenadas escolhido. E possivel orientar um sistema de coor-
denadas qualquer para que esse tenha a mesma orientacao de um segundo sistema
de coordenadas com no maximo 3 rotagoes sucessivas. A sequéncia de rotacoes nao

é unica, existindo 12 sequéncias diferentes de rotagoes possiveis (WIE, 2008).

A Figura 2.3 exibe a sequéncia de rotacao escolhida nesse trabalho. Primeiro é
efetuada uma rotacao em torno do eixo Y (Arfagem), em seguida é efetuada outra

rotacdo em torno do eixo Z (Guinada) e por ultimo no eixo X (Rolamento). Essa

L | 2

(a) Arfagem (b)) Guinada (c) Rolamento
Figura 2.3 - Sequéncia de Rotagdo YZX Fonte: Daitx (2012)

13



sequéncia é denominada sequéncia YZX (231). A escolha de tal sequéncia é feita para
evitar que ocorram problemas de singularidades dentro do movimento considerado
durante a integracao das equagoes da cinematica, as quais sao usadas pelo sistema

de navegacao.

A seguir, considera-se a sequéncia YZX definida anteriormente, a qual relaciona a

atitude do sistema de referéncia A e B. A representacao dessa sequéncia é dada por:

Co(0) = A' + A
Co(th) = A” A (2.3)
Cl(Qb) =B<«+ A"

sendo A’ e A” os sistemas de referéncia intermedidrios gerados durante as rotacoes

sucessivas do sistema A para que esse possua a mesma orientacao do B. Assim,

CBA = B« A= Cy(¢)Cs())C4(0) (2.4)

cada rotacao pode ser descrita por:

cos@ 0 —sinf
Cy(0) = 0 1 0 (2.5)

sinf 0 cos6f

cosy siny 0
Cs(¢) = | —siny cosyp 0 (2.6)
0 0 1
1 0 0
Ci(¢) = |0 cos¢p sing (2.7)

0 —sing cos¢

Assim a matriz C%/4 ¢é dada por:
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cos 1 cos 6 sin v —sin 6 cos Y
CBA = sinfsin ¢ — cosfsiny cos¢p cos@cosy  cosbsin g+ sin b sin i cos ¢

sin @ cos ¢ + cosf@sinysing —cosysing cosbcosp — sinfsin ) sin ¢

(2.8)
2.3 Equacgoes Diferenciais da Cinematica

Anteriormente foi descrito como relacionar a orientacao entre dois sistemas de re-
feréncias através dos angulos de Euler. A seguir sao tratadas as equacoes da ci-
nematica, as quais estao relacionadas com a evolucao temporal de tal sistema. E
importante ressaltar que para cada sequéncia de Euler existe um conjunto de equa-

¢oes da cinematica. A seguir sao desenvolvidas as equacOes para a sequéncia de
rotacao YZX.

A partir da Eq.(2.3), pode-se obter 0, 1) ¢ ¢, que sdo as derivadas dos angulos de

Euler relacionadas a cada rotacao. Essas derivadas podem ser representadas por:

GATA A — A =07
SATTAT AT A = w‘}%// (2.9)
GBA" B« A" = ¢i

em que 7' é o versor na dire¢do Y’ no sistema de referéncia A’, k” é o versor na
direcao Z” no sistema de referéncia A” e ¢ é o versor na direcdo x no sistema de

referéncia B (ver Figura 2.3).

A velocidade angular do sistema B em relacao ao A é dado por:

&B/A _ QB/A// —|—(,UA”/A/ + LUA//A _ QZ% + ¢k// + 93/ (210)

Lembrando que C}(¢) relaciona o sistema de referéncia intermedidrio A” com o
sistema B e C1(¢)C5(1) relaciona o sistema de referéncia A’ com o sistema B, e

ainda que
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P
A =pi+qi+rk=[7k |q (2.11)
r

logo, pode-se obter

b 0 0
G = 10| +Ci(9) | 0] + Ci(d)Cs() |6 (2.12)
0 0
e finalmente chega-se a relacao
P 1 sin ¢ 0 qb
G =gl = |0 cosgcosyy sing| |0 (2.13)
r 0 —singcosy coso w
A relacao inversa da equagao anterior é dada por:
) 1 —zgr;ﬁ cos ¢ %sin(b D
ol =10 &3 - | g (2.14)
() 0 sin ¢ cos ¢ r

A partir dessa equacao, que é utilizada pelo sistema de navegacao, e de posse das
velocidades angulares, é possivel obter a relagao entre os dois sistemas de referéncia
integrando numericamente a equacao anterior. Entretanto, deve-se ter cautela com
esse procedimento, devido a singularidade existente em 1 = £90°. Por outro lado,
essa sequéncia de rotacao foi selecionada justamente para evitar a singularidade, pois
as manobras do foguete no plano de guinada (¢) estao limitadas a valores menores

que 90 graus (caso particular VLS).
2.4 Dinamica do Corpo Rigido

As equacoes que regem a dinamica do corpo rigido serao derivadas em relacdo a um
referencial inercial. Uma escolha intuitiva seria a escolha do sistema S;. Entretanto,
neste trabalho, o sistema S}, serd adotado como sendo o referencial inercial e todas

as equagoes do corpo rigido serao derivadas em relacao a esse referencial, visto que
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durante a fase de voo de um veiculo lancador a rotacao da Terra é desprezivel,
devida a curta duragao do voo de um veiculo lan¢ador (GREENSITE, 1970). Durante
o equacionamento, utiliza-se também o referencial Sg, o qual foi definido na segao
anterior. Na definicao desse referencial foi imposto que a origem do sistema coincida
com o centro de massa do veiculo, pois essa escolha simplifica as equagoes. Para uma

abordagem mais geral é sugerido a leitura de Greensite (1970).

Dada a Figura 2.2, a aceleragao inercial do CG, 17, expressa no referencial do corpo

¢é escrita como

— =—+4+d V 2.1
dt<v) 5 + x Vg (2.15)
em que ‘%Bl ¢ a taxa de variagao do vetor V vista do referencial Sy dada por:
Vo o
—&B = Uiy + VJp + Wh (2.16)

e Vg é o vetor V' expresso no triedro solidario ao corpo.

Aplicando-se a segunda lei de Newton, pode-se obter a equacao translacional do
corpo rigido

= d
FS = mT%(V) (2.17)

sendo Fs o somatério das forcas externas atuando sobre o veiculo e my a massa
total.

A equacao de Euler do movimento rotacional é expressa por:

i(ﬁ) = Ms (2.18)

8
~

em que, H é o vetor momento angular em relacao ao centro de massa e Mg é o
somatoério de torques aplicados em relacao ao centro de massa do veiculo. O momento

angular pode ser expresso na forma:
H=1 -a5" (2.19)

em que, I é o tensor de inércia calculado a partir do centro de massa do veiculo e é

=2 ¢é a derivada em relacao ao triedro fixo ao corpo

190 «
5t
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L. 0 0
I=|0 1, 0
0 0 L.

considerando que o sistema Sp esteja alinhado com os eixos principais de

inércia. Assim, a equagao do movimento rotacional pode ser escrita como:

d, - o1 . d )
(-8B = L gB T 2 (gB/E 3B/ s (. 3B/E 2.90
S aPIy = TGPl @) @B () (220)
De posse das equagoes (2.17) e (2.18) e das forgas e momentos que agem sobre o
veiculo sao obtidas as equagoes que regem o movimento translacional e rotacional.

A seguir é apresentado o equacionamento das forcas e momentos atuante sobre o

veiculo consideradas nessa dissertagao.
2.4.1 Forgas e Momentos Aerodinamicos

Durante a fase de voo atmosférico o veiculo estd sujeito a forgas e momentos aero-

dinamicos devido ao movimento relativo entre o veiculo e o ar.
Forcas Aerodinamicas

As forcas aerodinamicas que agem sobre o veiculo sao: o arrasto, a sustentacao e
a forca lateral. As equacoes abaixo representam as forgas aerodinamicas projetadas

no referencial do corpo. A forca aerodinamica, Fy é dada por

FA:E - xOPdinAr
F_:A = FAy = _CnﬁPdinArﬂ (221)
FAz _Cna PdinAra

na qual A, é a area de referéncia (parametro geométrico relacionado ao veiculo),
Cro; Cny € Cha 820 coeficientes aerodinamicos que sao fungao do angulo de ataque

(a), angulo de derrapagem (/3), Mach e de outras varidveis.

A pressao dinamica, Py, é dada por:

1 |-



na qual p é a densidade do ar e Vjy é a velocidade do vento em relacao ao referencial

inercial. A velocidade do vento projetada no eixo do corpo é dada por:

Vv = Viva 1o + Vivy Jo + Viv. ey (2.23)

Os angulos «a e 3 sao dados respectivamente por:

o = tan™! (w_TVWZ) (2.24)
(§
3 = tan™! (U_—;/Wy> (2.25)

como pode ser visto na Figura 2.4.

Faz

CP

Ax

'In;b

Figura 2.4 - Representacao do angulo de ataque e derrapagem de um veiculo

Momento Aerodinamico

O momento aerodinamico aplicado em relagao ao centro de massa do veiculo, consi-

derando que o CP (centro de pressao) e CG (centro de gravidade) estejam situados
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no eixo de simetria do veiculo, é dado por:

laa} FA:(:
Mo=1l,xFa={0]| x |Fy (2.26)
FAz

em que M4 é o momento aerodindmico e [, ¢ a distancia entre o centro de massa e o
centro de pressao. Caso o centro de pressao esteja situado acima do centro de massa, o
veiculo é aerodinamicamente instavel. Caso contrario, o veiculo é aerodinamicamente
estavel, ou seja, o momento aerodinamico faz com que o corpo se alinhe com o vetor

velocidade relativa ao vento, zerando o angulo de ataque.
2.4.2 Forgas e Momentos Propulsivos

O empuxo devido a exaustao dos gases é dado por:

T="1T5+ (pe - pO) A, (227)

em que Ty = m |V,|, sendo V, a velocidade de escape dos gases e 1 o fluxo de massa,
pe a pressao de saida dos gases, p, a pressao atmosférica local e A, é a area de saida

tubeira (divergente). Uma forma conveniente de escrever o empuxo é:

T = Tyae — poAe (2.28)

em que T, € 0 empuxo no vacuo. Devido ao veiculo possuir o controle do vetor de
empuxo (TVC), as forgas de propulsdo projetadas no eixo do veiculo dependem do

deslocamento angular da tubeira, como pode ser visto na Figura 2.5.

Assim, a for¢a de propulsao decomposta nos eixos do foguete é

Fp = Fygiy + Feyjo + Foky (2.29)

A expressao
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™,
Plano de Arfagem

SN
N . ™ & ,”f
-, A Plano de Guinada
Rt \
Sl

‘%” .
A

Figura 2.5 - Forcas e momentos devidos ao empuxo representadas no plano de arfagem e
guinada

Fr, T
Fg,| ~ |-T8, (2.30)
FEz Tﬂz

¢ uma boa aproximacao para pequenos deslocamentos angulares da tubeira (CAM-
POS, 2004). 5, e B, sao, respectivamente, o deslocamento do atuador nos planos de
arfagem e guinada. Os angulos da deflexdo da tubeira foram escolhidos convenientes
na Figura 2.5 para que um angulo positivo de deslocamento da tubeira produza um

momento positivo no veiculo.

O momento gerado no centro de massa do veiculo devido a forca propulsiva é dado

por

lc:t FEx
Io=Il.xFg=|0]|x |Fg (2.31)
0 FEz

sendo lz a distancia do centro de massa ao ponto de aplicacao da forca e ambos estao

situados sobre o eixo de simetria do veiculo.
2.4.3 Forcga Peso

A forca peso, Fg, atua no CG do veiculo e sempre aponta para o centro da Terra.

Considerando a Terra plana, essa forca projetada no sistema de referéncia inercial
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adotado, o Sy, é dada por:

—mrg
Fop=1 0 (2.32)

sendo Fz,l a forca peso representada no sistema Sy e g a gravidade terrestre.

Devido ao sistema de equagoes que representam o movimento do corpo estarem
sendo desenvolvidas no sistema solidario ao corpo, Sg, ¢ necessario projetar essas
forcas no mesmo. Utilizando a matriz de transformacao, C®/L que leva do sistema

St para o Sg é obtida a equacao

Fy= CP/YFy = Fuiy + Fpyjo + Fpoky (2.33)
sendo
Fye cos v cos
Fy | = —mrg [sinfsin ¢ — cossin cos ¢ (2.34)
F,. sin @ cos ¢ + cos # sin ¢ sin ¢

Considerando ¢ = 0 e 1) ~ 0 é obtido

Fy cos 6
Fy | = —mrg |1 cosb (2.35)
F,. sin 0

—

Além disso, nao existe momento gerado pela forca gravitacional, visto que F

g €

aplicada no CG.
2.4.4 Momento de Amortecimento Aerodinamico

Este momento advém da rota¢ao do veiculo em um meio viscoso (ar). Quanto maior
a rotacao, maior sera o momento de amortecimento aerodinamico, M 44, associado.

Esse momento, projetado no sistema de referéncia do corpo é dado por:
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Pyin A, d?
Mas = |Mypy| = =20 | —Chog 4 (2.36)
2V — V|
MAAz —Unpe T

onde C, Cy, 4 Cpr sao coeficientes de momento aerodinamico do veiculo associado
ao amortecimento. A varidavel d, é o diametro de referéncia. O desenvolvimento

detalhado da equagao acima encontra-se em Campos (2004).
2.4.5 Momento de Amortecimento de Jato

O momento de amortecimento de jato tem como origem a resisténcia a saida dos
gases devido ao movimento rotacional em torno dos eixos transversais do veiculo
(JANSSENS; HA, 2005). Para maiores detalhes sobre a demonstracao é sugerido a
leitura de Cornelisse et al. (1979) e Janssens e Ha (2005). Esse momento pode ser

modelado como:

Ma; = mro x (QB/L X Fe) (2.37)

sendo m o fluxo de massa (valor negativo) e r, a distancia entre o CG até o ponto

de saida dos gases, que é aproximadamente ZZ.
2.4.6 Modelo de 6 Graus de Liberdade

A partir das equacgoes desenvolvidas anteriormente, serao derivadas as equagoes do

movimento translacional e rotacional do corpo rigido.

Utilizando as equagoes (2.17) e (2.18) obtém-se, respectivamente

d - L L

| =

(H) = M+ Mg + Maa + My (2.39)

QU

t

Substituindo as respectivas forcas e momentos, obtém-se as equacoes
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U+ quw —1rov T —mrg (cos cos 6) —Cro PiinAr

mr |0 +ru—pw| = |=TB, |+ |—mrg (sinfsin¢ — cosOsiny cosP) | + | —Cy, Poin A3
W+ pv — qu T8, —myg (sin 6 cos ¢ + cos 0 sin 1 sin ¢) —Ch, PiinArax
(2.40)
e
Ixzp + [zxp + qr ([zz - [yy) O 0 _Cl,p pp* O
Iyyq + jyyq +p7“ (]x:c - Izz) = _Tﬁzlcx + CnaninArlaxa + _Cm,q qP* +m q 7“3
]zzr + jzzr + bq (Iyy - Ixr) _Tﬁylcx _CngpdinArlamﬁ —Yn,r rP* r 7”2
(2.41)
« _ PainArd?
sendo P* = m
Rearranjado (2.40) e (2.41) sao obtidas
( T CxOPdinAr
t=—— ——/#——gcosycost+rv— qu
mr mr
T Cng PdinAr
0=——f, — ——F — g (sinfsin ¢ — cosfsinv) cos ¢) + pw — ru
mr mr
T Cna PdinAr
Ww=—,F,— ——a— g (sinfcos ¢+ cosfsinysin @) + qu — pv
\ mr mr
(2.42)

( .
) I, CipP* I, —1..
e (E* L. )“T‘”

g Tlc:r Ona PdinArlaz mrz jyy C1m,q P [zz - Ia::v
q=— Fian o+ - = q+ pr
Iyy ]yy Iyy ]yy Iyy Iyy
. Tlc.t Cng PdinArlaw mrz ]zz On,r P [mz - Iyy
S A L. L. L. )t M

(2.43)

que sao as equagoes de 6 DOF para o movimento de um veiculo langador. A seguir,

sao enfatizadas as suposicoes feitas até o momento para a obtencao das tas tais
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equacoes.

Suposicoes

O voo do veiculo ¢ curto o suficiente para considerar o referencial S, como

sendo inercial;

O tensor de inércia I possui somente elementos na diagonal principal, ou
seja, o sistema Sp estd alinhado com os eixos principais de inércia do

veiculo;

O ponto de aplicacao da forca de controle esta sobre o eixo longitudinal
do veiculo, ou seja, . possui somente a componente na dire¢ao do eixo

longitudinal(z);

O ponto de aplicacao da forca aerodinamica esta sobre o eixo longitudinal

do veiculo, ou seja, [, possui somente a componente na direcao i;

O deslocamento do atuador é pequeno para que sin 8 ~ [3;

Para simplificar a notacao, serao definidas novas variaveis dadas por:

Cn PznAr CnaPinAr
vy = = L=
T mr
CngpdinArlaz Cna PdinA’rlaz
Ng = — 7 o= ——7
2z vy
v Tley Tley
By 3 Hpz = )
e Ay (2.44)
N I, Cn,P* mr? I, Cung,P* mr
" Z Izz a Izz ’ I E Iyy B [yy ’
Z o Y, !
Bz — .m_T, By — m_T,
I, CpP*
L,=— ‘ :
P L

em que Ng, Nay, [ia € f1g. sa0 coeficientes na unidade de aceleragao angular por

unidade de angulo, N,, u, e L, tétm como unidade acelera¢ao angular por unidade

de velocidade angular e Zg,, Y3, Y3, Z, tém como unidade aceleracao linear por

unidade de angulo.
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Reescrevendo as equagoes (2.42) e (2.43) utilizando os coeficientes sdo obtidas as

equacoes

( T CxO Pdin AT‘

t=—— ——760#——gcosypcosf +rv—qu
mr mr
. o . (2.45)
0= —Yp,0, — Y30 — g (sinfsin ¢ — cosfsine) cos ¢) + pw — ru
(W = Zp.. — Zoa — g (sinf cos ¢ + cos Osintp sin ) + qu — pv
para a dinamica translacional e
' Iy, —1I
p= —Lpp + Z/?J] qur
[zz - [:m:
G = —pg:B + ftatt = p1gq + ————pr (2.46)
Iyy
. Low — Iyy
r= _N,Byﬁy - Nﬁﬁ - NTT + I—pq
\ zZZ

para a dinamica rotacional.
2.4.7 Linearizagao do Modelo Nao Linear do Corpo Rigido

As equagbes (2.45) e (2.46) formam um sistema de 6 equagoes diferenciais nao line-
ares, acopladas e variantes no tempo e, na maioria das situagoes, nao possui solucao
analitica. Apesar de ser possivel integra-las numericamente para a visualizacao da
resposta temporal do sistema, nao é usual utiliza-las para projetar o sistema de
controle, pois nao oferecem uma boa compreensao do problema. Normalmente, o
problema é simplificado realizando certas suposicoes e, em seguida, o sistema é line-
arizado em torno de um ponto de operacgao. Dessa forma obtém-se equacoes lineares,
e portanto pode-se aplicar as ferramentas da teoria de sistemas lineares para andlise

e projeto.

Suposigao 1 — u (velocidade do eixo longitudinal) é um parametro variante

no tempo
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A trajetéria de um veiculo lancador é otimizada para inserir a maior carga util
possivel em orbita, minimizando os esfor¢os aerodinamicos durante a ascensao do
veiculo na atmosférica, ou seja, a &~ 0. Para isso, a maioria das trajetorias seguem o
gravity turn, na qual a gravidade é utilizada para mudar dire¢ao do vetor velocidade
do veiculo (WIE, 2008). A partir dessa trajetéria otimizada é gerada a atitude de

referéncia 6(t). O angulo da trajetéria v é dado por

y=0—-a . (2.47)

Considerando o angulo de ataque, a, bem pequeno, pode-se dizer que a atitude de
referéncia coincide com o angulo da trajetéria, como pode ser visto na Figura 2.6.
Além disso, considerando que 6(t) seja fornecido (obtido através de um programa
de otimizacao de trajetéria) e sua variagao ao longo seja dada pelas for¢as normais
a trajetoria, as quais serao desconsideradas, pode-se obter a variagao da velocidade

tangencial a trajetéria (V = u) . Realizando o equilibrio de forgas obtém-se

T —D —gcosb

RS 2.48
w1 (2.49
sendo D o arrasto dado por
D = CLoPiin A, (2.49)
v
—\ =u
X|_ A : 0
T-D mg

Plano de Arfagem

Figura 2.6 - Representacao qualitativa da trajetéria no plano de arfagem
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Assim a velocidade u pode ser calculada a priori independente das outras variaveis
de estado. Logo u deixa de ser variavel de estado e torna-se parametro variante no

tempo.
Suposigao 2 - Rolamento (p =~ 0)

Caso o veiculo possua controle de rolamento, que o mantenha a uma velocidade de
rolamento bem préximo de zero o acoplamento giroscépio pode ser desprezado. A
mesma situacao ocorre quando o veiculo nao possui controle de rolamento, mas a
velocidade residual de rolamento permanece baixa apesar dos torques perturbadores,

advindos de efeitos aerodinamicos ou propulsivos.

Nos instantes iniciais de voo, normalmente é realizada uma manobra de rolamento
para alinhar um dos eixos do foguete com o azimute de voo. Entretanto, nesse

intervalo nao se manobra nos outros planos.
Suposicao 3 - Vetor velocidade |V — Viy| = u

A seguinte suposicao |V — Viy| & u é razodvel, visto que a magnitude do vetor
velocidade relativa do veiculo em relacao ao ar é aproximadamente u, pois as com-
ponentes v e w sao bem pequenas quando comparadas a u. Essa suposicao nao é

valida somente nos instantes iniciais de voo.
Suposicao 4 - Baixos angulo de ataque e derrapagem

Os veiculos langadores nao sao projetados para suportar grandes esforcos estrutu-
rais na direcao dos seus eixos transversais. Isso implica em uma limitacao das forgas
laterais sofridas que sao oriundas principalmente de duas fontes: propulsiva e aero-
dinamica. A reducao das forgas aerodinamicas é obtida através da otimizacao da
trajetoria utilizando o gravity turn. Como consequéncia, tem-se que os angulos de

ataque e derrapagem durante o voo na fase atmosférica sao bem proximos de zero.

Assim as equagoes do angulo de ataque (2.24) e derrapagem (2.25) podem ser apro-

ximadas por:

w — sz
= v 2.50
0= (2.50)
) Vi
B = V7 Yy (2.51)
u
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Suposicao 5 - Simplificagao da equacgao da cinematica

A solugao do sistema de equagoes nao lineares (2.45) e (2.46), descreve a evolugao do
movimento rotacional e translacional em um sistema de coordenadas girante fixado
no corpo. Com a finalidade de visualizar a solucao em relacao a um sistema inercial,
¢ utilizada a rotacdo YZX (2-3-1) descrita na Secao 2.2. Dado que as manobras
do veiculo ocorrem principalmente no plano de arfagem e as manobras no plano
de guinada estao limitadas a correcoes para manter o veiculo no plano de arfagem,
pode-se considerar que ¢ = 0 ao longo do voo. Logo, a equacao da cinemética dada

por (2.13) pode ser simplificada como:

¢+ 6y
= |fcos ¢+ Using (2.52)
@Z}cos¢—9sin¢

S R

Utilizando a Suposicao 2, em que foi imposto p =~ 0, sem perda de generalidade,

¢ = 0 (equivalente a linearizar em torno de ¢ = 0), sao obtidas

0=q (2.53)

Equacgoes da Dinamica Rotacional e Translacional Simplificadas

De posse das suposicoes acima e de que os momentos de inércia dos eixos transversais
sao iguais (I, = I,.), e que pg = 0 e pr ~ 0, sdo obtidas as novas equacoes do

movimento

(

Zo, . Zo,
W= Zg.B, — —w — gsinf + qu + —V,,,
U U

[ia (2.54)

) Ha
q= _Mﬁzﬁz — M4 + —w — _sz
u u

[0 =4
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(

. Yp Y
U= =Yg, By — —v+ gcostp —ru+ —V,,
u u

¢ N, N, 2.55
7 = —NgyBy — Nyr — fv + Yﬁwa (2.55)

o=

as quais estao separadas por planos de arfagem e guinada respectivamente. A partir
desse ponto do trabalho é considerado somente as equacoes do plano de arfagem. As
deducoes realizadas para o plano de guinada sao semelhantes devido a simetria do

veiculo em torno do eixo X.
Obtencao das equacgoes lineares no plano de arfagem

De posse das equagdes do movimento no plano de arfagem (2.54) e considerando
pequenas perturbagoes em torno da trajetdria de referéncia (a qual foi projetada a
fim de obter-se o gravity turn), sdo obtidas as seguintes relagoes ay = 0, wy =0 e
YN = On = gy (LUKENS et al., 1961), e aproximando a nova trajetéria, como sendo a

trajetoria nominal mais uma variacao pequena em torno dessa trajetoria, obtém-se

0f(X)
0X

0X + O/(X)

X =Xy+0X=Xn+
X=Xpn,U=Uy ou X=Xpn,U=Uy

U  (2.56)
sendo X o vetor de estados X = [w q 6] e U as entradas U = [, V,,.]. O termo 6X,
¢ o termo de primeira ordem na expansao pela série de Taylor. Logo, obtém-se as

equagcoes abaixo

(. Zy, Za

ow = _wa + Z3,0[3, + gcosOn00 + udq + ;5sz

: Ha Ha (2.57)
5q = _uﬁzﬁzN - :uqéq + ;521} - ;(H/wz

50 = 5q

Além disso, no ponto linearizado da trajetoria tém-se

(

Wy = —Ta’wN + ZBZBzN — gsin QN +gyu + fvsz

, Ha Ha (2.58)
gn = —pg. Ban + —pgqn + ;UJN - ;V’wZN

On = qn
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Substituindo-se os valores nominais dos estados tém-se

Wy = Zg B.n — gsinfn + gvu = 0 (aceleracdo no eixo transversal do veiculo é
nula) e gy = 0 (aceleragdo angular nula)?. Sendo assim, obtém-se o sistema de
equacoes lineares abaixo, o qual representa o comportamento do sistema no ponto

de linearizacao da trajetoria de referéncia.

60 0 1 0 56 0 0
0g| = 0 —pg B Oq | + | —pps| 0B + | £ | 0V (2.59)
0w —gcosfy u —% ow 23, %

A partir dessas equacoes, é possivel projetar o sistema de controle utilizando as
variadas técnicas de controle para sistemas lineares. A funcao de transferéncia desse

sistema da entrada 05, para a saida 06 é

L. + (ZQV'BZ + Zﬁzua>

u

St (B tpg) ot (Do — g s 4 et

u

36(s)
68:(s)

2.5 Dinamica do Corpo Flexivel

A modelagem realizada na secao anterior considera o veiculo como um corpo rigido,
isso é, a distancia de um elemento de massa do corpo até um sistema de coordenada
fixo ao corpo é constante. Entretanto, essa aproximacgao nao é vélida para o caso de
um veiculo langador, pois ao se aplicar forcas no veiculo esse sofre desformacoes elas-
ticas. Um dos problemas associados a flexao estd relacionado ao sistema de medigao
de atitude, pois os sensores medem tanto o deslocamento do corpo rigido quanto o
deslocamento local devido a flexao. Esse sinal, ao ser realimentado na malha de ati-
tude, provoca a interacao entre o sistema de controle e a estrutura, podendo levar o
veiculo a instabilidade. Adicionalmente, a flexao pode afetar a integridade estrutural
do veiculo tornando a modelagem desse fenomeno necessaria, a fim de compreendé-lo

e compensar sua influéncia.

O modelo matematico da flexao pode ser representado teoricamente por infinitos
graus de liberdade (modos de flexdo). Em problemas praticos, apenas alguns deles
sao necessarios para descrever com boa exatidao a dinamica. O niimero de modos de
flexao a serem levados em conta depende, em parte, da banda passante do sistema de

controle (GREENSITE, 1970). A seguir serd apresentada uma breve explica¢ao sobre

_ Mg

2Visto que B,y = e
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as equacoes que modelam os modos de flexao. Para maiores detalhes recomenda-se
a leitura das referéncias Wright e Cooper (2007) e Blakelock (1965). Considere a
Figura 2.7, onde £(I,t) representa a deformagcao eldstica no ponto [ e no instante ¢.
Essa deformacao eldstica é dada por (GREENSITE, 1970):

f@ﬂ=§ﬁmmw (2.61)

Undeformed Elastic Axis

Inertial Reference

Figura 2.7 - Representagao da flexibilidade de um veiculo langador (GREENSITE, 1970)

em que ¢;(l) é a fungao-forma normalizada do enésimo modo de flexao e ¢;(t) sao
valores dependentes do tempo, chamados de coordenadas normais . A funcao-forma
(mode shape) é a representagdo matematica da curvatura esperada do modo de

flexdo. A coordenada normalizada por sua vez é dada por

MG + Miw3,q; = Q; (2.62)

em que wy;, (; e M; representam, respectivamente, a frequéncia, a forca generalizada
e a massa generalizada do enésimo modo de flexao. @); é fungao de todas as forcas
normais atuantes sobre o veiculo, (GREENSITE, 1970). Entao,
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_ / SCE(L) 6Dl (2.63)

sendo L o comprimento do veiculo e M; a massa generalizada, essa é dada por:

L
M; = / m(l)g:(1)*dl (2.64)
0

O somatério de forgas aplicadas sobre o eixo Z, (na Figura 2.7 é considerada somente

a forga propulsiva), é dado por:

Y F(Lt)=T.5 - Tc% (2.65)

Desprezando o termo dependente do deslocamento elastico, e substituindo esse resul-

tado em (2.62) e acrescentando um termo de amortecimento na equagao, obtém-se

. . (&
Gi + 2Cpiwrid + Wi = MCS (2.66)

i
Nota-se que desprezando o termo relacionado ao deslocamento eldstico, a equacao
anterior torna-se desacoplada. Ou seja, o termo ¢; nao depende dos outros termos

em ¢; e pode ser resolvida separadamente.

Ainda da Figura 2.7, tem-se %gl’t) que representa o deslocamento angular devido a

flexao em um ponto [ no veiculo em relagao ao eixo longitudinal do corpo rigido, no

8§lt

instante t. A equacao de ¢é dada por:

- Z oi(1)gi(t) (2.67)

em que o0;(l) é a inclinagao da funcao-forma do enésimo modo de flexdao no ponto [

do veiculo, dada por:
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A equacao que descreve a medida do sensor de atitude é composta por uma compo-

nente do corpo rigido mais uma componente relacionada pela flexao, dada por

0p =0+ > oilla)a (2.69)
=1
€ n=oo
=1

em que lg é o ponto no qual o sensor esta localizado e 0p e 0 sao as respectivamente
as medidas de atitude e velocidade angular do sensor. A partir desses resultados
chega-se ao seguinte diagrama em blocos (ver Figura 2.8) para o sistema de controle

de atitude, considerando-se os modos de flexao.

Dinamica do Veiculo

™~

Dindmicado
Corpo Rigido

Dinamicado
Atuador

Controlador
de Atitude

Dindmica
da Flexdo

Dindmica
da Flexao

Sensor de
Atitude

Sensor de
Velocidade

Figura 2.8 - Diagrama em blocos do foguete considerando os modos de flexao

2.6 Dinamica do Atuador (Sistema Eletro-Hidraulico + Divergente)

O controle do vetor de empuxo (thrust vector control (TVC)) é a principal estratégia
utilizada para manobrar um veiculo lancador durante a fase de voo propulsada. O
sistema que permite tal controle é composto por uma tubeira mével (divergente)
e um atuador eletro-hidraulico. O posicionamento do divergente se da através do

deslocamento linear de um pistao preso no divergente. O pistao por sua vez é movido

34



através de um mecanismo eletro-hidraulico, como pode ser visto na Figura 2.9.

Divergente

Figura 2.9 - Tubeira Mével e sistema elétrico-hidraulico de acionamento (GREENSITE,
1970)

O modelo do atuador elero-hidraulico é complexo e nao linear (GREENSITE, 1970;
JUNG, 1993; BRITO, 2010). Nesse trabalho serd utilizado um modelo linear, que
sera detalhado mais adiante. Mas antes serd discutido brevemente o efeito causado
pela aceleragao angular do divergente sobre o veiculo, conhecido como tail-wags-dog.
Considera-se a Figura 2.10, na qual o veiculo (corpo rigido) e o atuador estao conec-
tados por meio de um ponto de pivotamento. Utilizando o principio de d’Alembert,
e considerando I o momento de inércia do atuador, 0 a aceleracao angular da tu-
beira, mg a massa da tubeira e [p a distancia do centro de massa do atuador até o
ponto de rotacao da tubeira, obtém-se que o momento aplicado no centro de massa

do veiculo devido a aceleracao angular da tubeira é dado por:

MD = IR5 + leRlCC.S. (271)

O primeiro termo da equacao representa o torque aplicado no ponto de rotacao

da tubeira devido a aceleracao angular da mesma. Esse torque transladado para
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o CG do veiculo possui a mesma magnitude e sentido oposto. O segundo termo
advém da forca aplicada sobre o ponto de rotacao da tubeira devido a aceleragao
tangencial da mesma. Tal forca multiplicada pelo braco de alavanca entre esse ponto
e 0 CG do veiculo produz o segundo momento. O fenomeno do tail-wag-dogs afeta,
principalmente a flexdo (GREENSITE, 1970). No trabalho em questao é assumido que
a inércia da tubeira e sua massa sao despreziveis em relacao ao foguete, logo esse

efeito nao é levado em conta no modelamento e no projeto do sistema de controle.

momento no eixoe de arfagem
devido a acelaragdo angular do di

centro de gravidade do veiculo

ponto de pivotamento(rotagio)

cg do divergente

Figura 2.10 - Efeito do tail-wag-dogs

O sistema eletro-hidraulico deve ser capaz de posicionar o divergente o mais rapido
possivel e com o minimo de overshoot, mas para isso tal sistema deve ser forte o
suficiente para suprir todos os torques que agem sobre o atuador A Figura 2.11
apresenta o diagrama em blocos simplificado desse sistema. Nota-se que da mesma
forma que a aceleracao angular do divergente produz torques inerciais no veiculo, a
aceleracao angular e linear do centro de massa do veiculo produz torques inerciais no
ponto de rotacao da tubeira. Além desses torques, o sistema eletro-hidraulico tem

que suprir outros torques externos (JUNG, 1993).

A interagao desses fenomenos é complexa e foge do escopo dessa dissertagao. O
modelo matematico do atuador que sera utilizado nesta dissertacao foi obtido por
meio de técnicas de identificacao de sistemas. O modelo linear do atuador é dado
por (BUENO, 2004):
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Acoplamento

Torques P
Inercial{@, v.gh

Sistema . Dinamicado
Divergente .
Veiculo

Elétrico-Hidraulico

Figura 2.11 - Diagrama em Bloco do Atuador

da(s) K, w?
5e(8) (54 Ko) (82 + 2Cwas + w?) (2.72)

em que K, é a banda passante do atuador, e (, e w, sao respectivamente o amorte-
cimento e a frequéncia natural de oscilagao dos polos mais rapidos. Desprezando os

polos mais distantes, obtém-se uma func¢ao simplificada de primeira ordem dada por

0u(s) s+ K, (2.73)

2.7 Consideracgoes finais sobre o modelo matematico do foguete

De posse das equagoes (2.59), (2.62) (2.69) e (2.70) considerando apenas os dois
primeiros modos de flexdao e desprezando a dinamica do atuador, obtém-se a repre-

sentacao em espacgo de estados do sistema para o plano de arfagem dada por

. A 0 X B »
X = TALNE T B+ Viv. (2.74)
O4><3 F XF B2 04><1
100 ol 0 l 0
Y =CX = 71(le) 72(lc) X (2.75)
010 0 0'1(lg) 0 O'Q(lg)

sendo Xz = [/ 0 w] e Xp = [¢1 61 q2 ¢o] 0s estados relacionados ao corpo rigido e

flexao, respectivamente, e
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A 0 P P —wy,  —20wp, 0 0
B 0 0 0 1
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0 0 —wy, —2Cowy,
0
0 T 0
Bl = | —HBz | BZ = ]\él Bw = _MTQ
28 T %
Mo

(S Kfl = MLIOj(lC;) (S Kf2 = MLZO'Q(ZG).

Nota-se que neste modelo nao existe acoplamento entre os modos de flexao e o corpo
rigido. Entretanto, ao se fechar a malha, o acoplamento ocorre devido a leitura dos
sensores de posigao e velocidade angular (Figura 2.12). Vale ressaltar que esse aco-
plamento também ocorre por meio das forcas externas, sendo essas aerodinamicas ou
propulsivas (GREENSITE, 1970). Para observar esse acoplamento advindo da forga
propulsiva, basta notar, na Figura 2.7, que a deformacao elastica no veiculo faz com
que o vetor de empuxo, mesmo para um angulo zero de deslocamento da tubeira,
produza uma forga perpendicular ao eixo longitudinal do veiculo. Caso fosse consi-
derado tal acoplamento, as matrizes Ozx4 e 043, nao seriam nulas. Para o caso em

estudo o acoplamento em questao nao sera considerado.
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Controlador Dinamica
de Atitude do Atuador

Figura 2.12 - Representacao do modelo matematico relativo ao plano de arfagem no espago
de estados
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3 REQUISITOS BASICOS DO SISTEMA DE CONTROLE DE ATI-
TUDE

O desempenho de um veiculo lancador esta diretamente relacionado com a capaci-
dade do sistema de controle de manté-lo na trajetéria de referéncia desejada. Um
diagrama geral de tal sistema é apresentado na Figura 3.1. O algoritmo de guiamento
processa as informagoes de posicao e velocidade advindas do sistema de navegacao e
calcula as corregoes (comandos em atitude) necessérias para que o veiculo cumpra a
missao. O algoritmo de controle de atitude tem como objetivo rastrear os comandos

do guiamento, além de assegurar a estabilidade do veiculo mesmo na presenca de

Incertezas.
Forgas e torques
ambientais
Condigdes Comando E.'SII:ados_—‘;ma..l t}u
finais em atitude, v e1c.u.?a (Posigio,
desejadas ou em it e%audade:
(posigio, /velocid.ade e Atllmfi; ;
velocidade angular ] velocidade
atitude e etc) - Algoritmo Alggztmo —,_. I—. Dindmica angular, etc)
de Control Torques de do Veiculo -
- Guiamento cl""-l\tm &€ Controle
firos sistemade
Basculamento| ..
Dinimica
Atuadores
Medidas de atitude, e
velocidades angulares
Computador de
Bordo
MU
i Giros
Algoritmode .
Navegagio AceIeGr;r;e‘lms

Estimagdo dos estados atuais
posigio e velocidade

Sensores

Figura 3.1 - Diagrama geral do sistema de controle de um veiculo lancador.

A sintese do controlador de atitude normalmente é realizada em duas etapas. A
primeira consiste no projeto do controlador de atitude para o corpo rigido, o qual
deve ser capaz de oferecer estabilidade robusta além de uma adequada resposta
temporal. Em seguida, é realizado o projeto dos filtros de flexdao, que tém como
finalidade atenuar a influéncia dos modos de flexao na malha de atitude, mesmo na

presenca de incertezas paramétricas relacionadas aos mesmos.

Os requisitos de estabilidade robusta e resposta temporal podem ser traduzidos
através das margens de estabilidade (dominio da frequéncia) e requisitos no dominio
do tempo (tempo de subida, méximo sobressinal, erro em regime estaciondrio, etc).

A seguir sera detalhado como as margens de estabilidade e os requisitos no dominio
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do tempo estao relacionados com as caracteristicas fisicas do foguete e os requisitos

da missao.
3.1 Margens de Estabilidade

As margens de estabilidade sao indicativos da estabilidade relativa do sistema (CHEN,
1993). Boas margens de estabilidade sdo necessérias para lidar com as aproximagoes
do modelo do veiculo e de outros elementos na malha (atuadores e sensores), além de
lidar com incertezas paramétricas. A seguir, sera apresentada uma breve explicagao
de como cada margem de estabilidade se relaciona com os parametros do foguete e

outros elementos na malha.
3.1.1 Margens de estabilidade do corpo rigido

Considere o diagrama de malha fechada apresentado na Figura 3.2, em que Gp(s)

e G,(s) s@o respectivamente a funcdo de transferéncia do veiculo langador e do

atuador.
Orer, + 5 5 0
0O (K, + =) G, (s) ——>{ G,(s) 1>
Atuador Dinamica
do Veiculo
1+Kys [€

Figura 3.2 - Estrutura PID.

A funcao de transferéncia da planta foi obtida na Secao 2.4.7 e é exposta aqui

somente para facilitar a compreensao. Assim, obtém-se

Z"“u‘ﬁz Zﬁz/‘l‘a
o (B o)

b (Bt ) ot (B ) s ot

u

Supondo que a velocidade do veiculo é alta o suficiente e a pressao dinamica nao é

desprezivel, obtém-se
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_0(s) g,
Gols) = 505 = Fo (3.2)

Gl =5 =5 R (3.3)

Considerando o termo K; nulo e aplicando o critério de estabilidade de Routh-

Hurwitz, as seguintes relagoes podem ser obtidas

Kpps, — pa >0 (3.4)

K;>1/K, . (3.5)

A equagao (3.4) refere-se a estabilidade estatica, isto é, o momento de controle
(Kppp:) deve ser maior que o momento aerodinamico (u,). Ja (3.5) refere-se a es-
tabilidade dinamica, ou seja, o avanco de fase proporcionado pelo termo derivativo
deve ser maior que o atraso de fase do atuador. A partir da andlise de (3.4), o ga-
nho da malha pode ser aumentado indefinidamente. Entretanto, a introducao das
dinamicas dos sensores e filtros limitarda o aumento desse ganho, como sera visto

posteriormente.

Suponha que os ganhos K, e K, foram calculados adequadamente para estabilizar
o sistema. De posse da F.T de malha aberta do sistema apresentado na Figura
3.2, pode-se obter a curva de Nichols da Figura 3.3. Essa curva é tipica de um
veiculo aerodinamicamente instavel. Analisando tal curva, é possivel observar duas
margens de estabilidade: a margem de ganho baizo (MGB) do corpo rigido que esté
diretamente relacionada com a estabilidade estética, e a margem de fase (MF) do

corpo rigido, a qual esta relacionada com a estabilidade dinamica.

A MGB é a margem de ganho relacionada a uma frequéncia inferior de cruzamento
de fase. Serd visto durante esse capitulo que a medida que se inserem dinamicas
adicionais (sensor, filtros, etc) a curva de Nichols apresentard mais do que uma

margem de ganho. Logo, é necessario fazer a distingao entre tais margens.
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O valor da MGB ¢ dada por

Moy ~ Boks: (3.6)

Ha

para a estrutura da Figura 3.2. A frequéncia de cruzamento de fase (frequency cros-
sover) é dada principalmente pelo zero do acoplamento aerodinamico (refere-se ao
zero da F.T (3.1) que advém do acoplamento entre o movimento translacional e
rotacional na fase de voo atmosférica). Essa margem de estabilidade acomoda in-
certezas paramétricas relacionadas aos momentos de controle e aerodinamico, como

pode ser visto em (3.6).

Nichols Chart

40

20 Estabilidade Dinamica

Estabilidade
Estatica

Open-Loop Gain (dB)

~100 I I
-360 -315 -270 -225 -180 -135 -90
Open-Loop Phase (deg)

Figura 3.3 - Diagrama de Nichols da malha aberto do sistema apresentado na Figura 3.2

A margem de fase do corpo rigido esta diretamente relacionada aos atrasos proporci-
onados por varios elementos na malha de controle. No sistema analisado, somente o
atuador foi levado em consideracao. Entretanto, quando consideradas as dinamicas
do sensor, filtros e os atrasos proporcionados pela computacao digital, essa margem
de estabilidade é degradada. O diagrama de Nichols da Figura 3.4 mostra o efeito
das dinamicas ditas anteriormente quando essas sao inseridas no sistema. Nota-se
que, a margem de fase do corpo rigido é bastante degradada, enquanto a MGB quase

nao se altera.

As outras dinamicas (sensor, filtros e atrasos) podem ser aproximadas por um atraso
de tempo na regiao de frequéncia do corpo rigido, como pode ser observado pela
Figura 3.5. Veja que essa aproximacgao pode vir a ser utilizada na fase do projeto do

controlador do corpo rigido.
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Nichols Chart

15

—_ Gp + Atuador

— Gp + Atuador + Outras Dinamicas

Open-Loop Gain (dB)

_10 L I I
=270 -225 -180 -135 -90

Open-Loop Phase (deg)

Figura 3.4 - Diagrama de Nichols considerando as dinamicas de filtros, sensor, etc

Um valor baixo de margem de fase do corpo rigido no projeto final do controla-
dor pode indicar a necessidade de equipamentos com uma banda passante maior

(sensores e atuadores), o que implicaria em um atraso de fase menor no sistema.

Bode Diagram

i
3

?

&
T
i

—_ Gp + Atuador

=
I
i
i

Magnitude (dB)

|
3
T

— Gp + Atuador + Outras Dinamicas .

—— Aproximagé&o de Padé

-10
—90F -

-135

Phase (deg)
i
@
o

-225

10 10° 10
Frequency (rad/s)

Figura 3.5 - Diagrama de Bode contendo a comparagao entre as fung¢oes de transferéncia
de malha aberta quando dinamicas adicionais sao consideradas

45



3.1.2 Margens de estabilidade relacionadas a flexao

A estabilizacao dos modos de flexao é vista como o maior desafio no projeto do con-
trolador de atitude de um veiculo langador (GREENSITE, 1970). O modo de flexao
¢ excitado pelo atuador e sua realimentacao na malha ocorre por meio dos sensores
de atitude, os quais medem tanto o deslocamento do corpo rigido quanto os desloca-
mentos eldsticos devido a flexao, como pode ser visto na Figura 3.6 1. A estabilizacao

dos modos de flexao é realizada utilizando-se de filtros na malha de atitude.

A seguir serao discutidos alguns conceitos béasicos relacionados a estabilizacao dos
modos de flexao. Na Figura 3.6 é¢ mostrado o diagrama em blocos contendo todos os
elementos relevantes para a analise do primeiro e segundo modos de flexao para o
caso do VLS. A fungao de transferéncia Fiy(s) representa o filtro utilizado para esta-
bilizar os modos de flexao, Brs(s) a dinamica do sensor, Fpg(s) o filtro deste sensor,
enquanto o Z(s) é a aproximagao no dominio s do atraso proporcionado pela com-
putagao digital (no projeto real o controlador é implementado em um computador
digital).

Flexao
K,

s 428 0,5+ o,

K

5 st

s+ 28005+ cof‘i1

E)re + X 6(: K 63
K+ P Fy(s) H z(s) 2 — > G,(s)
Filtro Atuador Corpo
Rigido
1+ Kys [€ B.g(s)*Fag(s)

Figura 3.6 - Diagrama de blocos contendo as dinamicas relevantes para anélise linear dos
modos de flexao

Com a finalidade de facilitar o entendimento da importancia das margens de esta-

bilidade no projeto do filtro, a anélise sera feita de acordo com a sequéncia abaixo:

e (aso 1 - Dinamicas do Corpo Rigido + 1° modo de Flexao 4+ Dinamica

Na qual o termo Ky; = Teoi/m, (definido na Segao 2.7 )

46



do Atuador + Controlador Atitude + Filtro 1° modo de Flexao

Caso 2 - Dinamica do Caso 1 + Bra(s) + Fea(s) + Z(s)

Caso 3 - Caso 2 + atrasos na malha

Caso 4 - Caso 1 com a dinamica do atuador modificada

Caso 5 - Caso 2 + incerteza na frequéncia do 1° modo de flexao

Caso 6 - Caso 2 + segundo modo de flexao + filtro do 2° modo de flexao

Caso 7 - Caso 6 + incerteza na frequéncia do 22 modo de flexao

Analise do caso 1

Considera-se que as dinamicas dos filtros, sensor e Z(s) sejam instantaneas. Além
disso, considera-se que os ganhos K, e K, foram escolhidos adequadamente para
estabilizar o corpo rigido. De posse dos dados da Tabela A.1, que contém os dados
dos coeficientes relativos ao momento de méaxima pressao dinamica, ou seja, quando
o veiculo sofre o maior esfor¢o aerodinamico, é obtido o lugar das raizes da Figura
3.7. Nota-se que nao existe nenhuma regiao na qual o sistema é estavel, e que a
instabilidade ocorre devido a inser¢ao do modo de flexao. O lugar das raizes mostrado
nessa figura ¢ tipico de veiculos langadores no qual o sensor de atitude esta localizado
na parte superior do foguete. Outros casos sao discutidos na literatura (GREENSITE,
1970).

Considerando a instabilidade associada ao modo de flexao, é necessario algum tipo
de compensacao para estabilizar o sistema. Existem duas estratégias de estabilizagao

dos modos de flexao: a estabilizagao por ganho e por fase (WIE, 2008).

Um modo de flexao é dito fase estabilizado quando, independente do aumento do
ganho da malha aberta, o sistema em si nao se torna instavel por causa do modo de
flexao. Entretanto, um avanco ou atraso de fase na malha pode vir a instabilizar o
sistema pelo modo de flexao. Vale ressaltar que o aumento do ganho pode instabili-
zar o sistema por outros modos (polos), mas nunca pelo modo de flexao considerado.
Esse tipo de estabilizacao ¢é utilizado quando nao ha uma grande separacao entre
a frequéncia do corpo rigido e dos modos de flexao, pois como serd visto mais adi-
ante, qualquer tentativa de estabilizagao por ganho acarretara uma degradacao do

desempenho do corpo rigido.
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Figura 3.7 - Lugar das Raizes do sistema levando em consideracao o primeiro modo de
flexao

Em (3.8) é apresentada a equagao geral de um filtro de segunda ordem. Os para-
metros do filtro, Fy,(s) serdo sintonizados de forma que ocorra a estabilizagdo por

fase, enquanto a dindmica de Fy,(s) serd mantida unitéria.

FN<S) = FNl(S) X FN2<S) (37)
sendo,
2 2 2
Wal 5% + 2C1wn1 + Wiy
Fyi= | — " 3.8
N1 (wnl) $2 + 2Cpwar + w? (3.8)
e
2 2 2
Wao 5% + 2CpoWna + Wiy
Frno = [ =2 n 3.9
N2 (wn2> $% + 2(aowaz + w3, (3.9)

Na Figura 3.8 encontra-se o diagrama de Nichols com e sem a inclusao do filtro. Nota-
se que quando o modo de flexao ¢é fase estabilizado, o filtro molda a fase na regiao
de frequéncia do modo de flexdo. Essa afirmacao pode ser melhor compreendida
observando-se a Figura 3.9, na qual estao destacadas as regides do corpo rigido e

flexao.
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Nota-se ainda que no sistema nao compensado, a curva passa por cima do ponto
critico (-1) no sentido anti-horério da direita para a esquerda. Isso implica em uma
mudanca do nimero de voltas em torno do ponto -1 no gréafico de Nyquist. Para o
sistema ser estavel de acordo com o critério de Nyquist, a curva deve passar pelo lado
direito do ponto critico, mas nao pode contorna-lo por cima no sentido anti-horario,

como ¢ ilustrado no grafico em azul da Figura 3.8.

Nichols Chart
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Figura 3.8 - Diagrama de Nichols do sistema com um compensador para o modo de flexao
(via Fin1) e do sistema nao compensado
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Figura 3.9 - Diagrama de Nichols destacando a regiao do corpo rigido e flexao
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A estabilizacao do modo de flexao por fase pode ser vista também analisando-se
o lugar das raizes do sistema estabilizado. Observa-se na Figura 3.10 que o polo
associado a flexdo? nunca caminhard para o semiplano a esquerda com o aumento

do ganho.

Root Locus

35 J

30 7

Imaginary Axis (seconds_1)

-40 -30 -20 -10 0 10 20 30 40 50
Real Axis (seconds™)

Figura 3.10 - Modo de flexao fase estabilizado - Lugar das Raizes

Analise dos casos 2 e 3

Apesar de nao ocorrer a instabilizagao do modo de flexao por um aumento do ganho
da malha, a sua instabilizacao pode ocorrer através de um avancgo ou atraso de fase,
como ja foi dito anteriormente. Para ilustrar a influéncia de um atraso de fase na
regiao de frequéncia do primeiro modo de flexao, considera-se a inser¢ao das dinami-
cas do Brg(s), Fpg(s) e Z(s)?. Pode ser observado na Figura 3.11, que a introdugao
dessas dinamicas no caso estudado, deslocam o gréafico de Nichols principalmente no
eixo horizontal rumo ao ponto critico. Caso mais atrasos sejam inseridos na malha,

a curva poderd contornar o ponto critico, tornando o sistema instavel (Caso 3).

Anadlise do caso 4

Para ilustrar como um avanco de fase pode instabilizar a malha por meio do modo de
flexdo, é suposto que as dinamicas do Brg(s), Fra(s) e Z(s) sejam instantaneas, e,

que a banda passante do atuador tenha sido subestimada, com valor real seja cinco

20 polo associado a flexdo é o que estd na parte superior esquerda da figura.
3 As respectivas funcoes de transferéncia estdao no apéndice A
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Figura 3.11 - Modo de flexao fase estabilizado - Diagrama de Nichols (Caso 1, 2 e 3)

vezes maior que no Caso 1. Nota-se pela Figura 3.12, que o avango de fase provocado

pelo atuador também induz a instabilizacao do sistema pelo modo de flexao.
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Figura 3.12 - Modo de flexao fase estabilizado - Diagrama de Nichols (Caso 4)

Anadlise do caso 5

O filtro deve ser capaz de manter o sistema estavel mesmo na presenca de incertezas
na frequéncia do modo de flexao. A estimativa da frequéncia de flexao é feita por

meio de softwares de elementos finitos, e as frequéncias estimadas podem diferir
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daquelas observadas em voo. Outra observacao importante é que, devido a queima
de propelente, as caracteristicas de massa e inércia mudam e consequentemente as
caracteristicas do modo de flexao sao alteradas. Logo, essas consideracoes devem ser

levadas em conta no projeto do filtro de flexao.

Para ilustrar o efeito da variacao da frequéncia do 1= modo, apresenta-se o diagrama
de Nichols na Figura 3.13, considerando o caso nominal (Caso 2) e uma varia¢ao
da frequéncia do 12 modo de £10%. Nota-se que, apesar da variacao na frequéncia,
o sistema permanece estavel. Além disso, um incremento na frequéncia de flexao
desloca o gréafico na regiao de frequéncia do primeiro modo para a esquerda, enquanto
o oposto desloca o grafico para a direita. Sendo assim, é necessario reservar certas
margens de estabilidade de fase na regiao do modo de flexao para absorver essas

Iincertezas.

Nichols Chart
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Figura 3.13 - Modo de flexao fase estabilizado: 410 de variagao na frequéncia de flexao -
Diagrama de Nichols (Caso 5)

Margens de Estabilidade relacionadas ao modo de flexao fase estabilizado

Analisando-se os casos de 2 a 5, fica evidente a necessidade de boas margens de
estabilidade de fase para lidar com as incertezas paramétricas e dinamicas. Na lite-
ratura é sugerido que os modos de flexao fase estabilizado devam possuir margem de
fase maior que 45° (KADAM, 2009; JANG et al., 2010). Além disso, quando um modo
de flexao é fase estabilizado, esse fica bastante sensivel a atrasos e avancos de fase

na malha. Para o projeto do filtro, é recomendado ter um bom modelo de todas as
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dinamicas que influenciem na regiao de variacao do respectivo modo de flexao.

Analise Caso 6

Quando existe uma separacao razoavel em frequéncia entre os modos de flexao e
o modo do corpo rigido, é possivel realizar a estabilizacao por ganho. Essa técnica
consiste na insercao de filtros na malha, impedindo que o sistema de controle atue
na regiao de frequéncia dos modos de flexao. Um modo de flexao ganho estabilizado,
permanece estavel mesmo na presenca de incertezas na fase. Mas um aumento do
ganho de malha aberta ou a diminuicao do amortecimento associado ao modo de

flexdo pode levar a instabilizagao da malha pelo modo de flexao (WIE, 2008).

A fim de compreender os requisitos de estabilidade quando a técnica de estabilizacao
por ganho ¢ utilizada, sera considerado todos os elementos da Figura 3.6 exceto o
compensador Flo, utilizado para estabilizar o segundo modo de flexdao. Nota-se na
Figura 3.14, que o 2° modo de flexao é estavel. Entretanto, um pequeno atraso de

fase pode tornar esse modo instavel.

A estabilizacao por fase também pode se aplicar a esse modo, porém nao é reco-
mendada. Umas das razoes é que nas altas frequéncias, qualquer atraso na malha
pode fazer com que a curva de Nichols contorne o ponto critico, tornando o sistema
instavel. Além disso, nas regioes de alta frequéncia a incerteza no modelo é alta, nao
permitindo uma adequada estabilizagao por fase nessa regiao. Logo, a estratégia

recomendada ¢é a estabilizacao por ganho.

Nichols Chart
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Figura 3.14 - Diagrama de Nichols - Anélise do segundo modo de flexao
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Os valores dos coeficientes do filtro Fis(s) sao selecionados para prover a estabili-
zagao por ganho ao 2° modo de flexao. No diagrama de Nichols da Figura 3.15, fica
claro que nao havera problema de estabilidade relacionado ao 2 modo, mesmo na

presenca de atrasos consideraveis na malha.

Quando o modo de flexao é ganho estabilizado, é necessario definir outro requisito
de estabilidade para garantir que, mesmo na presenca de incertezas relacionadas ao
amortecimento do modo de flexdao ou ao ganho da malha aberta, o sistema permaneca
estavel. O requisito é definido como a diferenca entre o maximo pico na regiao de
variagdo do modo de flexdo (ganho estabilizado) e a linha de 0dB. Um valor entre
6 e 10 dB é recomendado (KADAM, 2009; JANG et al., 2010). Deve ficar claro que,
caso o segundo modo de flexdao cruze o 0 dB, isso nao garante que o sistema ficara

instavel, pois esse pode nao circular o ponto critico -1 como ¢é visto na Figura 3.14.

Na Figura 3.15 é apresentado o caso nominal (caso 6) e outros dois casos nao no-
minais. O primeiro refere-se a um aumento do ganho de malha aberta de 50%, e
o segundo a uma reducao do coeficiente de amortecimento associado ao segundo
modo de flexao em 50%. Note que, em ambos 0s casos, 0 sistema permanece estdvel
e que, caso o sistema nao possuisse essa margem de estabilidade, este poderia vir a

instabilizar dadas essas variagoes.

Nichols Chart Nichols Chart

30 T T T 30 T T T
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-20 -20
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Open-Loop Gain (dB)

—30}F

Nominal
Aumento do ganho de malha Aberta

S ||

-60 L L L -60 L L L
0 180 360 540 720 0 180 360 540 720
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|

50}

Nominal
Diminuigao do amortecimento do modo de flexdo

Figura 3.15 - Andlise do segundo modo de flexao, considerando incertezas no ganho da
malha aberta e no amortecimento relacionado ao modo de flexao
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Anadlise do caso 7

Considera-se agora os casos em que a frequéncia do segundo modo de flexao tenha
sido aumentada em 10 e 20%* respectivamente. Nota-se na Figura 3.16, que o sis-
tema permanece estavel. Sendo assim, é recomendavel que os filtros projetados para
estabilizar os modos de flexao por ganho sigam ao critério apresentado anteriormente

de forma a garantir a estabilidade mesmo na presenca de incertezas no modelo.

Nichols Chart
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Figura 3.16 - Analise do segundo modo de flexao - Considerando o aumento da frequéncia
do segundo modo de flexao

3.1.3 Margem de estabilidade de ganho alta (MGA)

A margem de estabilidade de ganho alta (MGA) é aquela que possui a frequéncia
de cruzamento de fase maior que a MGB, como pode ser vista na Figura 3.18. Vale
ressaltar que o aumento do ganho da malha aberta pode vir a instabilizar também
por meio do segundo modo de flexao, como foi visto na analise do Caso 6. A regiao de
frequéncia na qual esta margem de estabilidade estd localizada é entre o corpo rigido
e o 12 modo de flexao. Logo, a frequéncia de cruzamento de fase dessa margem de
estabilidade estd relacionada com as dinamicas do atuador, sensor e filtros inseridos

na malha.

A fim de avaliar a importancia dessa margem, considera-se um aumento de 10% e

20% sobre o parametro ug, que representa o momento de controle. Nota-se na Figura

4Uma diminuicdo na frequéncia nio foi considerada, pois durante a sintonia do filtro j& se
considerou o pior caso do limite inferior.
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3.17, que esse aumento desloca o grafico de Nichols na regiao do corpo rigido para
cima e quase nao altera a curva na regiao dos modos de flexao. Logo, para garantir
a estabilidade devido a incerteza paramétrica associada ao momento de controle e a

demais parametros, é sugerido que a MGA seja de, no minimo, 6dB (KADAM, 2009).

Nichols Chart
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Open-Loop Phase (deg)

Figura 3.17 - Anélise da margem de ganho alta

3.1.4 Resumo das Margens de Estabilidade

No diagrama de Nichols apresentando na Figura 3.18 encontram-se as margens de
estabilidade tipicas de um veiculo langador instavel apresentadas nessa secao. Os
valores recomendados para projeto sao (KADAM, 2009; JANG et al., 2010):

e No minimo 6 dB de margem de ganho e 30° de margem de fase para o
corpo rigido no caso nominal

e No minimo 45° de margem de fase para os modos de flexao estabilizados

por fase no caso nominal
e No minimo 9 dB de margem de ganho para os modos de flexao estabilizados

por ganho no caso nominal

Esses valores foram utilizados pois, de acordo com os autores, o projeto realizado

considerando tais requisitos garantiam bons desempenhos em voo do sistema de
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Figura 3.18 - Margens de estabilidade utilizadas no projeto de um veiculo lancador.

controle de atitude.
3.2 Requisitos da resposta temporal de curto periodo

O sistema de controle de atitude de um veiculo lancador tem como um dos objetivos
rastrear os comandos de atitude advindos do algoritmo de guiamento. O sinal de
referéncia para o controlador de atitude varia de acordo com a fase de voo do foguete,
como pode ser visto na Figura 3.19, em que se encontra um grafico qualitativo
da variacao temporal do sinal de referéncia durante a ascensao do veiculo na fase

atmosférica.

Nessa secao, sera avaliado qualitativamente como os requisitos no dominio do tempo
(tempo de assentamento, maximo sobressinal, tempo de subida, etc) variam de
acordo com a fase de voo em questao. Vale ressaltar que, nessa secao, os requi-
sitos abordados estao relacionados com a dinamica de curto periodo. Logo, nao se
pode inferir resultados concretos sobre a dinamica de longo periodo, sendo necessario

uma simulacao completa.
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m— Pitch Over
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Atitude °
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Figura 3.19 - Perfil tipico de atitude no plano de arfagem durante a fase atmosférica (Sinal
de referéncia)

3.2.1 Decolagem do foguete

Durante a decolagem o requisito mais importante é evitar a colisao com a torre
de lancamento. O elemento determinante para o lancamento é o vento, pois esse
pode fazer com que o veiculo translade e, consequentemente, colida com a torre de
lancamento. Sendo assim, existe um requisito que impoe os perfis maximos de vento

admissiveis para a decolagem.

Do ponto de vista do sistema de controle, o principal requisito é de manter o veiculo
estavel mesmo na presenca de incertezas. Esse requisito pode ser obtido respeitando
as margens de estabilidade descritas anteriormente. Além disso, o sistema de controle
deve manter o veiculo na posicao vertical e isso é obtido projetando-se um controla-
dor regulador. Nessa fase de voo nao é recomendavel a utilizacao de nenhum termo
integral na malha, pois o sistema de controle é ativado alguns segundos antes da
ignicao dos propulsores. Essa agao faz com que o algoritmo de controle ja comece
a processar os erros de atitude e enviar comandos ao atuador, produzindo acoes de
controle sem efeito devido a inexisténcia de empuxo. Caso haja um termo integral no
algoritmo de controle, esse irda comecar a acumular o erro. Quando ocorrer a ignigao,
a contribuicao do termo integral no controle pode ser grande o suficiente para causar

excessivo comando de atitude e um possivel choque com a torre.
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3.2.2 Manobra de Pitch Over

Logo apés a decolagem ¢é executada a primeira grande manobra conhecida como pitch
over. Essa manobra tem como objetivo preparar o veiculo para a suave inser¢ao na
préoxima fase de voo, também conhecida como zero lift trajectory (gravity turn). Vale
salientar que alguns veiculos executam uma manobra de rolamento simultaneamente
com o pitch over, essa outra manobra tem como objetivo alinhar um dos eixos
do veiculo com o plano de voo. A manobra de pitch over é executada durante os
instantes iniciais do voo, onde a pressao dinamica nao é alta, evitando-se assim

grandes esforgos estruturais devido a aerodinamica.

Durante essa manobra o sinal de referéncia é composto por varias rampas com
diferentes inclinagoes, como pode ser visto na Figura 3.19. Nessa fase, é recomendével

rastrear os comandos de atitude com o minimo erro.

Considera-se o diagrama de blocos da Figura 3.2 apresentado na secao anterior.
Nessa fase de voo a pressao dinamica e o termo f, sao despreziveis. Logo, a F.'T que

representa a dinamica do veiculo (ver equacao (3.1)) pode ser simplificada por
M.

A equacao da malha fechada para esse sistema, a partir da entrada de referéncia, é

Ga(s) = o) _ Boltofis. : (3.11)
Oref(s) 83+ Kus? + KgK,Kopg, s + K, K pp,

considerando K; = 0. Considerando que os polos da malha fechada sejam da forma

P(s) = (s +p) (5° + 2(wns + w?) (3.12)

na qual os polos dominantes sao alocados escolhendo-se os parametros w, e ¢ (a
frequéncia natural de oscila¢ao e o amortecimento do corpo rigido, respectivamente).
O polo p é devido a insercao da dinamica do atuador. Comparando os termos da

equacao anterior com os da equagao (3.11), as seguintes relagoes podem ser obtidas:

2Cwr,
(= (3.13)
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1 2(
Kiy=———+— . 3.14
d K, —2Cw, + Wn, ( )

Calculando-se o erro em regime estacionario dada uma entrada em rampa, é obtida

a equacao

Ey=0.K,; . (3.15)

No projeto de controle, os polos dominantes sao escolhidos a fim de oferecer a ade-

quada resposta transitoria.

Com a finalidade de analisar a escolha dos parametros dos polos dominantes, é con-
siderado que a dinamica do atuador seja rapida o suficiente a fim de nao influenciar
na resposta transitoria do sistema. Essa consideragao serd analisada posteriormente

no Capitulo 4.

Em um sistema de segunda ordem da forma

w?

Gy = L 3.16
27 24 2wns + w2 (3.16)

o tempo de assentamento é dado por (FRANKLIN et al., 2010)

4.6
te ~ — 3.17
- (317
em que 0 = w,(. O tempo de subida é aproximadamente
1.8
t, ~ — 3.18
= (315)
e a margem de fase é
Mp ~ 100¢ (3.19)

para valores de MF menores que 70°.

Nota-se que especificando o valor minimo e maximo para o tempo de subida e os

valores minimos para o tempo de assentamento e a margem de fase, define-se uma
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regiao permissivel para alocacao dos polos, como pode ser visto na Figura 3.20. Essa
regiao esta contida entre os dois circulos e as retas que definem o minimo valor para

o parametro (.

Plano Complexo

Imaginério

Figura 3.20 - Area permitida para alocacao dos polos dominantes

A restricao para o valor minimo de tempo de subida esta ligada com a maxima
banda passante permitida para o corpo rigido, para garantir uma boa separacao em
frequéncia entre o corpo rigido e o primeiro modo de flexdo. Isto permite posteri-
ormente a estabilizacao do modo de flexao. Vale ressaltar que outros elementos na

malha, tal como sensores e atuadores, também limitam a maxima banda passante.

Estes requisitos podem também ser visualizados no dominio do tempo por meio da

Figura 3.21, na qual se encontra a resposta degrau de um sistema de segunda ordem.

Outro requisito no projeto é minimizar o erro em regime permanente a uma entrada
em rampa. Nesse caso, ¢ necessario minimizar o valor do ganho derivativo Ky, como
pode ser visto na equagao (3.15). Se a banda passante do atuador for muito maior
que a do sistema, o minimo valor de K; é dado escolhendo o maximo valor w, e
pelo parametro ¢ definido pela margem de fase minima, para tanto basta analisar
a equagao (3.14). Entretanto, é melhor definir um minimo erro aceitavel em cada
fase do voo, pois dessa maneira obtém-se mais liberdade na escolha dos parametros.
Essa liberdade é recomendada, pois, como sera visto no decorrer desse trabalho,
os requisitos no dominio do tempo e das margens de estabilidade sao conflitantes.

Logo, é necessaria essa liberdade na escolha dos ganhos para tentar acomodar o
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Figura 3.21 - Resposta ao degrau contendo os requisitos no dominio do tempo

maior nimero de requisitos.

Durante o projeto também deve-se levar em consideragao outros tipos de erro, como
por exemplo, o erro associado ao desalinhamento da tubeira (atuador), ou a nao
excentricidade do centro de massa do veiculo. O desalinhamento do atuador sempre
ocorre devido a imprecisao na montagem do atuador. Ambos podem ser vistos no
projeto do sistema de controle como uma perturbacao em aceleracao angular, como
apresentando na Figura 3.22. A equacgao do erro em regime estacionario, acrescen-

tando a perturbacao é dada por:

) Hd
Ess = Qch - (320)
Kppg,

em que pg ¢ a aceleragao angular provocada pelo desalinhamento da tubeira.

Nota-se que, para diminuir a influéncia desse erro, é necessario o aumento do ganho
proporcional, mas isso nem sempre € possivel por varios motivos mencionados nesse
capitulo, como por exemplo a interacao entre o corpo rigido e os modos de flexao.
Porém, caso seja necessario o erro nulo nessa fase, a introdugao de um termo integral

é inevitavel.
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Figura 3.22 - Diagrama do sistema de controle contendo uma perturbagao em aceleragao
angular

3.2.3 Manobra do gravity turn

A manobra de gravity turn é de suma importancia, pois ao se utilizar a gravidade
para “manobrar” o veiculo, quase nao se utiliza o empuxo para tal fim. Assim, o
empuxo € utilizado somente para acelerar o veiculo. A explicagao para essa manobra
é a seguinte: o vetor aceleracao da gravidade sempre aponta para o centro da Terra,
logo a aceleracao total que age sobre o veiculo nunca estard alinhada com o seu eixo
longitudinal®. Isso faz com que, no instante seguinte, o vetor velocidade do veiculo
nao fique alinhado com eixo longitudinal, como exemplificado na Figura 3.23. Sendo
assim, é gerado um angulo de ataque, e caso o veiculo seja aerodinamicamente estavel
fard com que esse gire em torno do seu CG a fim de zerar esse angulo, ou seja,
alinhando-se o eixo longitudinal do veiculo com o vetor velocidade. Para veiculos
aerodinamicamente instaveis é necessario um sistema de controle para efetuar a
mesma manobra, pois o momento criado devido ao angulo de ataque nao faz com
que o veiculo alinhe-se com o vetor velocidade e sim com que ele gire para o lado

oposto (instabilidade).

A partir dessa breve introducao, sera analisado os requisitos no dominio do tempo
para essa fase de voo. Analisando a Figura 3.19, nota-se que a manobra do gravity
turn pode ser aproximada por varios segmentos de retas. Além disso, pode-se notar
que a inclinacao da reta diminui ao longo do tempo. Outro fator importante a ser
levado em conta é que a pressao dinamica durante esta fase de voo nao é desprezivel,
logo se o centro de pressao nao coincidir com o centro de massa, o coeficiente fi,
nao podera ser desprezado. Sendo assim, a partir da Figura 3.2 e considerando que

a F.T da planta seja dada por (3.2), a funcao de transferéncia da malha fechada

5Considerando que esse no estd mais na vertical.
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agravity

Figura 3.23 - Manobra do gravity turn Fonte: (WIKIPEDIA, 2013)

considerando um controlador PD é

KpKaluBz
8% + K87 + (K, KgKapip, — fta) 8 + Ko (Kppis, — o)

Gy = (3.21)

Assumindo que a equacao caracteristica da malha fechada tenha o mesmo formato

da Eq. (3.12), as seguintes relagdes podem ser obtidas:

p =K, —2Cw, (3.22)
2Cwn,
Kppp, = o = Wy (1 - ? ) (3.23)
€
2 4 2w, (K, — 2
Ky = Yot 2n (Ko = 200n) | Ha (3.24)
KaKpuﬁz KaKpl’Lﬁz

Nota-se que o lado esquerdo da Eq. (3.23) é exatamente o momento estético referido
na Eq. (3.6). Caso o mesmo raciocinio anterior fosse aplicado, o w, minimo seria
definido pelo tempo de subida. Entretanto é necessario cumprir o requisito de MGB
discutido na secao anterior. Esse requisito podera sobrepor o valor de w,, minimo na

maioria do intervalo durante o voo atmosférico.
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Para exemplificar a ideia expressa anteriormente, assuma-se que a dinamica do atu-
ador seja considerada instantanea e que o requisito da MGB seja de no minimo 6
dB como descrito na secdo anterior. Isso implica que o valor K,uz (momento de
controle) deve ser duas vezes maior que p, (momento aerodinamico). A partir dessa

andlise e da Eq. (3.23) é obtida a seguinte relacao

W > /o - (3.25)

Nota-se que pela equagao anterior, que o valor de minimo de w,, possui outra restri-
¢ao, a qual pode vir a sobrepor o minimo valor que w, deva possuir para atingir o
tempo de subida minimo. Nota-se ainda que ao se inserir a dinamica do atuador o
valor do w, terd que ser ainda maior, como pode ser visto na Eq. (3.23). Pela mesma
equacao percebe-se que o valor de w, nao pode ser aumentado indefinidamente e é

limitado por

Ky > 2w, . (3.26)

A resposta transitéria do sistema em questao depende somente do posicionamento
dos polos, visto que ele nao possui zeros. Ja a resposta em regime permanente
depende somente dos coeficientes da funcao de transferéncia da malha fechada. O
erro em regime estaciondrio a uma entrada pode ser obtido como apresentando em

(CHEN, 1993). Para o caso estudado, o erro é dado por

. —Ma .
Ey(t) =0.—————t+0.A 3.27
() = g i+ (3.27)

em que

Ko (KoK K ajis — fia
= Boms (Kol Kap — pa) (3.28)

K, (Kp:uﬁ - :U’a)2

Analisando a Eq. (3.27) pode-se mostrar que o aumento da MGB, reduz o erro em
regime estacionario. Porém, para aumentar essa margem de estabilidade, é necessario
aumentar a frequéncia natural de oscilacao do corpo rigido, mas isso nem sempre
é possivel devido a banda passante do atuador, como pode ser visto na Eq. (3.26).
Outra restricao que impede o aumento indefinido da frequéncia natural do corpo
rigido, é a maxima banda passante permitida para o corpo rigido a fim de evitar a

excitacao do primeiro modo de flexao.
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Quando o erro em regime estacionario provido por um controlador PD nao for sa-
tisfatorio, é necessaria a insercao de um termo integrador. Para um controlador PID

como apresentado na Figura 3.2, o erro em estado estacionario é dado por:

E(t) = 6. (Kd - K’j‘; 5) . (3.29)

O requisito de rastrear o programa de atitude precisamente na fase atmosférica
é abordado em (KADAM, 2009). Em algumas missoes nao é necessario rastrear a
referéncia de atitude precisamente, haja vista que o erro em atitude nao produz
uma grande dispersao na trajetoria. Entretanto, a dispersao na trajetoria aceitavel
varia de missao para missao e a influéncia do erro de atitude nessa dispersao deve

ser analisada para definir o maximo erro permitido.

3.3 Comentarios finais sobre as margens de estabilidade e requisitos no

dominio do tempo

O projeto do controlador nao pode ficar restrito somente a anélise linear apresentada,
pois essa se baseia somente na dinamica de curto periodo. Apesar dos requisitos
de margem de estabilidade e do dominio do tempo serem bons indicativos para o
projeto controlador, ¢ mandatorio realizar varias simulagoes contendo a dinamica
completa nao linear e variante no tempo para avaliar o comportamento do veiculo.
Normalmente, apds essas simulacoes ocorrem alguns ajustes finos dos ganhos para

prover o sistema como um todo um melhor desempenho.

As margens de estabilidade e os critérios do dominio do tempo discutidos nesse

capitulo serao utilizados nesse trabalho como requisitos de projeto.
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4 COMPARACAO DAS ESTRUTURAS PD/PID E ESPECIFICACAO
DOS REQUISITOS DOS FILTROS

Primeiramente é apresentado alguns estudos para auxiliar no projeto do sistema de
controle. Antes do calculo dos ganhos, é necessario definir a estrutura do controla-
dor a ser utilizada. Um dos estudos aqui apresentado compara diferentes tipos de

estruturas de controlador objetivando entender os prés e contras de cada uma.

Em seguida é apresentado um estudo que propoe uma ideia de como especificar os
requisitos do filtro para que esse atinga os requisitos das margens de estabilidade
associadas aos modos de flexao. Por fim, é realizada uma comparacao entre diferentes
tipos de filtros para estabilizar os modos de flexao e minimizar o impacto no corpo

rigido.

4.1 Comparacao entre diferente tipos de arquitetura para o controle do

corpo rigido

Nessa secao serao avaliadas 4 tipos diferentes de estruturas: na Figura 4.1 encontram-
se as estruturas que contém os controladores PD (Proporcional-Derivativo) e na Fi-
gura 4.2 encontram-se as estruturas que contém os controladores PID(Proporcional-
Integral-Derivativo). Com o intuito de simplificar as anélises, é analisado primeira-

mente as estruturas I e II.

Estrutura | \LUd
0ef + O, R 5, R 9
Ky > G,(s) > G,(s) >
Atuador Veiculo
Langador
1+Kys €
Estrutura Il U"d
6ref + + 0 63 0
Koz ; G,(s) > G,(s) >
Atuador Veiculo
Ky s e Lancador
1 |e

Figura 4.1 - Estruturas contendo um controlador PD

As equacoes da malha aberta e fechada para a estrutura I sao, respectivamente,

67



Na(s)Np(s)
Do(s)Dy(s)

K1 Na(5)Np(s)
Dq(s)Dp(s) + Na(8)Np(s) (Kar Kpis + Kpr)

GOpl(s) = Kpl (1 + Kdls) (41)

Gean(s) = (4.2)

em que N,(s) e D,(s) sao, respectivamente, o numerador e denominador da F.T do
atuador, enquanto N,(s) e D,(s), representam o numerador e denominador da F.T

do veiculo lancador.

A equacao da malha aberta da estrutura II é dada por

Na(s)Ny(s)

Gop2(s) = (Kp2 + Kgos) m

(4.3)

e da malha fechada

Kp?Na(S)Np(s)
D,(s)D,(s) + Nu(s)Np(s) (Kaos + Kp2)

Gea(s) = (4.4)

Comparando as equagoes da malha aberta (4.1) e (4.3), e as de malha fechada (4.2)
e (4.4) a fim de obter uma relagao para que essas possuam a mesma F.T| sdo obtidas

as relagoes a seguir:

Ky = Kpp (4.5)
e
KanKp = Ka . (4.6)

Haja vista que existe uma relacao entre os ganhos dos dois sistemas que permitem
obter a mesma F.T, pode-se afirmar que as estruturas I e II sdao equivalentes. Essa
mesma conclusao anterior pode ser obtida fazendo uma manipulacao do diagrama
de blocos da Figura 4.1.

A equacao de malha aberta da estrutura III é dada por

a (KpBKd382 + Kp3Ka3s + Kp3s + KIS) Na(s)Np(s)
ol3 —
s
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Estrutura lll \l'“d

6ref * K, 6 6 6
( (Kps + =) —{G,(s) —{ G,(s) >
Atuador Veiculo
Langador
1+Kys [€

Estrutura IV
+ 0 o) 0

0. +
ref, (Kps + 522 Gi(s) =3 G,(s)
Atuador Veiculo
| Lancador

Figura 4.2 - Estruturas de Controlador PID

A 4
v

~
<4
&

wn

[

=
N

e
(Kp35 + Kis) Na(s)Np(s)
Gusz = 5 (4.8)
Da(s)Dy(s)s + Na(s)Np(s) (Kps Kazs® + KrsKags + Ky + Ki3)
para a malha fechada. Ja as equagoes da estrutura IV sao
Gt = Kays® + Kpas + Ky \ Na(s)Na(s) (4.9)
s Da(s)Dy(s)
para a malha aberta, e
K Ki4) No(s)N,
Gcl4 — ( p48 + 14) (8) P(S) (410)

Da(S)Dp(S)S + Na<8)Np($) (Kd482 + Kp48 + K[4)

para a malha fechada. Comparando as equagbes da malha fechada (4.8) e (4.10) para

se alocar os polos no mesmo local, obtém-se as seguintes relagoes:

K3 =Ky
KdSKIS —|— Kpg - Kp4 (411)
KpsKas = K

Alocando-se os polos de malha fechada no mesmo lugar, implica que a F.T de malha
aberta das estruturas Il e IV sejam iguais. Entretanto, as F.T de malha fechada das
estruturas I1I e IV sao diferentes, pois os zeros sao posicionados em locais diferentes,

implicando em uma resposta temporal diferente.
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4.2 Comparagao do desempenho das estruturas considerando a fase de

voo em que a pressao dinamica é desprezivel

As estruturas utilizadas para a comparacao da resposta em regime permanente sao
I, III, e IV, visto que a estrutura I e II sdo semelhantes. Considerando a pressao

dinamica desprezivel, a F.T do veiculo lancador é dada por

G,(s) = 2= (4.12)

52

4.2.1 Erro em regime permanente dada uma entrada rampa e uma per-

tubacao degrau

O erro em regime permanente, dada uma entrada em rampa r(t) = 0.t para estrutura

I, III e IV é dada respectivamente por

Essl = échl (413)
By = 0.K 43 (4.14)
E.=0 (4.15)

para cada uma das estruturas. A resposta em regime permanente dada uma pertur-

bacao em degrau como mostrado na Figura 4.2 é

Hd
ssl — — (416)
Kpis:

para a estrutura I. As estruturas III e IV possuem erro nulo a uma perturbacao em

degrau, visto que essas possuem um integrador na malha.

A resposta temporal de um sistema linear com duas entradas agindo simultanea-
mente é a soma das respostas, obtidas para cada entrada separadamente. Sendo

assim, o erro em regime permanente total é dado por

' Hd
Essl - Qchl - (417)
Kppip:
para a estrutura I e
B = 0Ky (4.18)

para a estrutura III. O erro em regime permanente para a estrutura IV é nulo.

Vale salientar que é possivel obter erro nulo em regime permanente para uma en-

70



trada rampa na estrutura I introduzindo-se um controlador feedforward da forma

apresentada na Figura 4.3.

gref
> Ka Estrutura |
,],Hd
I8l"ef +LF 6c 63 0
( K, > G,.(s) > G,(s) >
Atuador Veiculo
Lancador
1+Kys [€
B Estrutura Equivalente ,LH-d
0 Oer 0
—5l Ko(1+ Ky ) X —>| G,(s) > Gy (s) U
Atuador Veiculo
Lancador
Ko(1+Kys) (€

Figura 4.3 - Estrutura I adicionado o controlador feedforward

Essa é uma alternativa factivel, pois o sinal de comando (perfil de atitude) é conhe-
cido previamente, e, além disso, a curva possui carater suave, evitando descontinui-
dades no sinal de controle. A introducao de um feedforward na malha de controle
aumenta a banda passante do sistema, o que poderia eventualmente excitar os mo-
dos de flexao. Porém, a variacao do sinal de comando é muito lenta, logo o problema
mencionado anteriormente nao ird ter grande influéncia. Apesar da introducao do
feedforward anular o erro quanto a entrada rampa, o erro devido a uma perturba-
¢ao nao pode ser anulado dessa maneira, pois esse nao é conhecido a priori. Entao,
somente a introdugao de um integrador na malha trard o erro para zero. O mesmo
raciocinio pode ser aplicado a estrutura III para trazer o erro a uma entrada em
rampa para zero. A Tabela 4.1 contém o resumo do erro em regime permanente

para as estruturas avaliadas nessa subsecao.
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Tabela 4.1 - Tabela erros em atitude (Pressao dindmica desprezivel)

Erro em regime permanente
Estrutura | Atitude de Referéncia | Desalinhamento Tubeira | Vento
Toull E..=0.Kn E, = —#}f& -
I11 E,, =0.K - -
v - - -
I* ou IT* — E, = — gl -
I11* — — —

4.2.2 Rejeicao a perturbagoes de vento

Durante essa fase de voo o coeficiente de momento aerodinamico, ., ¢ aproxima-
damente zero. Sendo assim, perturbagdes devido ao vento (rajadas e gradiente) nao

irao perturbar o veiculo em atitude.
4.2.3 Comparacao entre as margens de estabilidade

Como foi visto no capitulo anterior, as margens de estabilidade sao de suma im-
portancia para o sistema de controle de um veiculo lancador, pois garantem uma
robustez mesmo na presenca de incertezas paramétricas e dinamicas. A seguir serd
ilustrado como a introducao de um termo integral pode vir a reduzir as margens
de estabilidade do sistema. Serd utilizado para tanto a estrutura II (PD) e a es-
trutura IV (PID) (Figura 4.1 e Figura 4.2 respectivamente). Nota-se que a unica
diferenca entre essas duas estruturas esta na adicao termo integral na malha direta

da estrutura IV.

A estrutura III nao serd analisada, pois é assumido que as estruturas III e IV possuam
os mesmos polos dominantes. Logo, ambas possuem a mesma equacao de malha

aberta como pode ser visto analisando as Eqgs. (4.7) e (4.9).

Supoem-se a principio que a dinamica do atuador possa ser desprezada e que a F.T
de G,(s) é dada por (4.12). Além disso, supdem-se que os polos de malha fechada da
estrutura II sejam alocados escolhendo-se w, e (. Logo, pode-se obter as seguintes

relagoes para os ganhos a partir da Eq. (4.4)

2
K= Yn gy XY (4.19)
KBz KBz

Substituindo os ganhos proporcional e derivativo obtidos anteriormente na equagao
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da malha aberta da estrutura II, (Eq. (4.3)), chega-se a equagao

w2 4 2wy
=~

Gopa(s) (4.20)

s
da malha aberta em funcao dos parametros dos polos dominantes. A equacao da

malha fechada é dada por

2

Gan(s) = = 2@; i (4.21)

Para a estrutura IV, os polos sao dados pela escolha dos parametros w,, ( e a. A

equacao carateristica de malha fechada ¢é dada por

Daa(s) = (8% + 2Cwps + w?) (s + awy) . (4.22)

Igualando os termos de mesma poténcia da equacdo anterior com a Eq. (4.10),

obtém-se

9 1) w? 9 ; 3
Hpz Hpz KBz

Da mesma forma, pode-se obter a equacao da malha aberta substituindo o resultado

anterior na Eq. (4.9), chegando a

(20 + @) wyps> + (2Ca+ 1) w2s + aw?
33

Gol4 =

(4.24)

(2Ca+ 1) w2s + aw?
§3 + (2¢ + a) wps? 4+ (2Ca + 1) wis + aw?

G = (4.25)

para a malha fechada.

Para efetuar a comparacao entre as duas estruturas, os valores dos parametros w,, = 3
e ( = 0.7 serao mantidos fixos, enquanto « ¢é variado. Na Figura 4.4, encontra-se o
diagrama de Bode da malha aberta da estrutura PD e PID para diferentes valores

de a.

Nota-se que para pequenos valores de a o controlador PID se aproxima de um contro-

lador PD. Na medida em que o valor de « cresce, o valor a frequéncia de cruzamento
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Bode Diagram

200 T
a=0.1

150

100

Magnitude (dB)
al
o

-50
-90

-180

Phase (deg)

_270 > T | 5 | =
10° 10" 10 10" 10
Frequency (rad/s)

Figura 4.4 - Diagrama de Bode da malha aberta para os controladores PD e PID

de ganho aumenta, e a margem de fase mantém-se praticamente inalterada. Valo-
res maiores da frequéncia de cruzamento de ganho produzem um tempo de subida

menor e um tempo de assentamento semelhante, como pode ser visto na Figura 4.5.

A principio, o uso do controlador PID nao acarretaria sérios problemas. Porém,
a medida que outras dindmicas forem inseridas na malha (atuador, sensor, filtros,
etc), essas irdo introduzir atrasos de fase na malha, e, quanto maior a frequéncia
de cruzamento de ganho do sistema maior serd o impacto em relacao a margem de
fase do corpo rigido. Para ilustrar o raciocinio, a dinamica do atuador sera inserida.
Observa-se na Figura 4.6, que s6 a introducgao dessa dinamica ja reduz consideravel-
mente a margem de fase do sistema, e que quanto maior a frequéncia de cruzamento
de ganho maior esse impacto. Caso mais elementos na malha (sensor, filtros, etc)
sejam inseridos, o sistema podera ficar instavel. Além disso, os modos de flexao

limitam a méxima frequéncia de cruzamento de ganho.

Vale ressaltar que, nesse exemplo, os parametros w, e ¢ foram mantidos constan-
tes, enquanto « variava. Pode-se conseguir um desempenho aceitavel em termos de
frequéncia e no dominio do tempo variando esses parametros sem aumentar consi-
deravelmente a banda passante ou frequéncia de cruzamento de ganho. Entretanto,
para os mesmos valores w, e (, a estrutura PD terd margens de estabilidade melhores

que a estrutura PID.
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Step Response

14 T T

a=0.1
a=1 4
a=3
a=10
7PD -

Amplitude

L
2 25 3 35 4 45 5
Time (seconds)

Figura 4.5 - Resposta a uma entrada em degrau para os controladores PD e PID

Bode Diagram

2000 e a=0.1F
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Figura 4.6 - Diagrama de Bode da malha aberta para os controladores PD e PID contendo
a dindmica do atuador
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4.2.4 Comentarios finais

Como foi visto, existem alternativas de se obter erro nulo para entrada em rampa
sem a adicao de um integrador, haja vista que a atitude de referéncia é conhecida
a priori. Ja os erros associados as perturbacoes externas desalinhamento da tubeira
s6 podem ser corrigidos com o uso de um integrador na malha. Porém, a adicao de

um integrador na malha pode vir a prejudicar as margens de estabilidade.

4.3 Comparacao das estruturas quando a pressao dinamica nao é des-

prezivel

Quando a velocidade do veiculo é grande e a pressao dinamica nao é desprezivel
(fase atmosférica), a F.T do corpo rigido para essa fase de voo pode ser aproximada

por
Hp

G == . 4.26

o) = (426)

4.3.1 Erro em regime permanente dada uma entrada em rampa e uma

perturbacao em degrau

Realizando o mesmo procedimento da Secao 4.2 para obtencao da resposta do erro

em regime permanente dada uma entrada em rampa, obtém-se as equacoes a seguir

—Ha A Kp,uﬁz (KpKdKA,U/Bz - Ma)

B (t) =6, t+0, (4.27)
Kpuﬁz — Ha Ky (Kp,U/BZ - ,Uoz)2
Ess?)(t) - éc (Kd - Ha ) (428)
Klp“ﬁz
Ess4(t) - éc Mo (429)
Kipp:

que representam o erro em regime permanente para a estrutura I, I1I e IV respecti-

vamente.

A anadlise inicial se dard pelas estruturas III e IV, que possuem um integrador no
ramo direto. Essas duas estruturas possuem erro em regime permanente limitado,

dada uma entrada em rampa. Nota-se que na estrutura III é possivel obter erro nulo
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escolhendo-se os ganhos tal que (SOUZA; LEITE FILHO, 2011)

Ha
Hpz

KiKq =

(4.30)

Entretanto, os valores de p, e pg. reais diferem dos nominais utilizados durante
o projeto. A anédlise de sensitividade paramétrica das equagoes do erro em regime
permanente para a estrutura III e IV em relacao ao coeficiente A = #a/ps., é dado

por

degs =

S |
a—AéA— EéA ) (4.31)

Como pode ser visto na Eq. (4.31) a variagao dos parametros p, e ug, afetam da
mesma forma o erro em regime permanente nas duas estruturas (III e IV). Além

disso, quanto maior o valor do ganho integral menor ¢ a influéncia.

Para exemplificar os resultados, serao projetados os controladores para estrutura
IIT e IV como descrito a seguir. Em ambos os casos a dinamica do atuador sera

desprezada para o calculo dos ganhos.

Os polos da estrutura IV sao alocados escolhendo-se os parametros (, w, e a. Logo,

comparando-se a equacao carateristica em malha fechada dada em (4.10) com
Das = (8* + 2Cwps + w?) (s + awy,) (4.32)

obtém-se as seguintes relagoes para os ganhos da estrutura IV.

= A b e wn(ka) o owd
P Kpz ’ Hpz ’ KBz

O controlador da estrutura III é projetado para se obter erro nulo a uma entrada
em rampa. Esse requisito impoe uma restricao no calculo dos ganhos dada pela Eq.
(4.30). Além disso, serdao alocados dois polos do sistema escolhendo-se os parametros

¢ e wy,. Logo, a equacao carateristica de malha fechada da estrutura III é dada por

Dys = (8* + 2Cwps + w?) (s + p) (4.34)
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sendo p o polo que nao pode ser fixado!. Comparando a equacao anterior com a Eq.
(4.8) e utilizando a restrigao dada pela Eq. (4.30), obtém-se o seguinte sistema de

equacoes algébricas nao-lineares.

Kptipe — 2Cwnpip Kp Ky + 4Cw) — wi = 0
K3K,w2pg, — 20w Kyq — pio =0 (4.35)
KiK; = :?‘*

Resolvendo esse sistema de equagoes obtém-se os ganhos K,,, K e K.

Na tabela a seguir sao apresentados os coeficientes compativeis de um foguete no
instante da maxima pressao dinamica, e os respectivos ganhos do controlador. Esses
dados serao utilizados para visualizar o efeito do integrador tanto do ponto de vista

da resposta temporal, quanto das margens de estabilidade posteriormente.

Tabela 4.2 - Tabela dos coeficientes e parametros correspondente

Parametros e coeficientes

Hae | fa ¢ Wn o
Valor | 7 4 0.8 3 0.2
Ganhos K, K, K;

Estrutura I1 1.8571 | 0.6857 0
Estrutura III 2.020 0.415 1.376
Estrutura IV 2.268 | 0.7714 | 0.7714

De posse dos dados da tabela acima é obtida a Figura 4.7, na qual esta o grafico
da resposta a uma entrada em rampa para a estrutura ILIII e IV. Nota-se que a
estrutura II nao é capaz de rastrear a atitude de referéncia, enquanto a estrutura
IV fornece um erro constante. A estrutura III forneceu erro nulo, haja vista que os

ganhos foram escolhidos adequadamente para que isso ocorresse.

Vale salientar que apesar do erro crescer indefinidamente com um controlador PD,
esse pode ficar limitado em valores aceitaveis caso a trajetéria o veiculo siga o gravity
turn durante sua ascensao na atmosfera. Uma possivel explicacao para tal é dada

na Secao 5.2.1.

Além de rastrear o sinal de referéncia, o sistema deve ser capaz de rejeitar perturba-

¢oes. Considera-se um sinal de perturbacao da forma degrau, da mesma maneira que

Devido & restricdo de erro nulo.
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Caso nominal

T T
Estrutura IV
Estrutura lll |
Estrutura Il

Amplitude

. . . . . . . .
0 05 1 15 2 25 3 35 4 45 5
Time (seconds)

Figura 4.7 - Entrada Rampa caso nominal para a estrutura ILIII e IV

foi apresentado na Secao 4.2. O erro em regime estacionéario dada essa perturbagao

para a estrutura III e IV é nulo (sistema tipo I) e para a estrutura II é dado por

Hd

K,

Rops — o .
P e

Ess:_

A tabela a seguir contém o resumo dos resultados obtidos nessa subsecao sobre o
erro em regime estacionario dada uma entrada em rampa e uma perturbacao em

degrau.

Tabela 4.3 - Tabela erros em atitude considerando o caso que a pressao dinamica nao é

desprezivel
Erro em regime permanente
Estrutura | Atitude de Referéncia | Desalinhamento Tubeira Vento
LouII By (t) = Ocgto—t Eo(t) = —g i | Bos = b -
Ml | Ey(t) = 6. (Kd R ]
v Eg(t) = 0. K_IZZ _

4.3.2 Rejeicao a perturbagoes de vento

O escopo dessa dissertacao nao abrange a andlise aprofundada sobre a rejeicao da

perturbagao do vento, sendo assim sera abordado superficialmente o efeito do vento
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sobre um veiculo lancador. Um estudo mais detalhado sobre o assunto pode ser visto
em Hoelker (1961).

Durante a ascensao na fase atmosférica, o veiculo esta sujeito a acao de ventos, que
tendem a tirar o veiculo da atitude e trajetéria de referéncia. O vento incidindo sobre
o veiculo cria um angulo de ataque, que por sua vez gera forcas e momentos sobre o
veiculo. A seguir é apresentado uma andalise em que o veiculo possui um sistema de
controle que se utiliza somente das medidas de atitude e velocidade angular. Apesar
de existirem sistemas de controle de atitude que utilizam medidas auxiliares tais
como aceleragao linear do corpo para minimizar o efeito do vento, esses nao serao

abordados neste texto.

Inertial Reference

x* Wind Disturbance
X Iy /
\\ VAV /
I '\f / ,'/
6 |1 o)
T Y b4
R /' Effective
\ /\/ o / A/ Wind
\ Cp\ // Velocity
N=Nga A\ | / /
o [/
- \ A I Z
"/{ Y, \ \ [/ ’/"'
\ \DYy ;// / _—
NS T
< \\ \ #//, Z
Cp \CZ Py »
\ AN o
NN
PR
SR
\ Yo\
\'\ \'\ \'\
Xeo \ NN
=\ N
Yomg o o
\ dn
\ - ;." \
1 \
) / \
A T,

Figura 4.8 - Forgas sobre o veiculo (WIE et al., 2008)

A Figura 4.8 apresenta o conjunto de forgas sobre o veiculo. A partir dessas forgas
pode ser obtida a equagao
0 = 115.0 + pact (4.37)

sendo o angulo de ataque dado por

Z
a:0+v+0zw : (4.38)
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Supondo que a dinamica translacional seja muito mais lenta que a rotacional, isso
permite aproximar o angulo de ataque por a ~ 0+ «a,. Logo, a equacao da dinamica

rotacional é dada por

0 = 1150 + 1o (0 + ) - (4.39)

Considerando as estruturas de controlador apresentadas nessa secao, obtém-se os

respectivos sinais de atuacao

3(s) = — (K, + Kgs)0(s) = —K1(s)0(s) (4.40)

para a estrutura II

i(s) =

_ (KpKdS2 + Kps + K]de + K[
S

) 9(8) = —K[U(S)Q(S) s (441)

para a estrutura III, e

5(s) = — (Kd32 Ry ¥ Kf) 0(s) = — K1y (s)0(s) (4.42)

S

para a estrutura IV.

A FT de malha fechada dada uma pertubacao em vento é dada por

0(s) _ fia
aw(s) 82+ pgK(s) = pa

(4.43)

sendo K(s) a F.T do controlador. Substituindo a Eq. (4.40) na equagao anterior e

aplicando o teorema do valor final considerando uma entrada em degrau, obtém-se

Lo
O = — 0 (4.44)
Kppip: — o

o valor da atitude em regime permanente para a estrutura II. Pode-se facilmente
verificar realizando o mesmo procedimento para estrutura III e IV que o valor de 6,

sera nulo dada uma entrada em degrau.
4.3.3 Comparacao entre as margens de estabilidade

Considerando a dinamica do atuador instantanea e aplicando os mesmos procedi-

mentos da Secdo 4.2.3, obtém-se as seguintes equagoes para a estrutura II (PD)
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2
« 2 n
K, = Satha g 200 (4.45)
Hpz Bz

A relagao dos ganhos da estrutura IV (PID) é dada na Eq. (4.33). Comparando as
equagdes anteriores e (4.33) com (4.19) e (4.23), é possivel notar que o coeficiente
de momento aerodinamico, ., s6 modifica o ganho proporcional. Isso é verdade,

somente quando se desconsidera a dinamica do atuador.

As respectivas FT da malha aberta sao

2Cwns + (W2 + 1a)

4.46
ER— (4.46)

GolQ =

(2€ + @) wns® + wp (20 +1) 8 + pas + aw,

4.47
$— s (4.47)

Gol4 =

para a estrutura II e IV respectivamente.

A equacao da malha aberta da estrutura III em fun¢ao dos parametros w, e ¢ nao
sera apresentada, pois nao foi obtida a solucao analitica do sistema de equacoes dadas
por (4.35). Logo, para efeito de comparagao entre as 3 estruturas serdo utilizados
os dados da Tabela 4.2. O diagrama de Bode da malha aberta para as 3 estruturas

estd apresentado na Figura 4.9.
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Figura 4.9 - Diagrama de Bode para as estruturas III e IV considerando a pressao dinamica
nao desprezivel
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Nota-se que, as 3 estruturas possuem quase as mesmas margens de estabilidade
(margem de ganho e fase), e que as estruturas com o integrador possuem uma
frequéncia de cruzamento de ganho maior que a estrutura II (PD). Sendo assim, ao
se introduzirem os outros elementos da malha as estruturas PID terao uma reducao

maior na margem de fase associada.

Para ilustrar a afirmacao anterior, supoem-se que todas as dinamicas do atuador,
sensor e filtro possam ser representadas por um atraso 7 = 0.13s, na regiao de
frequéncia do corpo rigido. Utilizando a aproximagao de Padé de segunda ordem, é
obtido o diagrama de Bode da malha aberta das 3 estruturas dados na Figura 4.10.
Como se pode notar as estruturas que possuem um integrador na malha foram as
mais afetadas quanto a margem fase, haja vista que essas possuem uma frequéncia

de cruzamento de fase ganho maior.

Nichols Chart
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Figura 4.10 - Diagrama de Nichols para as estruturas II, III e IV considerando a pressao
dinamica nao desprezivel e as dinamicas de outros elementos da malha

4.3.4 Comentarios Finais

Como foi visto ao longo dessa secao as andlises lineares mostraram que as estruturas
IIT e IV oferecem um melhor rastreio ao sinal de referéncia e rejeigao a perturba-
¢oes. Entretanto, tanto a margem de fase associada ao corpo rigido, quanto a MGA
podem ter uma forte degradacao dependendo do valor do termo integral e isso in-
diretamente reduz o amortecimento associado aos polos do corpo rigido, podendo

provocar oscilagoes indesejadas no sistema quando esse sair da condigao de equilibrio.
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As estruturas II e III ndao podem oferecer erro nulo a uma entrada em rampa na fase
de voo em que a pressao dinamica é nula. Porém, ao se adicionar um compensador
feedforward pode-se levar o erro para zero. Essa abordagem é interessante somente
para os casos em que a atitude de referéncia é conhecida previamente. Além disso,
a estrutura II nao é capaz de anular o erro dada uma perturbacao em degrau. Ja
a estrutura IV oferece erro nulo a uma entrada em rampa e a uma perturbagao em

degrau.

Na fase de voo em que o coeficiente p, nao é desprezivel a tinica estrutura capaz de
oferecer erro nulo é a estrutura III se os ganhos forem escolhidos adequadamente.
Porém, se a razao ;ijz for muito alta isso acarretarda um grande valor para o termo
integral, podendo levar a uma grande redugao das margens de estabilidade do sis-
tema. Ja a estrutura II nao é capaz de rastrear a trajetéria, porém é a que pode

fornecer o melhor desempenho em relacao as margens de estabilidade.
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4.4 Estabilizacao dos modos de flexao

Como ja foi visto no decorrer desse trabalho, os modos de flexao podem vir a ins-
tabilizar o sistema de controle. Logo, é necessaria a insercao de compensadores no
sistema de controle para estabilizd-los. Como foi visto no Capitulo 3 existem duas
estratégias de estabilizar os modos de flexao. Baseado nos critérios das margens de
estabilidade discutidos nesse capitulo, é apresentado um procedimento para estabe-
lecer os requisitos que o filtro deve possuir para atingir tais margens de estabilidade.

Definido tais requisitos, limita-se o espaco de busca do filtro.

Definidos os requisitos, o problema se tornar encontrar um filtro que atenda os
mesmos. Geralmente tal busca é iterativa, e depende muito da experiéncia do pro-
jetista. Recentemente, algoritmos de otimizacao numérica tém sido aplicados a esse
tipo problema buscando maximizar o desempenho e a robustez, como pode ser visto
em Wang et al. (2007).

4.4.1 Estabilizacao por fase

A estabilizacao por fase visa moldar a regiao em frequéncia na vizinhanga do modo de
flexao para que esse nao circule o ponto critico —1, como ja foi descrito no Capitulo
3. Logo, é necessario levar em consideracao a dinamica de todos os elementos que
contribuam significativamente na regiao do modo de flexao. Além disso, deve se
considerar o menor amortecimento possivel associado ao modo de flexdao (projeto
conservador) e também considerar a variagdo da frequéncia de flexao e do ganho

modal ao longo do voo.

O projeto do filtro apresentado nessa secao é baseado nos critérios das margens de
estabilidade associadas aos modos de flexao. Sendo assim, o diagrama de resposta
em frequéncia da malha aberta ¢ moldado até se obter as margens minimas de
fase (avango e atraso) associadas ao modo de flexdo. Além disso, deve-se minimizar
o impacto do filtro na regiao de frequéncia do corpo rigido de forma a evitar a
degradacao do desempenho do corpo rigido. Uma forma de avaliar tal degradacao é
verificar a resposta temporal do sistema, dada uma entrada em degrau ou impulso

no sistema em malha fechada. Tal procedimento sera aplicado nesse projeto.

Considera-se diagrama de blocos do sistema de controle apresentado na Figura 4.11,
e que a curva azul na Figura 4.12 represente razoavelmente bem o diagrama em
malha aberta do sistema anterior. Na qual todos os elementos da malha estao inse-

ridos, exceto o segundo modo de flexao e o filtro, Fy(s). Além disso, considera-se
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que o ganho modal, K, associado ao primeiro seja negativo. O pontilhado nessa
curva representa a regiao de frequéncia do corpo rigido, e a linha cheia a regiao de

frequéncia do modo de flexao.

Flexdo

Gea(s)

Gals)

8r'ef +

0O K, O Fyls) P 2(s) 3] Als) 3| Gy (s)

Filtro Atuador Corpo

Rigido
Kd S j
1 e

Figura 4.11 - Estrutura PD com o filtro para o primeiro modo de flexao

Bia(s)*Faals) [€

dB Nao compensado
.......... Compensado
MF2 MF1 MF
-540° -180° deg

Figura 4.12 - Diagrama de Nichols qualitativo da malha aberta do sistema

Analisando tal diagrama, percebe-se que o sistema nao compensado é instavel. J&
a curva em verde representa o sistema compensado, em que o primeiro modo de
flexao foi estabilizado utilizando a técnica de estabilizacao por fase. Observa-se que,
o compensador moldou a regiao em frequéncia do modo de flexao a fim de que o dia-
grama de malha aberta nao circule o ponto —1, e forneca as margens de estabilidade

associadas, representadas na Figura 4.12 por MF1, MF2 e ja discutidas no Capitulo
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3. Além disso, o filtro deve minimizar a degradacao da margem de fase do corpo
rigido (representada na figura por MF). Sendo assim, as especifica¢oes que o com-
pensador deve fornecer podem ser retiradas da andlise do diagrama de malha aberta
do sistema nao compensado e do sistema desejado. A equacao de malha aberta do

sistema é dada por
Ga(s) = (K, + Kys) Fn(s)Z(s)Ai(s)Gp(5)Fpa(s)Bra(s) (4.48)

sendo Ai(s), Fpa(s) e Brg(s) as F.T do atuador, filtro, girométrico, respectivamente.
Seja wy a frequéncia em que o modo de flexao aparece no diagrama de malha aberta,
e Weyr @ frequéncia de cruzamento de ganho associada ao modo de flexao. Logo, a

fase nessa frequéncia é dada por

considerando Fy(s) = 1. Reintroduzindo o filtro e supondo que o médulo de
|Fn(s)| = 1, é possivel obter a especificacdo em atraso que o filtro deve fornecer
para que se obtenha as margens de estabilidades associadas ao modo de flexao.

Sendo assim, obtém-se
ZF‘N(chf) = (bMF - ¢f (450)

sendo ¢yr a fase necessdria, na frequéncia we,y para que se atinja as margens de
estabilidade. Além disso, deseja-se que o filtro nao degrade o desempenho do corpo
rigido. Para tanto, é necessario inserir outros requisitos, tanto em fase quanto em

ganho que o filtro deve possuir. Tais requisitos serao detalhados no exemplo a seguir.

Vale salientar, que caso o filtro ofereca uma atenuacao na regiao de frequéncia do
modo de flexao tais relacoes nao serao precisas. Pois, isso alterara a frequéncia de
cruzamento de ganho relacionada ao modo de flexao e consequentemente os atrasos
de fase necessarios para estabilizar os modos de flexao. Mas vale ressaltar que tais

especificagoes sao mais conservadoras.

Para ilustrar tal raciocinio é apresentado o exemplo a seguir. As respectivas fungoes
de transferéncia e seus coeficientes encontram-se no Apéndice 1. Os ganhos K, = 1.55
e K; = 0.5 foram calculados para que o corpo rigido possua uma resposta dinamica
aceitavel e robustez a variagao de parametros. Considera-se que o 1= modo de flexao
varie entre 25.6 rad /s e 32.0 rad /s durante o voo e que seus respectivos ganhos modais
sejam Ky = —8 e Ky = —25.0 respectivamente, e o amortecimento associado seja

¢ = 0.002. Na Figura 4.13 é apresentado o diagrama de Nichols da malha aberta do

87



sistema apresentado na Figura 4.11 sem considerar a dinamica do segundo modo de

flexao e do filtro associado ao primeiro modo de flexdo. Analisando esse diagrama,

fica claro que o sistema é instavel devido ao primeiro modo de flexao.

40

Nichols Chart

Open-Loop Gain (dB)

-40

T T
Méxima pressao dinamica
Inferior
Superior

405

I
360 315

I
270
Open-Loop Phase (deg)

Figura 4.13 - Diagrama de Nichols da malha aberta sem o filtro

Para estabilizar o sistema é necessario moldar a curva em frequéncia na regiao do

modo de flexao para que essa contorne o ponto critico por baixo como apresentado

na Secao 3.1. Os critérios de robustez associados ao modo de flexdao, quando esse é

estabilizado por fase, é de que esse deva possuir em torno 45° de margem de fase,

tanto para avanco quanto atraso de fase. Isso considerando todas as dinamicas e

incertezas associadas. A partir da analise da malha aberta pode-se obter a frequéncia

de cruzamento de ganho associada ao modo de flexao, weyr. Os respectivos valores

sao mostrados na tabela abaixo. Analisando a tabela tem-se que a frequéncia de

Tabela 4.4 - Frequéncia de cruzamento de corte associada ao primeiro modo de flexao

Valores associados a we,s do primeiro modo de flexao
wrr (rad/s) | wegr (rad/s) | MF1(°) | wegr (rad/s) | MEF2(°)

25.6 22.7 -161.0 27.8 -350.0

32.0 24.2 -164.0 38.0 -370.0

cruzamento de ganho associada a MF do corpo rigido é 5.94 rad/s. A partir desses

dados sao especificados os requisitos que o filtro deva possuir para estabilizar os

modos de flexao e nao degradar significativamente o desempenho do corpo rigido.
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Na Tabela 4.5 esta contido o resumo desses requisitos.

Tabela 4.5 - Especificagoes do filtro associado ao primeiro modo de flexao

Especificacao Funcao Freq.(rad/s) Valor
Fase Evitar degradagao da MF do CR 6 ¢ > -20°
Fase Primeiro modo - fase estabilizado 22.7 -74° < ¢ < -64°
Fase Primeiro modo - fase estabilizado 38.0 ¢ > -125°
Ganho Atenuacao na regiao do corpo rigido 0.1al2 |-1<|Fy(s)|<1dB
Ganho Transigao CR e modo de flexao > 12 |Fn(s)| <1dB

A primeira especificacdo em fase apresentada na tabela visa evitar a degradacao
do desempenho do corpo rigido. A segunda e terceira tem como objetivo moldar
a regiao em frequéncia do modo de flexdo para que essa obtenha as margens de
fase adequadas para garantir a robustez do sistema. E por fim os requisitos em
ganho visam evitar também a degradacao do desempenho do corpo rigido. A partir
das especificacoes do filtro pode-se utilizar algoritmos de otimizacao numérico para

calcular os filtros que atinjam tais requisitos.

Nessa dissertacao nao foi desenvolvido nenhum algoritmo com essa finalidade. Os
dois filtros a seguir apresentados foram sintonizados iterativamente. A equacao do

filtro Passa-Baixa utilizada é dada por

w2

FPB(S) = P (451)

5% + 2(pwps + w2

e do filtro Notch

F (S) _ War 2 42 + 2Cnfwnfs + wr%f (4 52)
N Wnf 52 + difa)de + wgf ’

sendo wy, (, os parametros de sintonia do filtro Passa-Baixa e wy, wqr, Cof € Cgr 08

parametros de sintonia do filtro Notch.

Na Figura 4.14 é apresentado dois filtros que atendem em partes as especificacoes
descritas anteriormente. Os coeficientes sao wy,f = wgr = 39, (or = 0.02 e (gr = 1

para o filtro Notch e w, = 35 e (, = 1 para o filtro Passa-Baixa.

Nas Figuras 4.15 e 4.16 sao apresentados o diagrama de Nichols da malha aberta
dado a insercao dos filtros Notch e Passa-Baixa para as frequéncia do primeiro modo
de 25.2 e 32.0 rad/s.
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Figura 4.14 - Diagrama de Bode dos filtros Notch e Passa-Baixa
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Figura 4.15 - Diagrama de Nichols para a frequéncia do 1° modo de flexao de 25.2 rad/s

Analisando as margens de estabilidade apresentadas nas Figuras 4.15 e 4.16, conclui-
se que o filtro Notch possui melhor robustez comparado ao filtro Passa-Baixa proje-
tado, ou seja, o sistema é mais robusto quanto a incertezas de atrasos e avancos de
fase na malha. Na sequéncia sao analisadas as caracteristicas da resposta em malha

fechada do sistema.
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Nichols Chart
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Figura 4.16 - Diagrama de Nichols para a frequéncia do 1° modo de flexdo de 32.0 rad/s

A equacao da malha fechada da Figura 4.11 é

_ K Ai(s) Fiv (5)Z(s)Gp(s)
L+ Au(s) En(s)Z(s)Gp(s)(Kp + Kas) Bra(s) Fpa(s)

(4.53)

Outro aspecto importante é que a estabilizacao por fase controla ativamente o modo
de flexao. Isso tem como consequéncia um incremento do amortecimento associado
ao polo da flexao. Logo, a comparagao entre o maior amortecimento fornecido pelo
sistema de controle ao polo da flexao pode ser utilizado como um indice de desem-
penho. Para tanto, pode-se calcular os polos do sistema em malha fechada ou plotar
o grafico da resposta a uma entrada em impulso. As Figuras 4.17 e 4.18 contém a
resposta ao impulso da malha fechada. Observa-se que, no caso em que a frequéncia
do modo de flexao é 25.2 rad/s, o polo associado a flexdo é mais amortecido quando

se utilizou o filtro passa-baixa.

Até o momento ambos os filtros forneceram a robustez necessdria. Entretanto. exis-
tem outros fatores que podem a vir influenciar na escolha do filtro. A seguir alguns

deles serao abordados.

Nota-se na Figura 4.14, que o filtro Notch sofre uma abruta mudanga de fase em
torno da frequeéncia Notch, isso pode levar a instabilizacao da malha caso o filtro
seja mal projetado. O filtro Notch utilizado nesse exemplo tem como funcao inserir
um atraso de fase no sistema para estabilizar o modo de flexao, mas a partir da

frequéncia Notch esse passa a inserir um avango de fase. Para evidenciar esse fato,
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Impulse Response
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Figura 4.17 - Resposta a entrada em impulso - primeiro modo de flexao de 25.2 rad/s
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Figura 4.18 - Resposta a entrada em impulso - primeiro modo de flexao de 32.0 rad/s

considera-se que o filtro Notch tenha sido sintonizado em uma frequéncia de 27 ao
invés de 35 rad/s. Para fins de comparacdo o mesmo serd realizado com o filtro

Passa-Baixa.

Nas Figuras 4.19 e 4.20 é apresentado o diagrama de Nichols da malha aberta de
ambos os sistemas, nota-se que o sistema que contém o filtro Notch tornou-se instavel
(Figura 4.20), apesar da frequéncia do primeiro modo de flexao ainda estar na banda
de corte do filtro Notch. Isso ocorreu devido ao tipo de estabilizagao realizada para

o primeiro modo. Nesse exemplo, o primeiro modo é fase estabilizado, e, para torna-
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Figura 4.19 - Diagrama de Nichols - primeiro Modo 25.2 rad/s e Filtro = 27 rad/s
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Figura 4.20 - Diagrama de Nichols - primeiro Modo 32.0 rad/s e Filtro = 27 rad/s

se estavel, era necessario um atraso de fase na regiao do primeiro modo. Porém, a
frequéncia de flexao ficou acima da frequéncia de sintonia do filtro Notch. Logo, esse
proporcionou um avango ao invés de um atraso na regiao de frequéncia de interesse,
como pode ser visto na Figura 4.20. Ou seja, ao se projetar um filtro Notch para

estabilizar um modo de flexao por fase, deve se atentar a essa peculiaridade.

Em alguns casos, entretanto, pode ser desejavel que o compensador do primeiro
modo de flexao nao contribua em fase depois da sua regiao de atuagao para nao

influenciar os modos de flexao superiores, quando esses sao estabilizados por fase.
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Tal caracteristica pode ser obtida através do filtro Notch e o mesmo nao ocorre com

o filtro Passa-Baixa.

Por fim, nota-se que a MGA (margem de estabilidade alta), que estd apresentada nas
Figuras 4.15, 4.16 e 4.19 é maior quando utiliza-se o filtro Notch. Isso ja era esperado,

pois a atenuacao em ganho do filtro Notch é maior que o filtro Passa-Baixa utilizado.

Como pode ser visto diferentes tipos de filtros podem atingir as especificagoes ne-
cessarias para moldar o diagrama de malha aberta a fim de estabilizar o modo de
flexao. Entretanto, ambos os filtros possuem prés e contra. Sendo assim, cabe ao

projetista decidir qual é o filtro que se encaixa melhor ao problema.
4.4.2 Estabilizacao por ganho

Como foi visto no capitulo anterior, a estabilizacao por ganho visa atenuar as
frequéncias dos modos filtrando as componentes relacionadas a esses. Para tanto,
deve-se considerar a faixa de variacao em frequéncia do modo de flexao e o menor
amortecimento estrutural previsto. Além disso, as frequéncias dos modos de flexao
observadas em voo, as vezes diferem daquelas preditas pelos softwares de elementos
finitos. Logo, deve-se levar essa incerteza também no projeto do filtro e quanto maior

a frequéncia do modo de flexdo maior ¢ a incerteza relacionada (KADAM, 2009).

Utilizando os mesmos dados do problema anterior e considerando a insercao do
segundo modo de flexao, tendo como parametros wys = 75.6, (f2 = 0.002 e Ky =
6.44 associado ao limite inferior, e wyy = 83, (2 = 0.002 e Ky = 19.00 ao limite

superior, serd projetado um compensador para estabilizar tal modo.

A partir desses dados é obtido o diagrama de Nichols desenhado na Figura 4.21
referente a malha aberta do sistema apresentado na Figura 4.11 (considerando a
utilizacao do filtro Notch para o primeiro modo). Nota-se que, em ambos os casos a
introducao do segundo modo deixou o sistema instavel. Devido a frequéncia do se-
gundo modo de flexao ser alta, é recomendavel a estabilizagao do segundo modo por
ganho, como foi visto no Capitulo 3. Quando um filtro for utilizado para estabilizar
tal modo, é aconselhavel que esse seja sintonizado para oferecer a atenuacao dese-
jada para a regiao de variacao da frequéncia de flexao. Pelos critérios de robustez
apresentados no Capitulo 3 é necessario que na regiao do segundo modo de flexao

esse possua uma atenuacao entre -6dB a -10dB.

Analisando o diagrama de Bode da Figura 4.22 é possivel obter as especificacoes

que o filtro deve possuir para garantir a estabilidade do segundo modo de flexao.
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Figura 4.21 - Diagrama de Nichols contendo o segundo modo de flexao

O filtro deve oferecer uma atenuagao minima de 25dB na regiao de frequéncia 75.6

a 83 rad/s. Sendo assim, o compensador para estabilizar os modos de flexdo deve
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Figura 4.22 - Diagrama de Bode considerando o segundo modo de flexao

possuir as caracteristicas descritas na Secao 4.4.1 em conjunto com a caracteristica
de atenuagao minima descrita anteriormente. O compensador apresentado na Figura
4.23 atende em partes as especificacoes. Esse compensador é composto por dois
filtros Notch em série. Os coeficientes sao: wg,1 = wrar = 35, (1 = 0.2, Cpn2 = 0.9,

Wena = Wraz = 83, (1 = 0.05, (n2 = 1. Na Figura 4.24 é apresentado o diagrama
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Figura 4.23 - Diagrama de Bode do filtro Notch Assimétrico

de malha aberta do sistema ja compensado. Nota-se que quase todos requisitos
das margens de estabilidade foram satisfeitos. Somente o requisito da margem de

estabilidade associada ao segundo modo ficou um pouco abaixo da recomendada.
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Figura 4.24 - Diagrama de Nichols dada a compensacao do segundo modo por um filtro
Notch

Para fins de comparacao a resposta dada uma entrada em degrau para o sistema em
malha fechada é ilustrada na Figura 4.25. Veja que, a insercao dos filtros quase nao

modificou a resposta temporal do sistema.
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Step Response

1.6

Amplitude

—— Corpo Rigido + Flexéo .
—— Corpo Rigido

_02 L L L L L L L L L
0 0.5 1 15 2 25 3 3.5 4 4.5 5

Time (seconds)

Figura 4.25 - Resposta a uma entrada em degrau para o sistema CR + FL e CR somente

4.4.3 Comentarios finais

Nessa subsecao foi proposta uma ideia de como se especificar o filtro utilizado para
estabilizar os modos de flexao, para que esse atenda as especificagoes de robustez
associadas aos modos de flexao e ainda nao degrade muito o desempenho do corpo
rigido. A partir das especificacoes foram avaliados dois filtros sintonizados itera-
tivamente. Sugere-se futuramente avaliar a possibilidade de aplicar algoritmos de

otimizacao numérica a fim de projetar um filtro étimo.
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5 PROJETO DO CONTROLADOR DE ATITUDE UTILIZANDO UM
CASO REAL

Nesse capitulo é tratado o projeto do controlador de atitude de um veiculo lancador
utilizando-se dos conceitos discutidos até agora nesse trabalho. O projeto sera divido
em duas partes: primeiro serd projetado o controlador para o corpo rigido, e em
seguida o compensador para estabilizar os modos de flexao. Para tanto, sera utilizado
os dados do Veiculo Langador de Satélite (VLS), e esse sera avaliado até a queima

do primeiro estagio, que contempla o intervalo de voo de 0 a 60 segundos.
5.1 Projeto do controlador para o Corpo Rigido

Serd realizado o projeto para 3 tipos diferentes de estruturas (Estruturas II, III e
IV) apresentadas no Capitulo 4. No projeto do controlador para o corpo rigido se-
rao levados em consideragao os requisitos das margens de estabilidade (MGB, MF,
MGA) discutidos na Sec¢ao 3.1. Além disso, é levada em consideracao a resposta
temporal do sistema dada a uma entrada em degrau (tempo de assentamento, so-
bressinal e tempo de assentamento) e por fim o erro dada uma entrada em rampa

como apresentado na Secao 3.2.

Ambas as estruturas serao avaliadas através de uma simulagao nao linear variante
no tempo contendo todos os elementos da malha (atuador, sensores, filtros e etc).
Tal simulacao ajudard na comprovacao da eficiencia dos projetos propostos e na

comparagao do desempenho das estruturas avaliadas.
5.2 Meétodo LQ - Objetivos e restrigoes

Os ganhos das estruturas II (PD) e IV (PID) seréo obtidos utilizando a técnica do
controlador Linear Quadratico (LQ), como apresentando em Ramos et al. (2003). O

objetivo é minimizar o funcional

J:/OOO (z(t)"Qxz(t) + 6(t)*R) dt . (5.1)

O controlador obtido através dessa técnica garante no minimo 6dB de margem de
ganho e 60° de margem de fase para o sistema, se respeitados alguns critérios para
a escolha das matrizes de ponderagdo Q e R (ANDERSON; MOORE, 1990).

Como foi visto durante esse trabalho, a banda passante maxima relacionada ao corpo
rigido ¢ limitada principalmente pela frequéncia do primeiro modo de flexao e de

alguns elementos (sensores, atuadores e filtros), que inserem atrasos na malha. Sendo
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assim, ja durante o projeto do LQ) esses fatores serao levados em consideracao.
5.2.1 Restricoes

O limite minimo da frequéncia do primeiro modo de flexao ird impor o limite maximo
para a frequéncia de cruzamento de ganho, w4, considerando que o filtro projetado
a posteriori é fixo durante o intervalo de voo analisado. Sendo assim, a maxima
frequéncia de cruzamento de ganho deve ser entre 4 a 5 vezes menor que a frequéncia
do primeiro modo de flexdo. Esse limite tém duas razoes: a primeira é limitar a
maxima banda passante do corpo rigido para que, em seguida, se consiga projetar
um filtro para estabilizar os modos de flexao. A segunda razao refere-se ao requisito
da margem de ganho alta. Para exemplificar o raciocinio, suponha a F.T do corpo
rigido dada por

fi52
Gp(s) = ﬁ (5.2)

e a F.'T do controlador PD e PID

KPD<S) = KdS + Kp s (53)

K;s% + Kps + K
S

KPID(S) = (54)
Caso os ganhos sejam obtidos através da técnica LQ, é garantida uma margem de

fase de no minimo 60°, independente da frequéncia de cruzamento de ganho.

A F.T de malha aberta do sistema é

sendo K (s) a FT do controlador.

A Figura 5.1 mostra qualitativamente o diagrama de Bode da malha aberta do sis-
tema. Nota-se que, apds a frequéncia de cruzamento de ganho para ambos os casos,
a fase do sistema nunca cruzard o -180°. Isso é verdade somente para o caso simpli-
ficado, ou seja, ao se inserirem as outras dinamicas, essas irao introduzir atrasos de
fase no sistema. Logo, a fase do sistema ira cruzar -180°. A curva em verde repre-
senta o atraso de fase inserido pelas dinamicas dos sensores, atuadores e pelos filtros

utilizados para estabilizar os modos de flexao.

A frequéncia na qual ocorrerd esse cruzamento ¢é definida como sendo a frequéncia

de cruzamento de ganho alta do corpo rigido, wcr,. Sendo assim, em wgsq, havera
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uma margem de ganho alta como definida no Capitulo 3, sendo de 6dB a MGA

recomendada. Suponha agora que os outros elementos da malha nao tenham sido

. Controlador PD \ Controlador PID

dB dB

Rejeicao a Disturbios

Kp”B/”a
ejeicao a Disturbios
< KppB/pa
Robustez Robustez
-20db/década -20dbfdécada
“u 2 X wcfa U)' ua 2 X wcfa >
-6db -6db)
MGA
MGA

rad rad
0 0
H(s)Fn(s) H(s)Fn(s)
-Tr/2 Cals) T1/2

Weta

vy

Kp/ Kd (.ch Weta
-3m/2

Figura 5.1 - Diagrama de Bode evidenciando as margens de estabilidade

inseridos no sistema, e que, na frequéncia de cruzamento de ganho, a inclinacao seja
de -20dB por década. Entao, é possivel calcular em qual frequéncia o ganho sera de

-6dB pela férmula

M‘@

wy = 1000wy, (5.6)

Nota-se que w, nao é a frequéncia de cruzamento de ganho alta visto que os outros

elementos (atuador, sensor, filtro, etc) ainda nao foram considerados.

Inserindo as dinamicas dos sensores, atuadores, Z(s) e filtros, e supondo que essas

sO inserem atrasos na regiao do corpo rigido, pode-se obter uma relacao aproximada
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para que se obtenha, no minimo, -6dB na frequéncia de w,
—(m+ £LGa(w,)) < ZH(wz)+ £Fn(wy) (5.7)

sendo H(w,) e Fy(w,) a contribui¢do em fase das dinamicas (sensores, atuadores,
Z(s)) e dos filtros respectivamente. Essa equagdo mostra a maxima contribuigao
em fase que as outras dinamicas e os filtros podem inserir. Caso essa relacao nao
seja satisfeita, a MGA minima nao é garantida considerando-se as simplificacoes
adotadas. Ou seja, na Figura 5.1 o ponto em que as curvas verde e vermelho se

cruzam devem estar apds a frequeéncia w,.

Sendo assim, quanto maior a frequéncia de cruzamento de ganho, maior sera a con-
tribuicao em fase do filtro e das outras dinamicas. Por isso, foi inserida a restricao da
maxima frequéncia de cruzamento de ganho para garantir separacao em frequéncia

suficiente para se atingir os objetivos das margens de estabilidade.

Outras duas restrigoes impostas durante o projeto do controlador serao o angulo de
ataque maximo e a maxima deflexao do atuador. Essas restri¢oes serao analisadas
quanto a entrada em rampa, vento de cisalhamento, rajada de vento. Tais perfis
encontram-se na Figura 5.2, os quais foram utilizados também para a avaliacao do
desempenho do VLS-V02 para o instante de maxima pressdao dinamica (MOREIRA;
KIENITZ, 1993).

Entrada Rampa Rajada de Vento Vento Cisalhamento
0 T T 15 T T 20 T

18- 1

14} ,
101 — 1

10 1

Orer )

Vento(m/s)
Vento(m/s)

-15F , 8 1

-2+ 4 s 4

25 L . 0 0 .
0 2 4 6 0 2 4 0 2 4 6

Tempo(s) Tempo(s) Tempo(s)

Figura 5.2 - Perfis de referéncia de entrada e de vento para o instante de méxima pressao
dinamica
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A inclinagao da rampa de referéncia para o instante de maxima pressao dinamica é
de -0.5°/s, e essa sera utilizada para avaliar o desempenho do controlador para um
horizonte de tempo de 5 segundos, como apresentando na Figura 5.2. Nota-se que o
uso desse valor de inclinagao para analise é bem conservador visto que o sistema foi
linearizado em torno da trajetéria de referéncia, partindo-se do pressuposto que o
sistema esta seguindo o gravity turn. Essa afirmacao sera analisada utilizando a Eq.
(2.56), que é a equagao que representa a trajetéria linearizada em torno de um ponto
de operacao. Linearizando a trajetoria para o instante de maxima pressao dinamica
e considerando o sinal de controle tipico de um controlador PD dado na Eq. (5.15),
obtém-se

( Za Za,
U)N = _TwN + Zgz (Kp(QN — GrefN) — KdQN) — gSiIl QN + aqnu + vaz]v

. Mo Mo
Qv = pg. (Kp(On = Orep) = Kaq) + pga + —wx = —Vipen

\QNZQN

(5.8)

(

: Zy Lo
dw = ——0w + Zg, (Kp(00,cr — d0N) — Kaqdqn) — g cos On60 + udq + —06 Vi,
u u

. Ha Ha
0q = pp, (Kp(60rer — 00N) — K4dq) — 1140 + 7610 - ZéVwZ

|00 = dq

(5.9)

Dado que o veiculo estd seguindo o gravity turn temos gy = Yy € Wy = gy = Wy =
0, como foi visto no Capitulo 2. Logo, para que essas equagoes sejam satisfeitas,
deve-se atender a

Py

K, (Orerny — On) = Kgqn = Oerro = 740
p( fN N) d4N K, "N (5'10)

Wy = —gsinfy + gyvu =0

Analisando a primeira equacao em (5.10), percebe-se que um controlador PD nao
consegue rastrear o perfil de atitude com erro nulo. J& a outra equacao diz que o

somatorio das forgas que agem no eixo transversal do veiculo é nula.

A equacao que representa a variacao da trajetoria em torno do ponto de linearizacao
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50 0 1 0 50 0 0

. 6V'LUZ
0q | = —Kppig: g = Kapg B | 0q |+ =B | | o
ow —K,Z3, —gcosby u— KqZg, —% ow % Zg, rel

(5.11)

Nota-se que uma das entradas do sistema ¢ a variacao do sinal de referéncia, 00,.¢,
e nao mais a referéncia propriamente dita. Sendo assim, ao se avaliar os requisi-
tos temporais (andlise linear) utilizando como sinal de referéncia a inclinagao da
rampa (para o instante de andlise em questao), esta se realizando uma andlise mais

conservadora.

Como foi visto no Capitulo 3, o sistema de controle deve possuir boas margens de
estabilidade para garantir a robustez do controlador dadas as incertezas paramétricas
e dinamicas do modelo. Sendo assim, as margens de estabilidade serao tratadas como

restricoes no projeto.

A margem de fase para o corpo rigido deve ser no minimo 30° quando todas as di-
namicas estiverem inseridas (Capitulo 3). Visto que o projeto LQ oferece no minimo
60° e que os atrasos introduzidos pelas outras dinamicas (atuador,sensor, etc) sao
conhecidos a priori, pode-se estimar com certa exatidao o atraso maximo que os
filtros poderao inserir na malha para que o requisito de margem de fase ainda seja

atingido (um dos requisitos do filtro, ver Capitulo 4). Logo,
GOmin > T+ LG a(Weg) + LH (Weg) + LEN(weg) - (5.12)

sendo ¢,,;, a margem de fase do corpo rigido desejada. Observa-se novamente que,
quanto maior a frequéncia de cruzamento de ganho, menor devera ser a contribuicao

em fase dos filtros e das outras dinamicas.

Outra restricao serd a margem de ganho baixa do corpo rigido, e essa deve ser no
minimo de 6 dB (Capitulo 3). Vale salientar que para o caso de um controlador PD
quanto maior a MGB, menor serd o erro devido as perturbacoes agindo no sistema.
Espera-se ainda que a margem de ganho alto (MGA) seja maior que 6 dB quando
todas as dinamicas estiverem inseridas na malha, caso o filtro seja projetado de

acordo com o que foi apresentado no Capitulo 4.
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5.2.2 Objetivos

As especificacoes no dominio do tempo tais como: tempo de subida, assentamento,
maximo sobressinal, erro em regime estacionario serao tratadas como objetivos. Esses
objetivos visam garantir que o sistema de controle responda bem aos comandos de
guiamento (atitude de referéncia). Para avaliar tais objetivos serd utilizado uma
entrada em degrau como feito no Capitulo 3. Vale salientar que as restrigoes no

dominio do tempo variam de acordo com a fase do voo.

A busca das matrizes de ponderacao QQ e R que atendam ao maior ntimero de objeti-
vos simultaneamente e ainda respeite as restrigoes impostas nao é uma tarefa trivial.

Para tanto, nessa dissertagao tal busca foi feita através de um processo iterativo.
5.3 Projeto Estrutura II - Controlador PD

Nessa segao sao apresentados os resultados do projeto do controlador PD (estrutura

IT), considerando somente o corpo rigido.
5.3.1 LQ - Controlador PD

Considere a estrutura apresentada na Figura 5.3. Para a aplicagao do método LQ),
as dinamicas do atuador, sensor, filtro anti-aliasing e Z(s) sdo desprezadas. Além

disso, a entrada V,,, é considerada nula. Para a aplicacao do método é necessario

\Y%

—> G,(s)
Abertura da Malha

v
h 4

%KerKI/S > Z(s) iz A(s) s Go(s) .

Atuador Corpo Rigido

Kgs [€

1 € Fals) 1€ Bs(s) [€
Filtro do Sensor
Sensor

Figura 5.3 - Estrutura PD/PID
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escrever o sistema no espaco de estados,
x = Ax + Bu (5.13)

sendo a A,x, € B,x1 as matrizes do sistema e x,x; o vetor de estados. Utilizando

a F.T simplificada do corpo rigido dada em (5.2), é obtido o sistema no espago de

0 0 1|6 0
Ll

O sinal de controle é dado por

estados em questao

o= | K, Ka|| |+ Kobrer - (5.15)

Antes da aplicacao do método LQ), é necessario avaliar se o sistema é bem condi-
cionado, isto é, se o sistema é totalmente controlavel. Para que esse requisito seja
satisfeito a matriz de controlabilidade deve ter posto completo. Pode-se mostrar que

o sistema em questao é totalmente controlavel.

Da teoria de controle linear quadratico, sabe-se que as matrizes Q e R penalizam os
estados e o sinal de atuagao respectivamente. As matrizes Q e R para esse problema

(controlador PD) foram escolhidas como

¢ 0
Q=
0 go2
e R =r. A matriz R foi mantida constante assim como o elemento gs2, sendo r =1 e

¢22 = 0.1. J& o elemento ¢, é variado entre [0.01 10]. Esses valores foram escolhidos

a fim de evitar que o sistema tenha um sinal de atuagao muito grande.

A cada iteragao do algoritmo foram obtidas as margens de estabilidade e alguns
requisitos temporais para o instante de maxima pressao dinamica. Esse instante foi
escolhido, pois € o instante em que o veiculo estd sobre o maior esfor¢o aerodinamico,

e consequentemente, é o0 momento em que o veiculo é mais instavel.

A funcao da malha aberta utilizada para obter as margens de estabilidade é dada
por

Ga(s) = (K, + Kus) G,(s)H(s) (5.16)
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sendo H(s) = Ai(s)Z(s)Fpa(s)Bra(s). Ja a equagdo em malha fechada da entrada
0, para a salda 0 para avaliar os requisitos temporais (tempo de subida, maximo

sobressinal e erro dada uma entrada em rampa) é dada por

K,A:(8)Z(8)Gp(s)
Gr(s) = — L 5.17
F(8) = 50K, + Kas) Gy (s) H(5) (5.17)
A F.T de malha fechada do sinal da perturbagao V,,. para a saida 6(s) ¢é
i) —Culs) (5.18)

Vae(5) 1+ (K, + Kqs) Gy(s) H(s)
O calculo da deflexao do atuador, dada a entrada V,,., é obtida através da F.T

B.(s) _ - (K, + K4s) Gy(s)H(s)
Vw:(s) 1+ (K, + Kus) Gp(s)H(s)

(5.19)

sendo G, (s) a F.T da entrada «,, para a saida 6 (considerando o sistema em malha
aberta). O valor do angulo de ataque é aproximado por 6 — «,,. Para a avaliacao
dos requisitos do dominio temporal, utiliza-se a F.T simplificada do corpo rigido
G,(s) dada em (5.2), visto que a utilizagdo dessa F.T leva-se a resultados mais

conservadores no projeto (SILVA et al., 2013).
5.3.2 Projeto do Controlador PD (corpo rigido)

A seguir é projetado o controlador PD utilizando os dados do VLS-V02!. Vale re-
lembrar que os parametros do foguete utilizados sao aqueles correspondentes a fase
de méxima pressao dinamica. As restrigoes utilizadas no projeto do controlador PD
sa0:

o w, < 6.4rad/s

e angulo de ataque maximo: g, < 3°

e deflexao maxima do atuador: B,pree < 2°
A deflexdo méaxima do atuador é de 3°, porém limita-se esse valor a 2° para garantir

uma reserva para eliminar perturbagoes no sistema (CG excéntrico, etc). Além disso,

as restrigoes quanto as margens de estabilidade sao:

e MGB > 9dB

10s parametros foram obtidos através do PACA utilizando os arquivos descritos no Apéndice
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o MEF > 40°

Os 40° de margem de fase foram definidos levando-se em conta que o filtro inserido
para estabilizar os modos de flexao ird introduzir um atraso de fase 10 a 15° na regiao
do corpo rigido. Ja a MGB foi definida um pouco maior que 6dB para assegurar que a
resposta temporal do sistema nao fique muito degradada. Como foi visto no Capitulo
3 e 4, na medida em que se aumenta a MGB, menor serd o erro em rastreio dada

uma entrada em rampa e a uma perturbagao.

J& os objetivos relacionados a resposta temporal, dada uma entrada em degrau para

o instante de maxima pressao dinamica, sao:

Taxa de subida: 1°/s < t, < 2°/s

Tempo de assentamento: t; < 3 s

Sobressinal: M, < 1.6°

e Erro em regime estaciondrio: F,, < 1°

A partir das equagoes desenvolvidas na Se¢ao 5.3.1 e variando as matrizes Q e R de
acordo com o que foi apresentando anteriormente, sao obtidas as Figuras de 5.4 a
5.8. Analisando a Figura 5.4 percebe-se que MGB e MGA caminham em sentidos
opostos a medida que se aumenta a frequéncia de cruzamento de ganho, o que esta de
acordo com a analise feita na Secao 5.2. A intersecao entre os retangulos desenhados
na figura representa a regiao admissivel para se atingir as restri¢oes das margens de
estabilidade. Essa regiao varia de 5 a 5.8 rad/s. Ja as restrigoes quanto ao angulo de
ataque e maxima deflexao da tubeira sao obtidas para qualquer w4, como pode ser

visto pela Figura 5.5.

Analisando as Figuras 5.6 e 5.7, percebe-se que o aumento da frequéncia de cruza-
mento de ganho melhora os requisitos no dominio temporal. Entretanto, da Figura
5.8 percebe-se que o amortecimento associado aos polos dominantes diminui, a me-
dida que se aumenta o termo ¢;; (que indiretamente aumenta a frequéncia de cruza-
mento de ganho?). Isso ja era esperado, haja vista que o aumento da banda passante
do sistema faz com que os atrasos inseridos pelas dinamicas (filtros, atuador, sensor)
comecem a ter uma maior influéncia na dinamica do corpo rigido. Isso também pode

ser observado indiretamente pela diminuicao da margem de fase na Figura 5.4.

20s polos associados mais distantes do eixo imaginario ndo estdo mostrados na Figura 5.8
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Figura 5.5 - Maxima deflexdo do atuador e angulo de ataque
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Figura 5.7 - Tempo de subida dada uma entrada em degrau
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Figura 5.8 - Lugar das Raizes dada a variacao do elemento q11

Considerando que a introdugao do filtro de flexao ira reduzir a MGA e introduzir um
atraso em fase, sera escolhido o valor do elemento ¢;;. Como foi dito anteriormente,
é esperado que a introdugao do filtro introduza nesse caso em particular (VLS-V02)
um atraso entre 10 e 15° na frequéncia de w.,. Logo, o valor de w,, escolhido ¢ de
5.1 rad/s, pois nessa frequéncia além de cumprir alguns objetivos no dominio do
tempo, o sistema possui uma margem de fase proxima de 45°, o que ira garantir que
apoés a insercao do filtro a margem de fase do corpo rigido seja de aproximadamente
30°, garantindo indiretamente que os polos associados ao corpo rigido fiquem bem

amortecidos.

5.3.3 Avaliagcao do desempenho do controlador PD para o instante de

maxima pressao dinamica

De posse das matrizes ), R e das matrizes A e B correspondentes ao instante de
méxima pressao dinamica foram obtidos os ganhos K, = 1.860 e Ky = 0.793. Entao,
os sinais de entrada apresentados na Figura 5.2 sao aplicados para o instante de
maxima pressao dinamica ao sistema de controle da Figura 5.3. Essa simulacao tem
como a finalidade avaliar detalhadamente a resposta temporal do sistema, e, para
tanto serd utilizada a F.T G,(s) dada em (3.1). Analisando-se as Figuras 5.9, 5.10
e 5.11, é possivel perceber que o sistema é bem amortecido (ndo se notam grandes

oscilagoes) e as restri¢oes de deflexao da tubeira e o angulo de ataque sao satisfeitas.

O diagrama Nichols apresentado na Figura 5.12 mostra as margens de estabilidade
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Figura 5.9 - Simulacao temporal dada uma rajada de vento na méaxima pressao dinamica
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Figura 5.10 - Simulacao temporal dado um vento cisalhante na maxima pressao dinamica

obtidas nessa fase do projeto sao atendidas.
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Figura 5.11 - Simulacao temporal dado uma entrada em rampa
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Figura 5.12 - Diagrama de Nichols da malha aberta para o instante de méxima pressao
dinamica
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Somente para fins de comparagao, a resposta a uma entrada em degrau é apresen-
tada para o sistema em malha fechada da Figura 5.3, considerando a F'T' da planta
simplificada e completa. Também é apresentado o grafico dos polos e zeros para o
mesmo sistema. Além disso, nesses mesmos graficos é incluida a resposta do sistema

sem considerar as demais dinamicas (atuador, sensor, filtro e Z(s)).

Step Response

15 T
1k ]
[
°
2
=
§: Completa
Simplificada
Simplificada (somente corpo rigido)
0.5r 1
0 | | | | | | | |

.
0 0.5 1 1.5 2 25 3 3.5 4 4.5 5
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Figura 5.13 - Resposta para uma entrada em degrau
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Figura 5.14 - Grafico dos polos e zeros

Nota-se na Figura 5.13 que a resposta transitéria (tempo de subida, méximo pico)
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dos 3 sistemas é praticamente a mesma. No sistema no qual nao foram consideradas
as dinamicas do atuador, sensor e filtros, a resposta foi um pouco mais lenta. A
diferenca no regime estaciondrio estd associada ao dipolo (polo e zero de G,) préximo
a origem que advém do acoplamento aerodindmico (SILVA et al., 2013). Além disso,
nota-se que devido a introducao das outras dinamicas, o sistema deixa de ter dois
polos influenciando a resposta do sistema e passa a ter 3 polos, como pode ser visto
na 5.14. Esse terceiro polo faz com que o sistema responda um pouco mais rapido.
Porém, a aproximacao da resposta desse sistema por um de segunda ordem continua

vélida (desconsiderando o regime estaciondrio).
5.3.4 Gain scheduling para o controlador PD

Na secao 5.3.3 o controlador para o corpo rigido foi avaliado para um unico instante
de tempo, entretanto a dinamica do veiculo é variante no tempo. Logo, o controla-
dor obtido para o instante de maxima pressao dinamica pode nao fornecer um bom
desempenho temporal e robustez ao longo de todo o voo (CAMPOS, 2004). Sendo
assim, serd empregada a técnica de gain scheduling (ganho escalonado) para ten-
tar contornar esse problema. Nessa secao serao discutidas duas estratégias de gain
scheduling. Ambas serao avaliadas quanto as margens de estabilidade e desempenho

temporal.

A primeira estratégia é baseada no congelamento dos polos do sistema simplificado
obtidos em malha fechada para o instante de tempo relacionado a maxima pressao
dinamica. Como foi visto na secao anterior, a resposta temporal do sistema sim-
plificado e daquele contendo todas as dinamicas, nao difere muito. Sendo assim, é
esperado que o sistema tenha um comportamento dinamico parecido para os demais
instantes de tempo, se os ganhos do controlador forem interpolados para manter os

polos do sistema congelado, dada a variacao dos parametros da planta.

Considerando o sistema simplificado (F.T simplificada do corpo rigido e sem as
outras dinamicas) e os ganhos K, e K, obtidos através do LQ e da F.T simplificada
de G,(s), pode-se obter

K, Bz
G = P . 5.20
7(5) T T Ragiges + Kogigs — fin (5.20)

que é a FT de malha fechada do sistema. A partir dessa equacao pode-se obter os

polos associados®. A equacao caracteristica de um sistema de segunda ordem pode

30s mesmos resultados podem ser obtidos calculando-se os autovalores associados ao sistema
no espago de estados
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ser escrita na forma
D(s) = 8% + 20wps + w2 (5.21)

em que ¢ e w, sao o amortecimento e a frequéncia natural de oscilagao associada
aos polos. Comparando a equagao anterior com Eq. (5.20) sao obtidas as seguintes

relacoes:
Kp(t)ps. (t) = pa(t) = wirran

(5.22)
Kd(t)lu’ﬂz (t) = 2<MaatwnMam

De posse de wyaraz © (e para o instante de maxima pressao dinamica e a variagao
temporal de pg, e fi,, podem ser obtidos os ganhos interpolados no tempo que

mantém os polos congelados.

A segunda estratégia de gain scheduling é definida como se segue. O primeiro passo
é a obtencgao dos parametros w, e ¢ associados ao polo do corpo rigido (j& com o
controlador projetado) para o instante de méxima pressao dinamica. Em sequéncia,
ao invés de se manter w, e ( constantes durante o voo, esses serao variados de
acordo com a pressao dinamica, Py;,. Os valores maximos de w,, e ( sao obtidos para
o instante de maxima pressao dinamica. Ja os valores minimos para os parametros
sao aqueles para o qual o sistema ainda possui uma boa resposta dinamica (maximo
sobressinal, tempo de subida e erro em regime estaciondario aceitéveis) e boas margens
de estabilidade (mesmo critério utilizado no projeto LQ) para o instante de pressao

dinamica nula.
Sendo assim, a variacao de w, e ¢ é dada por

n(t) = Wnatin + (Wnbtas — Wnatin) el

o (5.23)
C(t) = CMm + (CMa,w - gMzn) m

sendo t,,,, 0 instante de méxima pressao dinamica. A ideia de reduzir o valor da
frequéncia natural de oscilagao assim como o amortecimento tem como base reduzir
a banda passante do sistema. Isso tem como consequéncia recuperar a MGA, visto
que no inicio do voo nao é necessario tanto esforco de controle dada a baixa pressao
dinamica. Um ponto negativo dessa técnica é a reducao da MGB, mas essa é mais do

que suficiente nos instantes iniciais de voo(acima dos requisitos descritos na Secao
5.2).

A seguir, as duas técnicas serao aplicadas para os dados do VLS-V02. Utilizando-
se dos ganhos obtidos na Se¢ao 5.3.3, sao obtidos os parametros wyprae = 2.97 €

Cviae = 0.94. Para a aplicacao da segunda metodologia de gain scheduling foram
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considerados de wyprin = 2.4 € (i = 0.7. Aplicando-se as duas estratégias de gain

scheduling sao obtidos os graficos das Figuras 5.15 e 5.16.

A partir desse momento, a técnica de gain scheduling em que os ganhos variam
em funcao da pressao dinamica serd denominada FEstratégia II, e a outra técnica de

Estratégia 1.
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-5 T T 18 T T
PD - Pdin PD - Pdin
= PD - Polos Congelados| = PD - Polos Congelados
10} 4
171 1
15} 4
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-351 1 14} f
—40 4
131 1
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50 . . . 12 . . .
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. Jo . .
Figura 5.15 - MGB e MGA para as duas estratégias de gain scheduling
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Figura 5.16 - Ganhos e MF para as duas
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Nota-se na Figura 5.15 que a MGA é maior para a Estratégia I1. Isso ja era esperado,
haja vista que a reducao de w, e ¢ implica em uma reducao da w.g, que por con-
sequéncia diminui a influéncia dos atrasos das outras dinamicas. Em contra partida,
ocorre uma reducao de MGB devido a diminui¢ao da w,, o qual é proporcional a
MGB, como foi visto no Capitulo 3. J& a MF reduz um pouco devido a diminuicao
do fator de amortecimento associado ao polo. A priori as duas técnicas oferecem

boas margens de estabilidade.

Nota-se também na Figura 5.16 que ocorre uma variacao brusca do ganho proporci-
onal em torno de 25 segundos. Esse instante de tempo coincide com a passagem do
veiculo pelo transonico. Durante esse intervalo, o coeficiente i, sofre uma mudanca
brusca e, como o K, depende de fi,, tal ganho também varia bruscamente. Talvez
isso nao seja desejavel para o sistema, mas essa ressalva nao estd sendo analisada

nesse trabalho.

A seguir é realizada a simulacao do sistema nao linear variante no tempo. Nessa
simulagao foi considerada somente a trajetoria planar e os parametros nominais do
veiculo. Os resultados sao obtidos integrando-se as equagoes (2.54) apresentadas no
Capitulo 2, acrescidas das dinamicas dos sensores, filtro, atuador, Z(s) e do contro-
lador PD. O resultado da simulacao esta contido nas Figuras 5.17 a 5.20. Nota-se
que os resultados das simulacoes para as duas estratégias de gain scheduling sao
bastante semelhantes. Analisando mais cuidadosamente a Figura 5.17, percebe-se
que o erro em rastreio € menor quando o gain scheduling é baseado na variacao w,

e ¢ em funcao da pressao dinamica.

O erro em rastreio pode ser estimado por e(t) = éc(t)%, tal resultado advém da
equagao desenvolvida em (5.10). Na Figura 5.18 é desenhado o grafico para o erro
estimado e o erro real obtido. Vale salientar que essa é uma boa aproximacao desde
que o veiculo esteja seguindo o gravity turn. A razao K4/K, é menor para o sistema
que utiliza a FEstratégia I como pode ser na Figura 5.21. Logo, o erro de rastreio

também sera menor para essa estratégia, isso pode ser verificado analisando a Figura
5.17.

Além disso, ambos os sinais de angulo de ataque e de deflexao do atuador ficaram
dentro dos limites aceitdveis, como pode ser observado nas Figuras 5.19 e 5.20. O
alto valor de angulo de ataque nos instantes iniciais do voo estd associada a grande
manobra realizada (pitchover) e isso nao implica em grandes esforcos estruturais.

Isso porque o veiculo esta em uma regiao de baixa pressao dinamica.
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Figura 5.17 - Erro em atitude e velocidade angular para as duas estratégias de gain sche-
duling
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Figura 5.18 - Erro em atitude estimado e real para o caso em que os ganhos foram inter-
polados utilizando a Estratégia I1

Considera-se agora um caso em que exista uma perturbacao em aceleracao angular
agindo no sistema. Essa perturbagao pode advir do desalinhamento da tubeira (ou
seja, a forga de empuxo nao passa pelo centro de massa do veiculo por exemplo).
Para fins ilustrativos essa perturbagio ¢ considerada constante, jq = 0.05 rad/s*. A
Figura 5.22 contém o erro em rastreio para este caso. Percebe-se que o erro é menor
para o caso em que os ganhos foram interpolados mantendo w,, e ( constantes. Isso

pode ser explicado em partes pela MGB, pois, como foi visto no Capitulo 4, quanto
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Figura 5.19 - Sinal de Atuagdo as duas estratégias de gain scheduling
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Figura 5.20 - Angulo de ataque para as duas estratégias de gain scheduling

maior for a MGB, menor serd o erro para uma perturbagao em degrau . Nota-se
que, a MGB para a FEstratégia I é maior que a da Estratégia II (Figura 5.15). Isso
explica o menor erro em rastreio para uma perturbacao considerando essa estratégia

de gain scheduling.

Nas condicoes analisadas ambas as estratégias forneceram bons resultados, sendo
que a estratégia de se manter os polos congelados (Estratégia I) forneceu melhor
rastreio para a trajetéria de referéncia, considerando o caso com perturbacao. A es-

tratégia que varia os parametros w, e ¢ em fungao da pressao dinamica (FEstratégia
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Figura 5.21 - Razao entre os ganhos derivativo e proporcional para as duas técnicas de
gain scheduling
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Figura 5.22 - Erro em atitude devido a uma pertubacao em aceleragao angular

II) fornece a recuperacao da MGA, a qual pode vir a ser necessaria dependendo
do filtro utilizado para estabilizar os modos de flexao. Visto que, esse irda reduzir
tal margem. A partir dessa se¢ao serd avaliado somente o controlador cujo os ga-
nhos foram interpolados utilizando como base a pressao dinamica. Essa escolha foi

realizada para se priorizar a robustez.
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5.4 Projeto Estrutura IV - Controlador PID

Nessa sec¢@o sera projetado o controlador PID (Estrutura IV) e os resultados sao

analisados da mesma maneira do que foi feito para o controlador PD.
5.4.1 LQ - PID

O projeto do Controlador PID é semelhante ao apresentado anteriormente para o
controlador PD. Para a utilizacao da técnica LQ com um termo integral é necessario

acrescentar a variavel de estado 7 (a integral do erro), que é dada por

= /eref(t) —0(t)dt . (5.24)

Assim o sistema em espaco de estados é dado por

0 0 1 0| |6 0
O] = |pa 0 Of |0] + |up:| B-(t) + 0] Orep(t) - (5.25)
T -1 0 0 |7 0 1
Jé& o sinal de controle fica
B.=—| K, Kg K || 6 |+Kbes , (5.26)
T
com as matrizes Q e R
a0 0
Q= 0 g2 O
0 0 g

e R = r . Nesse projeto os elementos ¢s0, ¢33 € r foram mantidos constantes,
escolhendo-se 7 = 1, e g = 0.2 e ¢33 = 0.1. O elemento ¢;; foi variado entre
[0.01 10]. Esses valores foram escolhidos com o objetivo de evitar que o sinal de
atuacao tenha um valor muito elevado. Além disso, o sistema é bem condicionado,

ou seja, todas as variaveis de estado sao controlaveis.

Da mesma forma que foi realizado para o controlador PD, foi escolhido o instante
de méaxima pressao dinamica para a aplicacao da técnica LQ. A cada iteragao foram

avaliadas as margens de estabilidade e os objetivos no dominio do tempo. Para tanto,
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a funcao de transferéncia de malha aberta do sistema é dada por

Kd82 + KpS + K[
S

Ga(s) = G,(s)H(s) . (5.27)
( )

A F.T da malha fechada da entrada 6,.; para a saida ¢ ¢

Pi(s)Ai(s)Z(5)Gp(s)

Gr(s) = , 5.28
F(8) =17 (P;(s) + Kqs) Gp(s)H (s) (5.28)
sendo K K
Pys) = % . (5.29)
A F.T do sinal de perturbagao V,,, para a saida 6(s) é
0 —Gy
() _ (5) . (5.30)
Vwe(s) 1+ (Pr(s) + Kgs) Gp(s)H(s)
A F.T da deflexao do atuador em fungao da entrada V,,, é dada por
Buls)  —Gul9)H(s) (Pils) + Kas) 51

Viz(s) 1+ (Pi(s) + Kas) Gp(s)H(s)

O valor do angulo de ataque é aproximado por # —«,,. Para a avaliacao dos requisitos

do dominio temporal ¢ utilizada a F.T simplificada do corpo rigido G,(s) (Equacao

(5.2)).

5.4.2 Resultados Controlador PID

A seguir é projetado o controlador PID a partir dos dados do VLS-V02. As restri-
¢oes e objetivos no projeto do controlador PID sao as mesmas apresentadas para o
controlador PD. Utilizando as equagoes desenvolvidas na Secao 5.4.1 e variando as

matrizes Q e R de acordo com o que foi apresentado, obtém-se as Figuras 5.23 a
5.27.

A interseccao entre os retangulos na Figura 5.23 ¢ a regiao na qual as restrigoes das
margens de estabilidade sao satisfeitas. Tal regiao é entre 5.6 rad/s e 6.35 rad/s.
Analisando a Figura 5.24, percebe-se que os objetivo de erro em regime estacionario

e maximo pico sao atingidos para qualquer frequéncia de w., apresentada.

Para atingir objetivo da taxa de subida, a w., deve ser menor que 6 rad/s, como
pode ser visto na Figura 5.25. Ainda analisando a mesma figura percebe-se que o

tempo de assentamento é maior que o horizonte de andlise (5 segundos). Isso indica
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Figura 5.23 - Variacao das margens de estabilidade controlador PID

que o sistema nao entrou em regime permanente no intervalo de tempo em questao.

Além disso, o tempo de assentamento aumenta a medida que w,, cresce. Isso indica
) g

que o polo associado a introducao do termo integrador estd caminhando rumo a

origem com o incremento de we,.

Como pode ser visto, o objetivo do tempo de assentamento nao foi atingido. En-
tretanto, para atingir tal objetivo seria necessario o incremento do ganho integral.
Isso acarretaria em um aumento da banda passante e consequentemente violaria a
restricao wes, (vide Capitulo 4). Portanto, o objetivo nao esta sendo levado em consi-

deracao na analise do controlador PID para o instante de méxima pressao dinamica.

Por fim as restricoes de angulo de ataque e deflexao da tubeira sao atingidas para

qualquer w., como pode ser visto na Figura 5.26.
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Figura 5.25 - Taxa de subida e tempo de assentamento
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Com base nas analises anteriores e da Figura 5.27, na qual é mostrado o lugar das
rafzes, poderia se escolher w., = 5.95 rad/s. Porém, como foi visto na Secao 5.2
quanto maior a frequéncia de cruzamento de ganho maior serd o atraso inserido
pela dinamica do filtro na regiao do corpo rigido. Por isso, optou-se por um valor

intermediario de w., = 5.6 rad/s.

5.4.3 Avaliagcao do desempenho do controlador PID para o instante de

maxima pressao dinamica

De posse das matrizes ), R, A e B correspondentes ao instante de méaxima pressao
dinamica, sao obtidos os ganhos K, = 1.959, K; = 0.870 e K; = 0.316. Mais uma
vez, sao usados os sinais de entrada apresentados na Figura 5.2 para o instante de
maxima pressao dinamica. Essa simulacao tem como finalidade avaliar detalhada-
mente a resposta temporal do sistema, cuja a F.T completa de G,(s) é dada em
(3.1). Analisando-se as Figuras 5.28, 5.29 e 5.30 é possivel perceber que o sistema
é bem amortecido (nao se notam grandes oscilagoes), e as restri¢oes de deflexdo da

tubeira e angulo de ataque sao satisfeitas.
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Figura 5.28 - Simulacao temporal dada uma rajada de vento na maxima pressao dinamica

O diagrama de Nichols do sistema é apresentado na Figura 5.31 e para fins de compa-
racao ¢ desenhada a resposta do sistema em malha fechada na Figura 5.32. Nota-se
que o tempo de subida e o maximo pico sao praticamente iguais para qualquer dos
modelos adotados. Entretanto, a partir de certo instante de tempo, as curvas pos-

suem uma diferenca notavel. Isso ocorre devido a influéncia do dipolo (polo e zero),
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Figura 5.29 - Simulacao temporal dado um vento cisalhante na maxima pressao dinamica
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Figura 5.30 - Simulacao temporal dado uma entrada em rampa

advindo do acoplamento aerodinamico.

Da mesma forma que ocorreu no caso PD, a introdugao das outras dinamicas (atu-
ador, sensor, etc) fez com que a resposta do sistema ficasse um pouco mais répida.
Entretanto, a resposta temporal do sistema ainda pode aproximado por um sistema

de 3 ordem (PID + G,(s)), como pode ser vista na Figura 5.32.
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Nichols Chart
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Figura 5.31 - Diagrama de Nichols para o instante de maxima Pj;,
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Figura 5.32 - Resposta ao degrau para o instante de méaxima pressao dinamica

5.4.4 Gain scheduling para o controlador PID

A seguir sao apresentadas duas estratégias de gain scheduling para o controlador
PID. A primeira é baseada no escalonamento dos ganhos para que os polos do sis-
tema em malha fechada sejam os mesmos obtidos para o instante de maxima pressao
dindmica (considerando a F.T simplificada do veiculo e sem considerar as outras di-
namicas). Os quais foram obtidos utilizando a técnica do LQ descrita anteriormente.

A segunda estratégia é igual a utilizada no controlador PD, na qual os parametros
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que definem o polo dominante variam de acordo com a pressao dinamica.

Considerando a F.T simplificada do corpo rigido, e sem levar em consideracao as

outras dinamicas obtém-se

Kpps, s + Kipg,
s% + Kapg:s® + (Kppg, — pa) s + Krpa:

Gr(s) = (5.32)

que é a F.T de malha fechada do sistema. Considerando que a equagao carateristica

da F.T anterior seja da forma
D(s) = (8* + 2Cwps + wy) (s + awy) (5.33)

sendo (, w, e a os parametros que descrevem os polos do sistema em malha fechada.
Procedendo da mesma forma que no Capitulo 4, ou seja, comparando-se as duas

equacoes, chega-se as seguintes relagoes para os ganhos do controlador.

B W2 (2Ca + 1) + pa(t) _ wp (20 + ) B aw?
MO == M= w MO m 63

De posse da variacao temporal de g (t) e pu,(t) e dos parametros associados aos
polos para o instante de méxima pressao dinamica, pode-se obter os ganhos para o

sistema de controle.

A segunda estratégia utilizada é igual a apresentada para o caso PD. Essa tem como
objetivo em recuperar a MGA do sistema de controle. Para tanto, os parametros re-
lacionados aos polos dominantes referentes ao instante de maxima pressao dinamica

sao variados em funcao da propria pressao dinamica, da seguinte forma

(Un(t) = WpMin T (wnMam — wan> %
C(t) = Catin + (Catae = Carin) 755502 (5.35)
Pdin(t)

a(t) = anrin + (rrar — Qatin) B2

Os valores de wyarin, Carin © Qarin S20 aqueles para os quais o sistema respeita os
requisitos do dominio do tempo e obtém boas margens de estabilidade para o instante
em que pressao dinamica é nula (decolagem). A partir dos valores de ¢, w,, o e das

Egs. (5.34) s@o obtidos os ganhos do controlador para tal estratégia.

A seguir as duas estratégias de gain scheduling sao avaliadas utilizando os dados
do VLS-V02. Os parametros referentes aos polos obtidos através da técnica LQ

referentes ao instante de maxima pressao dinamica sao: ( = 1.04, w, = 2.80 e
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a = 0.10. Ja os parametros utilizados na segunda estratégia referente ao instante
de pressao dinamica nula sao: (i = 0.75, Wuarin = 2.4 ¢ a = 0.05. Procedendo
da mesma maneira que no caso PD, a técnica em que os parametros associados aos
polos variam de acordo com a pressao dinamica serd denominada FEstratégia Il e a

outra técnica serd denominada FEstratégia 1.
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Figura 5.33 - MGB e MGA para as duas estratégias de gain scheduling
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Figura 5.34 - Ganhos e MF para as duas estratégias de gain scheduling

Nota-se na Figura 5.33, que o sistema que utiliza a Fstratégia II possui uma MGA
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maior e uma MGB menor do que o sistema que utiliza a Fstratégia I. Isso jéa era es-
perado devido a redugao da w,,. Analisando-se a Figura 5.34, nota-se que as margens

de fase do sistema sao praticamente as mesmas.

A seguir, o desempenho dos controladores serao avaliados considerando a mesma
simulagao planar nao linear variante no tempo utilizado no caso PD. Nota-se na
Figura 5.35 que ambas as estratégias possuem resultados similares quanto ao erro
em atitude. Porém, analisando a Figura 5.36, percebe-se que o sinal de atuacao para
o sistema em que os ganhos foram escalonados em funcao da pressao dinamica é
ligeiramente menor do que utilizou a outra técnica. Isso pode estar relacionado com
a menor banda passante para esse sistema de controle. Quanto ao angulo de ataque

Figura 5.37 ambas as estratégias possuem resultados bastante semelhantes.
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Figura 5.35 - Erro em atitude e velocidade angular para as duas estratégias gain scheduling
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Figura 5.36 - Sinal de atuacao para as duas estratégias gain scheduling
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Figura 5.37 - Angulo de ataque para as duas estratégias gain scheduling
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A seguir é apresentado o resultado da simulacao considerando uma perturbacao em
aceleragao angular de g = 0.05 rad/s*. Vale ressaltar que esse valor foi utilizado
somente para ilustrar a diferenca entre as duas estratégias de gain scheduling. Nota-
se na Figura 5.38 que o sistema com ganhos interpolados pela Estratégia I possui um
menor erro de atitude. Além disso, a deflexao da tubeira e o angulo de ataque ficaram
limitados a valores aceitaveis para ambas estratégias como pode ser observado nas
Figuras 5.39 e 5.40.

Erro de Rastreio do Perfil de atitude Velocidade Angular
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Figura 5.38 - Erro em atitude e velocidade angular para as duas estratégias gain scheduling
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Figura 5.39 - Sinal de atuacao para as duas estratégias gain scheduling
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Figura 5.40 - Angulo de ataque para as duas estratégias gain scheduling

Em resumo, ambas as estratégias oferecem desempenhos bastante semelhantes para
o caso nominal de voo. Considerando uma perturbacao em aceleracao angular, a
estratégia em que os ganhos foram escalonados mantendo-se os polos congelados
oferece resultado superior no requisito de rastreio do perfil de atitude. Porém, se-
guindo o mesmo raciocinio na se¢ao anterior, serd priorizada a robustez do sistema.
Logo, a partir desse momento serd utilizado somente o sistema em que os ganhos

foram escalonados em funcao da pressao dinamica.
5.5 Projeto do controlador estrutura III

Nessa secao serd apresentado o método utilizado para o célculo dos ganhos da es-

trutura III. Tal estrutura escrita no formato de espacos de estados é dada por

0 0 1 of |# 0
0| = {sa 0 Of [O] + |pp:| B=(t) + 0] Ores(t) (5.36)
T -1 0 of |7 0 1
J4 o sinal de controle fica
0
Bo= = | KuKi+ K, KKa Kr || 0|+ Kby - (5.37)
T

Nota-se que os ganhos de realimentacao estao acoplados e isso nao permite aplicar
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diretamente a técnica LQ. Porém, definindo-se novos ganhos da forma

K = K
KazKi3 + Kp3 = Kpp (538)
Kp3sKagz = Kag

a equacao no espaco fica no formato para a aplicacao do método LQ. Ou seja, apos
a obtencao dos ganhos pela técnica LQ, basta resolver esse sistema de equagoes
para que se obtenha os ganhos do controlador da estrutura III. Nota-se também que
o sistema de equagoes apresentado em (5.38) é o mesmo dado em (4.11). Caso os
ganhos da estrutura III sejam calculados a partir dos ganhos obtidos da estrutura IV,
garante-se que a estrutura III tenha as mesmas margens de estabilidade e polos em
malha fechada da estrutura IV. A tnica diferenca é em relacao aos zeros, conforme

visto no Capitulo 4.

Os ganhos da estrutura III serao calculados a partir dos ganhos obtidos para a
estrutura [V anteriormente. Haja vista, que tais ganhos fornecem boas margens de
estabilidade no projeto. Na Figura 5.41 é mostrado a evolugao temporal dos ganhos

para a estrutura III.

Ganhos do Controlador PID
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Figura 5.41 - Ganhos do controlador PID da estrutura III

A resposta a uma entrada em degrau é dada na Figura 5.42. Nota-se que o maximo
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sobressinal para essa estrutura foi um pouco menor do que o apresentado para a
estrutura IV (ver Figura 5.32). Isso ocorreu devido a menor influéncia do zero na

resposta do sistema.
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Figura 5.42 - Resposta a uma entrada em degrau para a estrutura III

5.6 Comparacao preliminar entre as estruturas

Nas Figura 5.43, 5.44, 5.45 sao apresentados os graficos referentes ao erro em atitude,
sinal de atuacao e o angulo de ataque, respectivamente. Nota-se que, o angulo de
ataque e o sinal de atuacao estao limitados a valores aceitaveis em todas as estru-
turas. Percebe-se também, que ocorre uma mudanga brusca no sinal de atuacao da
estrutura III em torno de 25 segundos. Uma possivel explicacao advém do método
de calcular os ganhos. Nas estruturas II, IV o ganho K, é o unico parametro que
depende do coeficiente p, e tal coeficiente sofre uma mudanca brusca (de sentido)
na passagem do transonico. Porém, no céalculo dos ganhos da estrutura III tanto o
K, e K4 ficam dependentes de tal coeficiente (ver Figura 5.41 e Eq.(5.38)). Sugere-se

como trabalho futuro analisar cuidadosamente a interpolacao nessa fase do voo.

A atitude de referéncia foi melhor rastreada pela estrutura IV e pela estrutura II
composta pelo feedforward* (ver Figura 5.43). Entretanto, o sinal de controle de tal

estrutura II sofreu alguns saltos durante a manobra de pitchover (ver Figura 5.44).

4Descrito no Capitulo 4.
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Erro em Atitude para a manobra planar

T
=]
2
<
£
@
<
w Estrutura—II
-0.8} Estrutura Il - FeedForward i
' Estrutura lll
Estrutura IV
1k 4
-1.21 4
_14 1 1 1 1 1
0 10 20 30 40 50 60

Tempo(s)

Figura 5.43 - Erro em Atitude para vérias estruturas de controlador

Isso ja era esperado, haja vista que essa manobra é composta por uma sequéncias de
retas com diferentes inclinagoes. Como o compensador feedforward utiliza a derivada
do sinal de referéncia isso provoca pequenos saltos no sinal de comando nas descon-
tinuidades. Isso pode vir a ser prejudicial ao sistema. Sendo assim, deve-se analisar
com cautela a utilizacao do compensador feedforward. Uma forma de contornar esse

problema é realizando a interpolacao do sinal da derivada da atitude de referéncia.

Devido as observagdes anteriores em relagao as estrutura I1I e II (com compensador

feedforward), nas andlises a seguir serao utilizadas somente as estruturas II e IV.
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Figura 5.44 - Sinal de Atuagdo para vérias estruturas de controlador

Angulo de Ataque
1 T

Estrutura—Il

% Estrutura Il - FeedForward|
3 Estrutura llI
g Estrutura IV
o —2[ 7
o
o
=}
(=)
j=4
<
3k i
_4 |- —
-5 1 1 1 1 1
0 10 20 30 40 50 60

Tempo(s)

Figura 5.45 - Angulo de Ataque para vérias estruturas de controlador
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5.7 Projeto dos filtros para estabilizar os modos de flexao

Nessa secao sera projetado o filtro para os controladores PD e PID. Durante esta
secao, o desempenho e a robustez do sistema serao reavaliados para estudar o impacto

do filtro no sistema.

5.7.1 Sintonia do filtro para estabilizar o modo de flexao considerando

o controlador PD

Incorporando as dinamicas do primeiro e segundo modo de flexao ao modelo do

foguete, temos a F.T
GP(S) == CR(S) + FLl(S) + FLQ(S) (539)

sendo Cg(s), Fri(s) e Fra(s) as F.T associadas ao corpo rigido, primeiro e segundo
modo de flexao respectivamente. Considerando que o modo de flexao tenha um amor-
tecimento de (¢ = 0.002, obtém-se o diagrama de Bode da malha aberta apresentado
na Figura 5.46. Nesse diagrama ja esta sendo considerado o controlador projetado a
partir da Estratégia II. Nota-se que existe um pico em ganho na regiao da frequeén-
cia de flexao do primeiro e segundo modo. Isso é devido ao baixo amortecimento

associado ao modo de flexao.
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Figura 5.46 - Diagrama de Bode e Nichols do sistema contendo o primeiro e segundo modo
de flexao
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Como foi descrito no Capitulos 3 e 4, existem duas estratégias de estabilizacao
dos modos de flexdo (por ganho ou fase), e cada estratégia possui uma métrica de
robustez associada (margens de estabilidade para os modos de flexdo). Analisando
cuidadosamente a Figura 5.46 ¢ possivel notar que, para a estabilizacao por ganho
do primeiro modo, é necessario um filtro que atenue no minimo 40 dB na regiao
de variacao do primeiro modo de flexao. Entretanto, devido a proximidade entre
a frequéncia do primeiro modo e a do corpo rigido, tal filtro inseriria um atraso
de fase muito grande na regiao do corpo rigido, degradando consideravelmente o
desempenho (o atraso seria maior que os 15° ja reservados para a estabiliza¢ao como
descrito anteriormente). Logo, esse tipo de estabilizagao nao sera aplicado para esse

caso em questao.

Nota-se também, que o primeiro modo ja é fase estabilizado (a estabiliza¢ao ocorreu
devido ao atraso inserido pelas dinamicas sensor,atuador, etc), mas é pouco robusto
devido a baixa margem de estabilidade associada ao modo de flexao (avango de fase),
como discutido no Capitulo 3. Ja o segundo modo esta numa frequéncia elevada e sua
estabilizacao serd feita por ganho. Sendo assim, o projeto do filtro tem como objetivos
aumentar as margens de estabilidade associadas ao primeiro modo de flexao, e ao
mesmo tempo, estabilizar o segundo modo de flexao por ganho. E, quando o primeiro
modo de flexao for estabilizado por fase, é recomendada uma margem de fase de
superior a 45° tanto para atraso quanto para avanco. Essas margens devem ser
avaliadas a posteriori, inserindo-se as incertezas do atuador e sensor na regiao de
estabilizacao do modo de flexao em questao. Ja quando o modo de flexao for ganho
estabilizado, esse deve possuir em torno de -6dB em ganho na regiao de variagao do
modo de flexao para absorver incertezas relacionadas ao amortecimento do modo de

flexdo e o aumento do ganho da malha.

Para atingir os objetivos das margens de estabilidade para o primeiro e segundo
modos de flexao, o filtro devera ser moldado a fim de se atender o maior ntimero de
requisitos descritos abaixo. Tais requisitos foram obtidos de acordo com o que foi

apresentado na Secao 4.4.

Atraso de no maximo 15° em 5 rad/s

Atraso de no minimo 40° em 22.5 rad/s

Atraso de no maximo 70° em 34.5 rad/s

Atenuagao de no minimo 30 dB entre 75 e 83 rad/s
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e Atenuagao de no minimo 24 dB entre 68 e 91 rad/s

O filtro utilizado é de segunda ordem (ver Eq. (5.40)), e esse estd posicionado no
canal direto da malha. Vale salientar que um filtro de ordem superior poderia vir
a atingir mais requisitos simultaneamente. Entretanto, nesse trabalho optou-se por
um filtro simples devido a complexidade de sua sintonia. A sintonia do mesmo foi
feita iterativamente buscando atingir o méaximo de requisitos simultaneamente.

52 + 2GC,fwnys + wzf

Fn(s) = (5.40)

52 + 2Cdfwdfs + wflf

sendo Cpr = 0.05, (gr = 1.6, wpy = wgr = 80. Na Figura 5.47 é apresentado o

diagrama de Bode do filtro em questao.
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Figura 5.47 - Diagrama de Bode do filtro utilizado

De posse do filtro, as margens de estabilidade do sistema sao reavaliadas. Na Figura
5.48 encontra-se o diagrama de Nichols do sistema para varios instantes de tempo

de voo do veiculo.

Os valores para as margens de estabilidade encontram-se na Tabela 5.1. Como ja era
previsto, as margens de estabilidade do corpo rigido foram degradadas, mas ambas
continuam em niveis aceitaveis. A robustez do primeiro modo de flexao deve ser
avaliada com cautela, pois o sistema pode tanto ficar instavel por um atraso quanto

por um avanco de fase, como ja foi visto no Capitulo 3. Avaliando os dados da Tabela

142



Nichols Chart
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Figura 5.48 - Diagrama de Nichols para o sistema em malha aberta ressaltando as margens
de estabilidade

5.1, nota-se que a margem critica para o primeiro modo de flexao acontece em dois
instantes distintos do voo. A MF1 é mais critica no instante da decolagem, enquanto
MF2 é menor no final do intervalo de voo analisado. Para o caso em questao essas
margens sao suficientes para absorver as incertezas em fase associadas ao atuador
e sensores na regiao de frequéncia do modo de flexao. Outro ponto importante que
pode ser observado da analise dos dados da Tabela 5.1 é que, caso haja um atraso de
tempo nao modelado maior que 45 ms, o sistema ficara instavel devido ao primeiro

modo de flexao.

Tabela 5.1 - Margens de estabilidade para o controlador PD

Margens de estabilidade controlador PD (Py;,)

Tempo(s) 1 39 60
MGB(dB) 132 9.57 15.6
MF(°)/Delay(ms) | 41/188 | 30.5/96 | 37.4/149
MCGA(dB) 8.7 547 8.7
MF1(°)/Delay(ms) | 55.5/222 | 67.5/197 | 86.8/158
MF2(°) /Delay(ms) | 108/68 | 91.3/51 | 83/44

Na sequéncia serd avaliada a robustez do controlador (PD + Filtro) quanto a variagao
em frequéncia do primeiro e segundo modos de flexdo. Ambos serao variados de

+10%. A Figura 5.49 contém os diagramas de Nichols do sistema considerando uma
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variacao de 10% na frequéncia de tais modos. Nota-se que o sistema continua estavel,
mas ha uma reducao das margens de estabilidade associadas ao primeiro e segundo
modos de flexdao. O mesmo ocorre quando a frequéncia do modo de flexao é reduzida

de 10% como pode ser visto na Figura 5.50.

Nichols Chart

60

Open-Loop Gain (dB)

—20F

~60 I I I | |
720 -630 -540 -450 -360 -270 -180 -90
Open-Loop Phase (deg)

Figura 5.49 - Diagrama de Nichols para o sistema em malha aberta considerando um in-
cremento 10% na frequéncia de flexao
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Figura 5.50 - Diagrama de Nichols para o sistema em malha aberta considerando uma
reducao 10% na frequéncia de flexao

A seguir sao apresentados os resultados da simulacao nao linear planar contendo
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todas as dinamicas, exceto a dos modos de flexao. Esse teste visa avaliar o impacto
da introducao do filtro na malha de controle. Nota-se na Figura 5.51 que o sinal de

atuacao com o filtro quase nao modificou a resposta do sistema.

Sinal de Atuagdo Zoom na Regido entre 0 e 18 segundos
0.5 T T 0.5 T T T

Com Filtro Com Filtro
Sem Filtro Sem Filtro

Sinal de Atuag&o (°)
Sinal de Atuago (°)

~03 . . ~03 . .
0 20 40 60 0 5 10 15 20
Tempo(s) Tempo(s)

Figura 5.51 - Variagao do sinal de atuagao - Sem as dindmicas dos modos de flexao

Na Figura 5.52 encontra-se o grafico do erro em atitude e a velocidade angular do
sistema sem considerar o filtro e os modos de flexao. Ainda, na mesma figura sao
mostrados os mesmos graficos considerando o filtro e os modos de flexao. Nota-se
que as respostas sao praticamente idénticas. Sendo assim, comprova-se a eficacia

desse controlador (PD + Filtro) para o caso nominal.
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Figura 5.52 - Variacao do erro
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5.7.2 Avaliagao do Filtro para o controlador PID

60

em atitude e da velocidade angular

Procedendo da mesma maneira que no caso do controlador PD, é desenhado o di-

agrama de Bode e Nichols da malha aberta na Figura 5.53. Nessa anélise sao con-

siderados todos os elementos na malha, inclusive o controlador PID projetado an-
teriormente através da técnica do LQ. A F.T da planta é dada em (5.39). Além

disso, os ganhos foram interpolados através da FEstratégia I1. O filtro utilizado para

Magnitude (dB)

Phase (deg)

Bode Diagram

-180

10°

1

10 10° 10" 10°

Frequency (rad/s)

50

401

Open-Loop Gain (dB)

Nichols Chart

20 L L L L L
-450 -360 -270 -180 -90 0

Open-Loop Phase (deg)

90 180 270

Figura 5.53 - Diagrama de Bode e Nichols do sistema em malha aberta

estabilizar os modos de flexao serd o mesmo utilizado no caso PD. O motivo para tal
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escolha é a seguinte: a diferenca entre o diagrama em resposta em frequéncia entre
o sistema que utiliza o controlador PD e PID na regiao de frequéncia para o qual
se deseja que o filtro atue é minima. Essa afirmacao pode ser observada na Figura

5.54. Logo, nao ha a necessidade de se reprojetar o filtro para o controlador PID.

Bode Diagram
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N
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I
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360 3

Phase (deg)

-360

-720k : : -
10" 10° 10" 10
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Figura 5.54 - Diagrama de Nichols do controlador PD/PID para o instante de 39 segundos

De posse, do filtro Notch projetado anteriormente é obtida a Figura 5.55. A Tabela

Nichols Chart
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Figura 5.55 - Diagrama de Nichols para o sistema em malha aberta utilizando o filtro
Notch
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5.2 contém o resumo das margens de estabilidade. Os resultados obtidos nessa tabela
sao ligeiramente diferentes do que o caso PD. Nota-se que hd uma degradacao da
MGA e da MF, pois o controlador PID possui uma frequéncia de cruzamento de
ganho um pouco maior que o controlador PD (vide Figura 5.54). Logo, tal sistema

¢ mais degradado pela introducao do filtro.

Tabela 5.2 - Margens de estabilidade para o controlador PID

Margens de estabilidade controlador PID (Py,)

Tempo(s) 1 39 60
MGB(dB) 13.9 0.04 16
MF(°)/Delay(ms) | 41.1/171 | 29.8/86 | 37.6/137

MGA(dB) 77 1.81 7.02
MF1(°)/Delay(ms) | 53.3/229 | 65.7/201 | 85.5/160
MF2(°)/Delay(ms) | 107/69 | 90.6/50 83/43

A seguir é avaliada a robustez do controlador (PID + Filtro) quanto a varia¢ao em
frequéncia do primeiro e segundo modo de flexao. A Figura 5.56 contém os diagra-
mas de Nichols do sistema considerando uma variacao de 10% em tais frequéncias.
Nota-se que o sistema continua estavel, mas ha uma reducao das margens de esta-
bilidade associadas ao primeiro e segundo modo de flexao. O mesmo ocorre quando
a frequéncia do modo de flexao é reduzida de 10% como pode ser visto na Figura

5.57. Entretanto, em ambos os casos o sistema continua estavel.

Nichols Chart
60

40

201

Open-Loop Gain (dB)

—20}

—40}

~60 . . . . . .
-360 -270 -180 -90 0 90 180 270
Open-Loop Phase (deg)

Figura 5.56 - Diagrama de Nichols para o sistema em malha aberta considerando um in-
cremento 10% na frequéncia de flexao
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Nichols Chart
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Figura 5.57 - Diagrama de Nichols para o sistema em malha aberta considerando uma
redugao 10% na frequéncia de flexao

Diferentemente do que foi realizado para o controlador PD, o impacto do filtro na
resposta temporal da malha serd avaliado previamente utilizando a anélise linear
para um instante de tempo. O intuito dessa andlise é evidenciar que algumas cara-
teristicas do sistema podem ser obtidas a partir dessa analise. Em sequéncia, para
comprovar tal andlise, o sistema sera avaliado da mesma forma que no caso PD,

ou seja, através de uma simulacao nao linear variante no tempo. Na Figura 5.58 é

Step Response

16

1.2r

Amplitude

0.6

0.4F
Com Filtro + outras dinamicas
02 Sem Filtro + outras dinamicas )
Sem Filtro e sem outras dinAmicas
0 |
0.2 | | | | | | . . .
0 0.5 1 15 2 2.5 3 3.5 4 4.5 5

Time (seconds)

Figura 5.58 - Resposta ao degrau referente para o instante de méxima pressao dinamica

149



desenhada a resposta a uma entrada em degrau para o sistema simplificado (Corpo
rigido e sem as outras dinamicas). Sao desenhados também o sistema sem filtro mas
com as outras dinamicas, e por fim, o sistema com filtro e com as outras dinamicas.
Nota-se que as trés respostas sao bastante semelhantes e que o sistema ainda pode
ser aproximado por um sistema de terceira ordem (PID + G)(s)). Essa analise foi

expandida para os demais instantes de tempo e resultados similares foram obtidos.

Analisando-se a Figura 5.59, nota-se que os polos associados ao corpo rigido ficaram
menos amortecidos quando foi introduzida a dinamica do filtro. Isso é devido ao

atraso de fase inserido pelo filtro na regiao do corpo rigido.

Pole-Zero Map
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Figura 5.59 - Polos e zeros do sistema em malha fechada referentes ao instante de maxima
pressao dinamica

A simulacao nao linear considerando todas as dinamicas, exceto a dos modos de
flexao, é realizada para comprovar os resultados obtidos através da analise linear.
Nota-se na Figura 5.60, que a introducao do filtro quase nao alterou o sinal de
atuacao do sistema, indicando que o filtro nao interfere consideravelmente na regiao
do corpo rigido. Em seguida sao inseridas as dinamicas dos modos de flexao e a
comparacao é realizada novamente. O erro em atitude é bem similar para os dois
sistemas (vide Figura 5.61). Os modos de flexdo estdo bem atenuados, haja vista
que eles nao podem ser notados na resposta temporal. Sendo assim, conclui-se que o

filtro estabilizou os modos de flexao e quase nao afetou a dinamica do corpo rigido.
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Sinal de Atuagdo Zoom na Regido entre 0 e 18 segundos
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Figura 5.60 - Variacao do sinal de atuacao - Sem as dindmicas dos modos de flexao

0.4 T T 0.5 T T
sfflexdo e sffiltro slflexao e sffiltro
com flex&o e com filtro com flexdo e com filtro
4 0 |

-05r
;=

g g
E] >
2 15
< | <
@
g g

2 8 ~15¢
w o
4 Q
>

b

] -25F

-12 ! . -3 . .
0 20 40 60 0 20 40 60
Tempo(s) Tempo(s)

Figura 5.61 - Variacao do erro em atitude e da velocidade angular
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6 COMPARACAO ENTRE O CONTROLADOR PD E PID

Nesse capitulo serao avaliados as estruturas II e IV projetadas no Capitulo 5. Ambos
os sistemas serao avaliados quanto as margens de estabilidade e resposta dada uma
entrada em degrau. Na sequéncia, ambos serao avaliados através de um programa de
simulacao de 6 graus de liberdade contendo a dinamica completa do foguete. Essa
simulagao visa avaliar a robustez e o desempenho do sistema, para os casos nominais

e nao nominais de operacgao.
6.1 Analise linear - Margens de estabilidade e resposta temporal

Durante esse trabalho foi visto que as margens de estabilidade sao bons indicativos
da robustez do sistema. As margens de estabilidade do controlador PD e PID estao
desenhadas nas Figuras 6.1, 6.2 e 6.3. As margens de estabilidade apresentadas nas
Figuras 6.1 e 6.2 estao normalizadas em funcao da margem de estabilidade minima.
As margens de estabilidade minimas utilizadas sao MGB = MGA = 6 dB, MF =
30° e MF1 = MF2 = 45°. Logo, se a curva correspondente a margem de estabilidade

estiver acima de 1, indica que o requisito minimo foi satisfeito.

Margens de Estabilidade
8 T T

PD MGB
PD MF
PD MGA
PID MGB
PID MF
PID MGA

o
X x x 0O0O0

0 10 20 30 40 50 60 70
Tempo(s)

Figura 6.1 - Margens de Estabilidade (MGB, MF,MGA) normalizadas para o controlador
PD e PID

Nota-se que quase todas as margens de estabilidade estao acima das margens mini-

mas para ambos os controladores. Entretanto na regiao préxima a méaxima pressao
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dindmica (35 a 45s), a MGA de ambos os controladores estd um pouco abaixo de

6dB. Percebe-se também que o controlador PD projetado fornece margens de esta-

bilidade do corpo rigido (MGB, MF, MGB) melhores do que o PID. Analisando a

Margens de Estabilidade
T

25 T

PD MF1
PD MF2
PID MF1
PID MF2

x x O0OH

N
T
5
X0
O
I

O'
15+ O x* 4

0 10 20 30 40 50 60 70
Tempo(s)

Figura 6.2 - Margens de Estabilidade (MF1, MF2) normalizadas para o controlador PD e
PID

Figura 6.2, percebe-se que os dois sistemas possuem boas margens de fase (MF1,
MF2) relacionadas ao primeiro modo de flexao. Entretanto, deve-se analisar com cui-
dado essas margens, pois elas podem nao ser suficientes para absorver atrasos nao
modelados na malha em conjunto com as incertezas dinamicas. O valor do atraso
que pode a vir instabilizar a malha estd desenhado na Figura 6.3. Nota-se que, se
um atraso for adicionado na malha, o sistema ird instabilizar primeiro devido ao

primeiro modo de flexao.

As conclusoes obtidas através da andlise das margens de estabilidade podem ser
complementadas analisando-se os polos em malha fechada. Nas Figuras 6.4 e 6.5
estao os graficos dos polos e zeros do sistema PD e PID, respectivamente. Nota-
se que os polos associados ao corpo rigido do controlador PD sao um pouco mais
amortecidos em comparacao ao PID. Isso ja era esperado, haja vista que a MF e

MGA do corpo rigido associadas ao PD sao um pouco melhores que o caso PID.

Nas Figuras 6.6 e 6.7 encontram-se as respostas temporal dos dois sistemas para
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Figura 6.3 - Comparacao entre os atrasos de tempo necessarios para instabilizar a malha
considerando um controlador PD e PID
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Figura 6.4 - Polos e zeros para o controlador PD

alguns instantes de tempo. Nota-se que o tempo de subida e maximo pico para
ambos os sistemas sao bastante semelhantes, tendo o PID um desempenho um pouco
pior nesses requisitos. Os sistemas diferem consideravelmente no erro em regime
permanente. Isso ja era esperado, haja vista que o polo associado ao termo integral
comeca a ter influéncia depois de certo instante de tempo. Nota-se também que, em
ambos os sistemas, a resposta temporal vai piorando na medida em que se aproxima
da méaxima pressao dinamica. Apds essa regiao a resposta comeca a melhorar. Isso

¢ devido ao aumento do coeficiente pu, e da impossibilidade do aumento da banda
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Figura 6.5 - Polos e zeros para o controlador PID

passante do controlador, o que poderia prejudicar a robustez do sistema.
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Figura 6.6 - Resposta ao degrau para o controlador PD

Por fim, é esperado que na simulagao de 6DOF o sistema PD seja um pouco mais
robusto, devido as margens de estabilidade serem ligeiramente melhores que no caso
PID. Também é esperado que o sistema PD oscile menos dada uma perturbacao em
vento, pois os polos em malha fechada do sistema sdo mais amortecidos. Em contra

partida, espera-se que o controlador PID rastreie melhor o sinal de referéncia.
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Figura 6.7 - Resposta ao degrau para o controlador PID

6.1.1 Breve descricao do VLSMATH

O VLSMATH é o nome do programa de simulagdo criado no ambiente Simu-
link/Matlab para a implementagao do sistema de 6DOF. As equagdes implemen-
tadas que descrevem a dinamica do veiculo sao bem similares' aquelas apresentadas
no Capitulo 2. Para representar o VLS sao necessarias algumas adaptacoes no cal-
culo das forcas e momentos propulsivos para se levar em consideracao a queima dos
4 boosters que compoe o primeiro estagio do VLS. A seguir é apresentado uma breve
descricao do programa implementado. A visao geral do programa é apresentado nas
Figuras 6.8 e 6.9.

Resolution of Att Error in Body Axis
Esse bloco tem como funcao levar os erros calculados no triedro inercial para o

triedro fixo ao corpo. As equagoes implementadas sdo dadas por (KADAM, 2009)

¢e = ¢ref - ¢ + (Qref - 9) Sin¢
06 = (Qref - 0) COS¢ + (77Z)7‘6f - ¢) Sin¢ (61)
we = - (eref - 9) Siﬂ(ﬁ + (d%“ef - w) COS¢

Algoritmo de controle

O bloco algoritmo de controle implementa o controlador desenvolvido nessa disserta-

I Existe uma pequena modificacdo devido ao VLS ser formado por um cluster de propulsores no
primeiro estéagio.
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Figura 6.8 - Diagrama geral em Simulink do VLSMATH - Parte 1 Computador de Bordo

¢ao através de equagoes recursivas. A passagem do filtro Fiy(s), apresentado na Eq.
(5.40), para o dominio discreto foi feito através do mapeamento dos polos e zeros do
dominio s para o dominio z, técnica conhecida como Zero-pole Matching (FRANKLIN
et al., 1997). Para tanto, utilizou-se a funcao c¢2d, disponivel no software Matlab com
a opgao matched. Além disso, no algoritmo de controle esta implementado o controle

de rolamento citado em Ramos (2006).

Atuador, sensor, filtro e navegacao

Na Figura 6.9 encontram-se os blocos referentes ao atuador, o bloco do Girémetro
que contém o sensor (Bra(s)) e seu respectivo filtro (Fpa(s)). As respectivas equa-
¢oes de tais elementos encontram-se no Apéndice A. Os angulos de Euler sao obtidos

através da integracao das equagoes da cinemética apresentada no Capitulo 2.

Dinamica rotacional e translacional do veiculo

Na Figura 6.10 é apresentada a visao geral do bloco dinamica rotacional e translacio-
nal do veiculo. Os blocos da cor cyan contém as tabelas relacionadas as propriedades
de massa do foguete (massa, inércia, centro de massa), parametros aerodinamicos e
o empuxo relacionado a cada propulsor, os quais sao interpoladas linearmente em
funcao do tempo. De posse desses parametros e outros coeficientes relacionados as

caracteristicas fisicas do veiculo, sao calculados os momentos e as forcas aerodina-
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Figura 6.9 - Diagrama geral em Simulink do VLSMATH - Parte 2 Dinamica Continua

micas e propulsivas no eixo do corpo. Vale salientar que os parametros e coeficientes
sao advindos de um programa chamado PACA desenvolvido no IAE (RAMOS, 2006).

As forgas e momentos no eixo do corpo sao entradas para o bloco Dinamica do
veiculo, que é responsavel pelo calculo das velocidades angulares e lineares no eixo
do corpo, como pode ser visto na Figura 6.11. Para o calculo da flexao é considerado

somente a forga propulsiva, da mesma forma que foi apresentado no Capitulo 2.
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Figura 6.11 - Dinamica do Veiculo - Parte 2 Equagoes da dinamica

6.2 Comparagao entre as respostas do simulador 6DOF e da dinamica

planar

Antes de dar prosseguimento a comparacao dos controladores através do VLSMATH,
os resultados obtidos por esse simulador serao comparados quanto aos resultados
obtidos pela simulacao nao linear planar. Esse procedimento visa somente comparar
as respostas obtidas pelos dois simuladores e evitar que as simulagoes fornecam
resultados discrepantes. Esses poderiam indicar um erro de implementagao em um
dos simuladores. Para tanto, foram necessarias algumas modificagoes nos parametros
advindo do PACA para que a simulagao 6DOF ficasse compativel com a simulacao

planar.

A primeira modificagao estd relacionada a atitude de referéncia do VLS-V02. Essa

contém manobras nos 3 planos (rolamento, arfagem e guinada). Foi necessério mo-
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dificar tal perfil de atitude para que o veiculo manobrasse somente no plano de
arfagem. Além disso, o valor do empuxo dos 4 propulsores do primeiro estagio nao
sao exatamente iguais entre si. Logo, foi realizada uma modificacao para que o valor
do empuxo fossem iguais nos 4 motores durante todo o intervalo de voo (para evitar
torques indesejados). A tltima modificagao esta relacionada ao centro de massa do
veiculo. As componentes do eixo y e z do centro de massa do veiculo foram zeradas,
ou seja, o centro de massa estd sobre o eixo longitudinal do veiculo. Isso evita a
criacao de momentos aerodinamicos e propulsivos devido ao CG excéntrico, efeito

que nao ¢é considerado na simulacao planar.

Dadas essas modificagoes, considerando o controlador PD projetado no capitulo
anterior (somente para fins de validagao do simulador), o perfil de atitude (arfagem)
correspondente ao VLS-V02 e os dados gerados através do PACA, sao obtidos os

sinais de atuacao apresentados na Figura 6.12. Nota-se que, ambas as simulagoes

Comparagao entre a dindmica de 6DOF e planar
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Figura 6.12 - Comparagao entre o sinal de atuacao da simulagao planar e 6DOF

fornecem resultados semelhantes. Analisando o sinal de atuacao durante a manobra
de pitchover entre 5 e 20 segundos, percebe-se que o mesmo estd um pouco mais
atrasado e com uma amplitude ligeiramente maior para a simulacao 6DOF. Isso
pode estar relacionado ao processo de discretizacao do controlador. J& durante a

manobra do gravity turn, percebe-se a existéncia de um pequeno offset entre essas
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curvas. Essa diferenca nao foi estudada e o efeito atrelado a ela na malha é irrelevante
para o estudo em questao, haja vista que o erro em atitude observado é menor que
0.02 graus (Figura 6.13). Observa-se também oscilagoes em baixas amplitudes na
frequéncia de 0.8 Hz (ver o intervalo a partir de 30 s na Figura 6.12). Isso pode estar
associada a manobra do gravity-turn em conjunto com os polos dominantes do corpo

rigido, os quais tem uma frequéncia natural em torno de 0.8 Hz.

Comparagéo entre o erro em atitude 6DOF vs planar Comparagéo entre o erro em atitude 6DOF vs planar
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Figura 6.13 - Comparagao entre o erro de atitude da simulacao planar e 6DOF

6.2.1 Condigoes de voo nao nominais

A fim de avaliar a robustez do controlador, é necesséario avaliar o desempenho do sis-
tema para condigoes fora da nominal, ou seja, analisar o comportamento do sistema
para variagoes paramétricas e dinamicas em conjunto com perturbacgoes de vento.
Como foi visto durante esse trabalho, as equacoes que representam a dinamica do
veiculo sao composta por varios parametros. Porém, para garantir que o sistema
de controle seja robusto ao conjunto de dispersoes associadas, seria necessario uma
andlise estatistica (Monte Carlo). Tal analise foge ao escopo desse trabalho e é su-
gerida como trabalhos futuros. Sendo assim, serao utilizados apenas alguns casos
para se avaliar a robustez. Tais casos estao apresentados na Tabela 6.1, sendo Awy

a variacao da frequéncia do modo de flexao. A F.T do atuador nominal e atuador

163



Tabela 6.1 - Casos nao nominais

Casos nao nominas de voo
Caso | Propulsao | Aerodinamica | Ganho Modal | Awy; | Awye | Atuador
1 Motor Forte 0.9 C,. 1.1 Ky —10% | —20% Nom
2 Motor Forte 0.9 Cpa 1.1 Ky 10% 20% Min
3 | Motor Fraco 1.1 Cpa 1.1 Ky —10% | —20% | Nom
4 Motor Fraco 1.1 C,, 1.1 Ky 10% 20% Min

(Min)? do que encontra-se no Apéndice A. Os casos criados foram baseados na inter-
pretacao das margens de estabilidade descritas no Capitulo 3. As curvas de empuxo

para o motor forte, fraco e nominal sao apresentadas na Figura 6.14. Lembrando

Curva de empuxo normalizada
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Figura 6.14 - Curvas de empuxo motor forte, fraco e nominal

que o coeficiente de momento de controle e aerodinamico sao dados respectivamente

por
Tl 62)
Hpz = P .
Iyy
Cna PdinA’rlaz
fa = ———F—— (6.3)
gy

2Atuador min refere-se a um atuador que insere um maior atraso em fase do que o atuador
nominal.
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e o ganho modal por
T

Ky, = Mai(lG) (6.4)
No caso 1, o aumento do empuxo e a redugao do C',, provoca o aumento da eficiéncia
de controle, #s:/u, (Egs. (6.2 € (6.3)), que tem como consequéncia o aumento da MGB
e a diminuigao da MF e MGA . Isso ocorre porque, a redugao de p, e o incremento
de pp, provoca um aumento da frequéncia natural de oscilacao do polo dominante
do sistema de controle, Eq. (A.8), que tem como consequéncia o aumento da we,. J&
o aumento do ganho modal e a reducao da frequéncia associada ao modo de flexao
tém como objetivo avaliar a robustez da estabilizagao dos modos de flexao, pois, tais

variagoes irao provocar uma reducao da MF'1.

O caso 2 visa avaliar a robustez da MGA e MF2. A MF2 sera reduzida, haja vista
que o atuador ird inserir mais atraso na regiao de frequéncia do primeiro modo de

flexdo.

O caso 3 e 4 avaliam a reducao da eficiéncia de controle e, similarmente, a robustez

dos modos de flexdao. A reducao da eficiéncia do modo de controle reduz a MGB.

Os parametros utilizados na simulagdo 6DOF(VLSMATH) sao obtidos através da
interface PACA. Além disso, serd levada em consideragao a perturbagao de uma
rajada de vento dois segundos depois da passagem do ultrassonico e um vento de
cisalhamento a partir de 33 segundos do voo. Ambas as magnitudes e duracao estao

apresentados na Figura 5.2.
6.2.2 Resultados caso nominal

Nas Figuras 6.15, 6.16 e 6.17 sao apresentados os graficos para o erro em atitude,
angulo de ataque e deflexao da tubeira para os controladores PD e PID. O grafico
da atitude de referéncia encontra-se no Apéndice A. Nota-se na Figura 6.15 que o
sistema que utiliza o controlador PID rastreia melhor o sinal de referéncia do que o
PD, como era de ser esperar. O sinal de atuagao de ambos é bastante parecido tendo
o PID um pico maior durante a manobra de pitchover, como pode ser observado
na Figura 6.16. Nota-se também nessa mesma figura que no final do intervalo de
simulagao o sinal de atuagao comega a divergir do zero. Isso ocorreu, pois o sistema
de controle estd atuando para compensar o desbalanceamento do CG (torque per-
turbador). Na Figura 6.17 é apresentado o angulo de ataque, veja que em ambos
os casos o valor estd dentro da faixa aceitavel, porém o PD possui um desempenho

melhor nesse requisito. Como ja foi dito no capitulo anterior o valor de 5° de angulo

165



de ataque no inicio se deve a grande manobra realizada, pitchover. Outro ponto
importante, observado durante a simulagao é que a deflexao do atuador durante a
manobra do gravity turn se aproxima do zero graus em regime permanente. Logo,
a capacidade de deflexao do atuador é utilizada em sua maior parte do voo para
contrapor perturbacoes de vento, desde que o perfil de atitude seja otimizado para

seguir o gravity turn.

Erro em Atitude PD Erro em Atitude PID
4 T T 4 T T
- - ¢
—8 —6
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Figura 6.15 - Erro em atitude para o caso nominal controlador PD e PID
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Figura 6.16 - Sinal de deflexao da tubeira para o caso nominal PD/PID
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Angulo de ataque e derrapagem PD Angulo de ataque e derrapagem PID
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Figura 6.17 - Angulo de ataque e derrapagem para o caso nominal controlador PD/PID
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6.2.3 Resultados caso nominal mais vento

Para o caso nominal o sistema de controle respondeu satisfatoriamente, sem osci-
lacoes e seguiu a trajetéria de referéncia. O caso a seguir visa avaliar um cendrio
com uma perturbacao de vento atingindo o veiculo em diferentes instantes do voo.
O cenario criado é composto por um perfil sintético de vento. Uma rajada de vento
em 25 segundos (passagem no transonico) e um vento cisalhante em 33 segundos,
para avaliar a resposta do sistema quanto a perturbacoes externas. A componente do
vento é considerada somente no eixo de arfagem do veiculo. A duracao e amplitude
estao na Figura 5.9. Nota-se na Figura 6.18 que o sistema PD e PID reagem quase
da mesma forma para essa perturbagao. O sistema que contém o controlador PID
possui erro menor. Analisando a Figura 6.19 em torno de 26 segundos, nota-se que
o sistema PID ¢ pouco menos amortecido do que o PD. Na Figura 6.20, o angulo
de ataque se mantém em valores aceitaveis. Vale salientar que o angulo de ataque

maximo de 3° graus é para o instante de maxima pressao dinamica.

Nos casos nao nominais que serao analisados a seguir serd considerado somente o
cenario com perturbacao de vento, haja vista que é um cenario mais dificil para o

sistema de controle do que o cenario sem considerar o vento.

Erro em Atitude PD Erro em Atitude PID
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Figura 6.18 - Erro em atitude para o caso nominal + vento controlador PD e PID
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Figura 6.19 - Sinal de deflexdo da tubeira para o caso nominal + vento PD/PID
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Figura 6.20 - Angulo de ataque e derrapagem para o caso nominal + vento controlador
PD/PID
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6.2.4 Resultados Caso 1

Nas figuras apresentadas nessa secao serao mostradas somente as varidaveis de in-
teresses. Pois, essas varidveis apresentam valores consideravelmente diferentes em
comparacao ao caso nominal. Na Figura 6.21 encontra-se o erro em atitude, veja
que o sistema PID rastreia melhor o sinal de referéncia. Analisando a Figura 6.22
nota-se que o sistema PID possui uma resposta um pouco mais oscilatéria (em torno
de 26 segundos) do que o PD. O aumento do empuxo e a diminuigao do coeficiente
aerodinamico faz com que a banda passante do sistema aumente, e consequente-
mente, o sistema torna-se menos amortecido, como foi visto nos Capitulos 4 e 5.
Sendo assim, ja era de se esperar que o PD possuisse uma resposta mais amortecida

do que o PID, uma vez que, o sistema PD possui os polos mais amortecidos do que
o PID.

Analisando a Figura 6.23, percebe-se que em ambos os casos o sinal de atuagao au-
mentou consideravelmente. Isso estéd associado principalmente ao aumento do angulo
de ataque (Figura 6.24). Tal incremento do angulo de ataque ocorre porque, a ati-
tude de referéncia foi obtida através de um processo de otimizacao de um funcional
que leva em conta os parametros nominais do veiculo. Porém, em casos dispersivos
o perfil de referéncia é ligeiramente diferente do gravity turn. Como o momento ae-
rodinamico é proporcional ao angulo de ataque, maior é a deflexao necessaria da

tubeira para contrapor tal momento.

Em nenhuma das Figuras foi percebido uma componente do sinal do primeiro modo

de flexao indicando que as margens de estabilidade foram suficientes nesse caso.
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Erro em Atitude PD Erro em Atitude PID
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Figura 6.21 - Erro em atitude para o Caso 1 controlador PD e PID
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Figura 6.22 - Velocidade angular para o Caso 1 nominal PD/PID
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25 T T T 25 T T T
Tubeira B Nominal Tubeira B nominal
Tubeira B Tubeira B
2r 1 2 1
151 il 151 1
& 1t 1 & 1f 1
iy &
<] <
2 2
< <
o o
S oS
© 051 1 ® 05F 1
£ =4
%) 7}
or 1 o 1
-0.5[ 1 -05 1
-1 . . . 1 . . .
20 30 40 50 60 20 30 40 50 60
Tempo em (s) Tempo em (s)

Figura 6.23 - Sinal de deflexdo da tubeira para o Caso 1 nominal PD/PID

172



Angulo de ataque e derrapagem PD Angulo de ataque e derrapagem PID
T T 2 T T

o Nonimal

a

o Nominal
a

5 . . 5 . .
0 20 40 60 0 20 40 60
Tempo (s) Tempo (s)

Figura 6.24 - Angulo de ataque e derrapagem para o Caso 1 nominal controlador PD/PID

6.2.5 Caso 2

O caso 2 é bem similar ao caso 1, exceto pelo aumento da frequéncia natural de
oscilacao dos modos de flexao e pelo aumento do atraso em fase inserido pelo atu-
ador na regiao dos modos de flexao. Os resultados obtidos para o corpo rigido sao
bastante similares ao caso 1. Sendo assim, serd apresentado somente o grafico re-
ferente a velocidade angular, pois nesse grafico fica evidente o sinal associado aos
modos de flexdo. Nota-se na Figura 6.25, que em ambos os sistemas aparece uma
componente em frequéncia em torno de 4 a 5 Hz (primeiro modo de flexao), a qual
nao ¢é visualizada na Figura 6.22. O aumento dessa componente se deve a duas ra-
zoes. A primeira estd relacionada ao incremento da frequéncia do primeiro modo
de flexao, o que desloca a curva de Nichols na regiao do primeiro modo para mais
perto do ponto critico (diminui a MF2), como foi visto no Capitulo 3. O incremento
do atraso em fase proporcionado pelo atuador também provoca uma diminuicao da
MF2, levando a curva a se aproximar mais do ponto critico. Pelas figuras nao foi
notado nenhuma oscilagao préxima ao segundo modo de flexao. Isso se deve a boa

atenuacao, fornecida pelo filtro nessa regiao.
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Figura 6.25 - Velocidade angular para o Caso 2 nominal PD/PID

6.2.6 Caso 3

O caso 3 contempla uma reducao do empuxo e o aumento de um dos coeficientes
aerodinamicos. Isso tem como consequéncia reduzir a frequéncia natural de osci-
lacao do corpo rigido e aumentar o amortecimento. Isso implica em uma resposta
mais lenta do sistema. Analisando a Figura 6.26, a reducao da resposta do sistema
é praticamente imperceptivel. Ou seja, as dispersoes consideradas do empuxo e do
coeficiente aerodinamico (C,,) nao foram suficientes para degradar a resposta di-
namica. Além disso, ndao é observada nenhuma oscilacao corresponde ao primeiro e

segundo modo de flexao.
6.2.7 Caso 4

O caso 4 ¢é similar ao caso 3. As diferencas sao o aumento da frequéncia dos modos
de flexao e a insercao de mais atraso em fase na regiao dos modos de flexao devido a
dinamica do atuador. Nota-se na Figura 6.27 que é possivel visualizar uma compo-
nente relacionada ao primeiro modo de flexao na resposta temporal. O aumento de
tal componente se deve aos mesmos motivos descritos para o Caso 2. A amplitude
do Caso 4 é menor que do Caso 2. Isso se deve a reducao do empuxo, que implica

na redugao do ganho modal, como pode ser visto em na Eq. (6.4).
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Figura 6.26 - Velocidade angular para o Caso 3 nominal PD/PID
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Figura 6.27 - Velocidade angular para o Caso 4 nominal PD/PID
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6.3 Limites da robustez (atrasos de tempo) do sistema e conclusoes

Nos casos analisados, tanto o sistema PD e PID mostraram-se robustos dadas as
dispersoes analisadas. As respostas transitorias dos sistemas foram semelhantes em
termos qualitativos, sendo o controlador PID ligeiramente mais oscilatorio que o
PD quando ambos sao excitados por perturbacoes externas. Isso ja era esperado,
haja vista que as margens de estabilidade sao praticamente iguais, mas um pouco
menores para o PID. Porém, o controlador PID rastreou melhor o sinal de referéncia
em diversas situagoes (vento e CG excéntrico), como era esperado. Vale salientar, que
essas carateristicas semelhantes do PID e PD na resposta dinamica (exceto o erro
em atitude) se deve ao projeto do sistema de controle. Pois, o termo « relacionado
a parte integral obtido apds o método LQ é pequeno, fazendo com que o efeito do
termo integral apareca somente em um horizonte de tempo longo, como observado
nesse capitulo. Isso indiretamente fez com que as margens de estabilidade do PID

se aproximasse do controlador PD projetado.

Portanto, no caso em particular (VLS-V02), a arquitetura PID foi superior a PD.
Pois, essa foi capaz de atingir quase todos os requisitos em respeito as margens de

estabilidade (robustez), além de rastrear o sinal de atitude.

Um outro tipo de dispersao, que nao foi analisada mas deve ser contabilizada em uma
andlise futura, é o atraso de tempo (delay) na malha. Dependendo da magnitude
do atraso de tempo, esse pode reduzir drasticamente as margens de estabilidade
associadas aos modos de flexao fase estabilizados, como foi visto no Capitulo 3.
Além disso, um atraso da malha reduz a margem de fase associada ao corpo rigido,

deixando o sistema menos amortecido.

Somente para fins de ilustracao sera introduzido em série com a malha um atraso
de tempo, no valor de 27, e 37,. Sendo T, o tempo de amostragem. Na Figura
6.28 encontra-se a resposta do sistema PID para os dois tempos de amostragem em
questao. Como previsto pela andlise linear o sistema comecar a instabilizar devido
ao primeiro modo de flexao. Nota-se que um atraso de 37, faz com que o sinal de
atuacao oscile na frequéncia natural do primeiro modo. Logo, quando o modo de

flexao for estabilizado por fase deve-se ficar atento aos atraso na malha.
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Figura 6.28 - Sinal de atuagao do controlador PID considerando atraso de tempo na malha

177






7 CONCLUSOES E TRABALHOS FUTUROS

Os objetivos desse trabalho foram comparar diferentes arquiteturas de controlador
PD/PID para o controle de atitude do Veiculo Lancador de Satélites e apresentar
uma ideia de como especificar os requisitos do filtro a fim de estabilizar os modos
de flexao. Para avaliar as arquiteturas estudadas, utilizou-se das margens de esta-
bilidade e dos requisitos no dominio do tempo como métricas de comparacao. Ja as
especificacoes do filtro foram obtidas a partir da técnica de estabilizacao utilizada
(ganho ou fase) juntamente com os requisitos das margens de estabilidade associadas

aos modos de flexdo.

No Capitulo 3 foram estudadas as margens de estabilidade comumente utilizadas no
projeto do sistema de controle de atitude. O estudo iniciou-se a partir do sistema
simplificado e em seguida foram inseridos outros elementos na malha até se obter o
sistema completo. Isso permitiu analisar a influéncia dos elemento da malha (atua-
dor, sensor, filtro) em conjunto com os principais parametros fisicos do veiculo (pugs,
e [Ly), sobre as margens de estabilidade. Esses resultados podem ajudar ao projetista
tanto na fase de projeto do sistema de controle, quanto na concepcao e especificagao
de alguns componentes da malha. Ainda nesse capitulo foram realizados estudos
sobre os tipos de estabilizagao para os modos de flexao (estabilizacao por fase ou
ganho). A estabilizagao por fase é recomendada para os casos em que a frequéncia do
primeiro modo de flexao estd muito préxima a do corpo rigido (3 a 5 vezes a banda
passante do corpo rigido), ja4 que uma tentativa de estabilizacao por ganho ird acar-
retar uma degradacao no desempenho e estabilidade do corpo rigido. Entretanto,
para utilizar a técnica de estabilizacao por fase, é imprescindivel o conhecimento
da contribui¢ao em fase de todos os elementos da malha na regiao de variacao do
modo de flexao. Além disso, tal estratégia é sensivel a atrasos de tempo na malha.
Vale salientar, que caso a separagao entre a banda passante do corpo rigido e do pri-
meiro modo de flexdo for menor que 3, dificilmente sera possivel estabilizar a malha
garantindo boas margens de estabilidade. Por sua vez, a estabilizagao por ganho é
utilizada quando ha uma grande separacao em frequéncia entre o modo de flexao e
o corpo rigido, sendo insensivel a atrasos de tempo. Para tanto, é necessario levar
em conta durante o projeto do compensador toda a faixa de variagao da frequéncia

do modo de flexdo.

Ja no Capitulo 4 foram comparadas qualitativamente 4 arquiteturas. Mostrou-se
que para o caso linear as duas estruturas PD (I e II) sdo equivalentes. Ainda nesse

mesmo capitulo foi apresentado uma ideia de como especificar os requisitos dos filtros
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utilizados para estabilizar os modos de flexao a partir das margens de estabilidade.

Os projetos dos controladores das estruturas (II, III e IV) sao apresentados no Ca-
pitulo 5. A sintonia dos controladores foi realizada dando énfase as margens de
estabilidade (os valores utilizados sdo aqueles sugeridos nos trabalhos relacionados
a langadores) discutidas no Capitulo 3 e tentando atingir o maximo de objetivo
dos requisitos temporais. Tal estratégia de projeto foi avaliada em um simulador
de 6DOF em diferentes situacoes fora da condicao nominal de voo e os resultados
foram satisfatorios. Sendo assim, tal procedimento sugerido em diversos trabalhos
da literatura e comumente utilizados na industria aeroespacial mostrou-se eficaz no

estudo de caso apresentado utilizando os dados do VLS-V02.

Outro ponto importante observado no Capitulo 6 é que, se a trajetéria do veiculo for
projetada para se obter o gravity turn e o veiculo estiver a seguindo, o deslocamento
do atuador é minimo (préximo de zero). Ou seja, o sistema de controle age somente
para eliminar perturbagoes (vento) e pequenos desvios da trajetéria, e esse erro pode
ser estimado com certa exatidao para um controlador PD no caso nominal de voo.
Sendo assim, o critério de erro em regime estaciondrio imposto na andlise linear
simplificada deve ser analisado com cautela. Pois, esse erro pode nao refletir o atual
erro em atitude do veiculo, e isso em alguns casos pode levar a um projeto em que
a banda passante do controlador seja maior que a necessaria, comprometendo assim

a robustez do sistema, como foi visto nesse trabalho.

A partir dos resultados dos Capitulos 5 e 6 conclui-se que para o caso particular
(VLS-V02), utilizando como critérios a robustez (margens de estabilidade) e de-
sempenho temporal (boa resposta aos comandos de guiamento avaliados utilizando
os simuladores de 3DOF /6DOF), a estrutura IV (PID) foi a que forneceu melho-
res resultados considerando os dois indices. A resposta transitéria e as margens de
estabilidade das estruturas II (PD) e IV (PID) sao bem semelhantes, possuindo a es-
trutura IV um desempenho um pouco inferior. Porém, quando se utiliza a estrutura
(IV), o rastreio a atitude de referéncia é superior. As semelhangas entre a estrutura
IT e estrutura IV no projeto final sao devidas as caracteristicas fisicas do processo
a ser controlado. Devido o veiculo ser instavel, é necessario uma banda passante
minima para estabiliza-lo. Por outro lado, a insercao do atuador, sensor e filtros, in-
serem atrasos na fase. Esses atrasos introduzem um limitante superior para a banda
passante. Isso fez com que o espaco de busca dos ganhos ficasse bem reduzido para
o caso em particular. Devido a isso, e ao fato do algoritmo ter priorizado as margens

de estabilidade, a degradacao das margens de estabilidade e na resposta transito-
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ria, dada pela inser¢ao do termo integral é minima. Logo, a estrutura IV (PID) se
aproximou da estrutura II (PD), exceto em um horizonte de tempo acima de (3s).
A partir desse horizonte o termo integral comeca a ter um efeito pronunciado na

malha, fazendo com que o sistema rastreie melhor os comandos de atitude.

Além disso, os filtros utilizados para as estruturas Il e IV foram projetados a partir da
ideia proposta nesse trabalho e esses se mostraram robustos a variacao da frequéncia
de flexao de +10%. Sendo assim, os objetivos inicialmente propostos nesse trabalho

foram alcancados.

Porém, ainda sao necessarios alguns estudos complementares, que sao sugeridos como
trabalhos futuros para ganhar mais confiabilidade do sistema de controle. Um dos
estudos ¢é analisar os efeitos das nao-lineares do atuador sobre o sistema de controle
nos moldes do ja discutidos na literatura. No trabalho apresentado por Newman
(1995) é realizado um estudo da causa do ciclo limite observado em voo por um
foguete americano. Apds esses os estudos, o ciclo-limite foi atribuido principalmente
ao atrito de Coulomb presente no atuador. Ja em Roux e Cruciani (2013) é citado que
o efeito de Backlash pode também causar ciclo-limite na malha de controle. Outro
trabalho a ser realizado futuramente esté relacionado com a sintese do filtro. No
trabalho apresentado, tal sintese foi realizada iterativamente. Porém, para otimizar
a robustez do filtro e minimizar seu impacto no corpo rigido, seria interessante

utilizar um algoritmo de otimizagao numérico tal como proposto em Orr (2013).

Neste trabalho foram comparadas estruturas com controlador PD ou PID mais fil-
tros, e essas foram avaliadas quanto a robustez utilizando as margens de estabilidade
com indices de desempenho. Porém, poderia ter se optado por uma estratégia dife-
rente, ou seja, o controlador poderia ser sintetizado a partir de técnicas de controle
robusto H,, LQG, etc. Tais controladores poderiam ser avaliados quanto a robustez

utilizando as margens de estabilidade como indice de desempenho.

Além disso, durante as simplificacoes adotadas para a obtencao do sistema de equa-
¢oes lineares, foi considerado que a rotagao em torno do eixo longitudinal do veiculo
é proxima de zero. Isso, possibilita dizer que os eixos do veiculo sao inerciais em
comparacao aos erros em atitude. Normalmente isso é verdade, pois, os veiculos
lancadores possuem controle de rolamento. Porém, pode haver falhas no sistema de
controle de rolamento, ocorrendo, eventualmente um incremento da velocidade de
rolamento. Essa rotagao pode vir a instabilizar o veiculo e deve ser estudada. A au-
séncia de rotacao permite analisar um plano por vez, sendo esse um sistema SISO.

Porém, quando existe rotacao, o sistema torna-se MIMO. Trabalhos recentes tém
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sido publicados levando em consideracao o impacto da rotagao residual no sistema
sobre a estabilidade do veiculo e maneiras de contornar tal problema como pode ser
visto em Du (2010), Roux e Cruciani (2007). Por fim, neste trabalho foi estudado
somente condi¢oes nominais de voo e condigoes um pouco fora da regiao nominal.
Porém, pode ocorrer situagoes em que o veiculo esteja muito fora da condicao no-
minal de voo (estimativa de pardmetros errados, por exemplo), o que pode levar
a perda do veiculo. Nessas condicoes talvez somente um controlador PID nao seja
capaz de recuperar a estabilidade do sistema. Nessa situacao poderia se aplicar uma

lei de controle adaptativa a fim de recuperar a estabilidade, como sugerido em Orr
e VanZwieten (2012).

Apesar de alguns estudos adicionais serem necessarios para aumentar a confiabili-
dade do projeto do sistema de controle de atitude de um veiculo lan¢ador, mostrou-se
nesse trabalho que, caso as suposigoes iniciais utilizadas para se obter um sistema
linear forem respeitadas, a analise linear pode oferecer boas nogoes sobre a dinamica
do veiculo e de como os elementos da malha de controle (atuador, sensor, contro-
lador) influenciam no sistema. Além disso, pode-se inferir a resposta dinamica do
sistema na simulacao nao linear a partir da analise dos polos e zeros e do digrama
em resposta em frequéncia da malha aberta. Finalmente, se o sistema for projetado
respeitando-se os critérios das margens de estabilidade expostos neste trabalho, a

chance de sucesso do sistema de controle é alta.
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A Apéndice A

A.1 Tabela de coeficientes utilizados para a analise de estabilidade do
Capitulo 3

Tabela A.1 - Tabela dos coeficientes para a méaxima pressdo dinamica

Coeficientes Corpo Rigido

HEz Mo Lo Zﬁz
7.21 4.16 | 48.9 19.93
Hq u g

0.0112 | 596.9 | 9.78
Coeficientes do 1° modo de flexao

Cr1 wrr | Ky
0.002 30 -15
Coeficientes do 2° modo de flexao

¢ 12 Wr2 K 12
0.002 71 10

Funcao de transferéncias dos elementos utilizados no Capitulo 3

Z(s) Efeito da amostragem

T/2
Z(s) = Al
©)= 51, (A1)
Dinamica do Sensor )
w
Bra(s) = 5 (A.2)

§2 4+ 2(swss + w?

Anti-aliasing

w2

Fra(s) = 5 2@‘@;@5 — (A.3)

Atraso de Tempo (Aproximagao de Padé de primeira ordem)

—5+7/2

Fals) = s+ 7/2

(A.4)

Os respectivos coeficientes das F.T nao serao listados por motivos de confidenciali-
dade.
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A.2 Nome dos arquivos que contém os parametros do foguetes utilizados

no trabalho

Nas Tabelas A.2 e A.3 encontram-se os arquivos utilizados dentro do ambiente PACA
para gerar os parametros e coeficientes utilizados na simulagao de 6DOF, simulagao

planar e para o céalculo do controlador.

Tabela A.2 - Tabela que contém os arquivos utilizados para gerar os coeficientes referentes

ao VLS-V02
Geracao de Dados
Aerodinamica | Estrutura Global Massa/Inércia | Trajetéria
aero00la.m | estr00la.m | glob0Ola.m | mine0Ola.m | trje0Ola.dat

Tabela A.3 - Tabela que contém os arquivos propulsivos utilizados para gerar os coefici-
entes referentes ao VLS-V02

Casos

Motor Nominal Motor Forte | Motor Fraco
Propulsor A | P4311200.m | P43112LS.m | P43112LI.m
Propulsor B | P4311300.m | P43113LS.m | P43113LI.m
Propulsor C | P4311400.m | P43114LS.m | P43114LI.m
Propulsor D | P4311500.m | P43115LS.m | P43115L1.m
Propulsor 2 | P4320900.m | P43209ls.m | P43209li.m
Propulsor 3 | P4020800.m | P40208ls.m | P40208Li.m
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Diagrama de Bode do Atuador Nominal e Min encontra-se na Figura A.1. Na Figura

A.2 é mostrado a atitude de referéncia utilizada na simulacao de 6DOF.
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Figura A.1 - Diagrama de Bode corresponde a F'T do atuador Nominal e Min
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Figura A.2 - Atitude de Referéncia utilizada na simulacdo 6DOF

A.3 Influéncia do Atuador

No Capitulo 4 foram calculados os ganhos dos controladores com a dinamica do
atuador desprezada. Esse procedimento se faz necessario quando se busca uma for-
mulacao analitica simples para calculos dos ganhos, ou quando se empregam outras
técnicas de controle tais como o L) (BRITO; LEITE FILHO, 2005). Entretanto, como
ja foi abordado anteriormente, a introducao da dinamica do atuador pode vir a redu-
zir consideravelmente as margens de estabilidade do sistema de controle e, em alguns

casos, pode até vir a reduzir o desempenho no dominio do tempo. Do ponto de vista
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do corpo rigido, a banda passante ideal é a maior possivel. Porém, por razoes tec-
nolégicas e de custo, a banda passante desse elemento ¢ limitada. Nessa secao serao
apresentadas duas estratégias para se avaliar a influéncia do atuador quanto a sua
banda passante minima. A primeira se dara através da variacao dos parametros de
interesse do sistema de controle dada a variacao da banda passante do atuador. A
segunda estratégia é baseada no caminho das raizes em funcao da banda passante

do atuador.
A.3.1 Analise grafica da influéncia do atuador

Considera-se a estrutura apresentada na Figura A.3. A FT da malha fechada desse

sistema é dada por

K ,uﬂzKA
Gy(s) = L A5
A Kas? + (KpKaKapig: — pa) s + Ka (Kppg: — 1) (A5)
Estrutura |
8r'e + 6c 63 0
Ko 2 G.(s) [—2G,(s) >
Atuador Veiculo
Lancador
1+Kys [€

Figura A.3 - Diagrama de blocos do sistema considerando um controlador PD

A equacao carateristica da malha fechada do sistema é dada por

Dy = (s*+ 2Cwps +w) (s +p) . (A.6)

em que w, e ¢ sao os polos dominantes do sistema e p o polo residual associado a

introducao da dinamica do atuador.

Igualando-se os termos de mesma poténcia da equagao anterior com a F.T dada em
(A.5), obtém-se
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KA = 2Cwn +p
KAKpKd,uﬂz = Mo = w,% + 2Qwnp (A7)
Ko (Kppip: = pla) = wip

Manipulando o sistema de equagoes acima a fim de se eliminar a dependéncia do

polo residual (p), obtém-se

2Cwn,
Kpptg: — fa = wy, (1 A ) (A.8)

w4 2Cwy, (K4 — 20wy) + pa
w% (KA — 2Cwn) -+ KA,ua

Ky (A.9)

Nota-se em (A.8) que o lado esquerdo representa & MGB do corpo rigido, e que
sua escolha depende somente dos parametros (, w, e K4 do sistema. Além disso, a

escolha desses 3 parametros determina a resposta transitoria do sistema.
Analise da MGB

Considera-se que o amortecimento e a frequéncia natural de oscilagao associados
aos polos dominantes da malha fechada sejam dados por (¢ = 0.8, w,, = 3) para o
caso 1 e (¢ = 0.8, w, = 4) para caso 2. Variando o parametro associado a banda
passante do atuador na Eq. (A.8) sdo obtidos os gréficos apresentados na Figura
A 4. Esse grafico representa a MGB em funcao da banda passante do atuador dada

a especificacao dos polos dominantes.

Nota-se que, uma banda passante do atuador de 5 a 6 vezes maior que a frequéncia
natural de oscilagao do corpo rigido, w,, o grafico aproxima-se da assintota horizontal
dada por w?. Logo, um valor de banda passante maior que esse nao resulta em um

melhora consideravel para o sistema.

A linha em vermelho representa o valor de minimo que K, /g, — ft, deve possuir para
atingir o critério da MGB (6dB) para o valor de p, = 4 (valor do p, na maxima
pressao dinamica). Nota-se que o valor do coeficiente de momento controle (143,) nao

influencia em nada na escolha da banda passante do atuador.

Outro ponto importante esta relacionado ao parametro (. Esse parametro de con-
trole esta indiretamente relacionado com a margem de fase do sistema (dominio da

frequéncia) e com o sobressinal (dominio do tempo). Caso o sistema de controle
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Parametro relacionado a MGB vs a banda passante do atuador
16 T T T T T T T T

— =3
n H

—_— =4
14 N H
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-2 I I I I I I I I I
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100

100

Figura A.4 - Variagdo do parametro relacionado a MGB em funcgéo da banda passante do
atuador com ( = 0.8

necessite de mais compensacao em avanco de fase, o valor do parametro ( deve
ser aumentado e consequentemente o ganho derivativo. Essa necessidade pode advir
de atrasos inseridos por outros elementos na malha tais como sensores, filtros, etc.
Na Figura A.5, o valor do parametro w, foi mantido constante enquanto ( variava.
Percebe-se que, quanto maior o parametro do coeficiente de amortecimento, maior

¢ banda passante do atuador para que se atinja o requisito da MGB minima.
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Parametro relacionado a MGB vs a banda passante do atuador
10 T T T T T T T

Kok Mg
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0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100

100

Figura A.5 - Variagdo do parametro relacionado a MGB em func¢éo da banda passante do
atuador com w, = 3

Analise da resposta temporal

Na literatura de controle classico é abordada a influéncia do terceiro polo na resposta
transitoria do sistema. Uma regra empirica bastante utilizada durante os projetos de
controle aconselha que a parte real dos polos nao dominantes devam estar alocados
pelo menos 5 vezes mais distantes do que a dos polos dominantes. A partir dessa

afirmacao e da Eq. (A.7) obtém-se a relagao a seguir

Ka > TCwn . (A.10)

Esse valor é bem conservador. A seguir é mostrado o grafico da resposta a uma
entrada degrau para diferentes valores de K4, tendo como parametros dos polos
dominantes ¢ = 0.8 e w,, = 3, calculados a partir das Eqgs. (A.8) e (A.9). Os polos
dominantes foram mantidos congelados para evidenciar a influéncia da variacao da

banda passante do sistema na resposta temporal.

Na Figura A.6 percebe-se que, para valores de K4 menor que aquele dado pela Eq.
(A.10), a resposta transitéria ndo muda consideravelmente. Entretanto, o mesmo
nao ocorre com a resposta em regime permanente. Isso ja era esperado, haja vista

que quanto menor o K4 menor a relacao K,ug, — [to, que Tepresenta o ganho em
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Step Response
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KA = Infinito
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Figura A.6 - Resposta a uma entrada degrau para diferentes valores de K4

1

malha aberta do sistema', como pode ser visto na Figura A.4 e por (A.8).

O termo integral no sistema de controle

Considerando o termo integral na malha (estrutura IV), é também possivel a obten-
¢ao de féormulas analiticas para a alocacao dos polos, ja levando em consideracao a
banda passante do atuador. Porém, as equagoes obtidas nao oferecem insights tais
como a do controlador PD. Por isso, sera realizada outra formulacao baseada no
lugar das raizes. Tal formulagao visa analisar a sensibilidade dos polos dominantes
dada a variagao da banda passante do atuador. Entretanto, essa formulacao nao

permite analisar o efeito da banda passante sobre a margem de estabilidade baixa.

Vale salientar que, caso o termo integral tenha pouca influéncia na malha, os resul-

tados obtidos para o caso PD se aplicam ao PID?.

Para aplicar o método do lugar das raizes, é necessario realizar algumas manipulagoes
algébricas a fim de escrever a equacao carateristica em um formato adequado. A

equacgao de malha fechada de um sistema linear pode ser escrita da seguinte forma

'Resposta em regime permanente ¢ dado por G¢(0) = G4(0)/(1+ G 4(0))
2Veja Secao 4.3

196



Estrutura IV

eref + + 8¢ ba 6
K;
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Langador
Kds |€
1 |€

Figura A.7 - Diagrama de blocos do sistema com um controlador PID

N(s)

Gy(s) = —28__ (A.11)

- N(s)
1+ K3

sendo N(s), D(s) e K, o numerador, denominador e o ganho da malha aberta do

sistema respectivamente. Reescrevendo a equagao anterior obtém-se

N(s)

CM@:D@+ng

(A.12)

A equagao carateristica da malha fechada do sistema mostrado na Figura A.7 é dada

por

Dy(s) = s"+ Kas® + (KaKapg: — pa) 8°+ Ka (Kphig, — fia) s+ KaKrpg. . (A13)

Reagrupando a equacgao anterior de tal maneira a se obter uma expressao equivalente

ao denominador de (A.11), sendo K4 o parametro a ser variado, obtém-se:

s + Kd,UJ,BZSQ + (Kpﬂﬂz - ,ua) 5+ Kfluﬁz
s — 1,82

Dcl(s) =1 —|—KA

(A.14)

Utilizando os mesmos dados da Tabela 4.2, é obtido o lugar das raizes da Figura A.8,
a partir da Eq. (A.14). Nota-se que, a partir de 5 a 6 vezes da frequéncia natural de

oscilagao do corpo rigido, um incremento da banda passante do atuador quase nao
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modifica o lugar das raizes para os polos dominantes.

Root Locus

Imaginary Axis (seconds ™)

L L L L L L L L
-20 -15 -10 -5 0 5 10 15

Real Axis (seconds ™)

Figura A.8 - Lugar das raizes os sistema com o controlador PID dada a variacdo da banda
passante do atuador

Caso particular p, =0 e controlador PD

Considerando o controlador PD (estrutura I ou II) e o coeficiente de momento ae-
rodinamico u, = 0, obtém-se que o erro em regime estacionario, dada uma entrada

em rampa em conjunto a uma perturbacao em degrau é:

_Ha
Kp:uﬂz

By =0.Ky— (A.15)

Dessa equagao conclui-se que, quanto menor o valor do ganho derivativo, menor sera
o erro devido a entrada em rampa e quanto maior o Kpug, menor o erro devido a

uma perturbagao da forma degrau.

Sejam w,, = 3 e ( = 0.8 os parametros dos polos dominantes do sistema da estrutura
I para que se obtenha uma resposta transitoria aceitavel. A partir desses parametros,
os ganhos do controlador sao obtidos. A fim de avaliar a influéncia da banda passante

do atuador sdo desenhadas as duas curvas abaixo utilizando-se as Eqgs. (A.8) e (A.9).
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Figura A.9 - Variacao de Kpug, para o caso particular pi, = 0

Kd vs a banda passante do atuador
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Figura A.10 - Variacao de K4 para o caso particular p, =0

Novamente, as duas curvas indicam que uma banda passante a partir de 5 a 6 da
frequéncia natural do corpo rigido nao oferece melhora significativa no desempenho

do sistema de controle em respeito a resposta em regime permanente.
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