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Resumo

Defronte as recentes inovagoes na area da engenharia aeroespacial, o controle de foguetes
tem se tornado uma temaéatica frequente em meio ao cenario mundial de pesquisa e
desenvolvimento. Nessa circunstancia, o presente trabalho propos-se a estudar os assuntos
pertinentes ao controle de sistemas, dinamica dos corpos rigidos e aerodinamica que ao
concatenar essas trés areas do conhecimento, aplicou esses conceitos em um modelo de um
foguete com dois graus de liberdade e Thrust Vector Control como atuador. Implementando
um controle por alocacao de polos e um controle 6timo e utilizando métodos semiempiricos
para determinar as propriedades aerodinamicas, simulou-se com o MATLAB a resposta a
perturbacgao e ao impulso e foram comparadas as caracteristicas de desempenho entre os
controladores. Também foi realizado um mapa de polos que atendem a caracteristicas de
desempenho dadas junto com uma restricao de movimento lateral. Como resultado, observa-
se que o controle 6timo tem desempenho superior nas caracteristicas de desempenho em
comparacao ao controle por alocacao de polos, dado que o mesmo tem a liberdade de
escolher todos os autovalores do sistema realimentado. Por parte dos mapa de polos,
constatou-se que a regiao de polos admissiveis se move a medida que a velocidade de
incidéncia de ar no foguete aumenta, mostrando que é necessario o desenvolvimento de
controladores que mudam suas caracteristicas a medida que a velocidade varia. E sugerido,
por fim que essa abordagem seja melhorada refinando conceitos aplicados na dinamica do

sistema junto com simulagoes nao lineares e técnicas de controle mais sofisticadas.

Palavras-chave: Controle de sistemas, Controle 6timo, Alocacao de polos, Aerodinamica,

Dindmica de voo
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1 Introducao

O controle de sistemas tem como objetivo entender os comportamentos dos mais
diversos processos dinamicos da natureza, afim de melhorar suas caracteristicas de desem-
penho e/ou estabilizd-los em uma entrada de referéncia através de um ou mais atuadores
no sistema. A entidade responsavel por esses feitos é o controlador, que combina as in-
formacgoes de saida e entrada do sistema e gera um sinal para os atuadores. O desafio do
controle é unir a dindmica e os requisitos de projeto para conceber um controlador que

tenha um desempenho aceitavel para a situagio estudada (BENNETT, 1996).

Com o advento da computacao, a analise de sistemas complexos caracterizados pelas
nao-linearidades com multiplas entradas e saidas se mostrou possivel e a implementacao
dos diversos tipos de controladores se tornou mais simples. Igualmente o processamento de
muitas variaveis de controle e a construgao de rotinas para situagoes especificas possibilitou
a expansao dessas abordagens para sistemas que anteriormente eram dificeis de controlar

ou com grande risco associado ao controle (HOAG, 1969).

Apesar do controle ser utilizado desde a origem da engenharia aeroespacial em
pilotos automaticos e controles de atitude, um feito recente do controle de sistemas foi
a viabilidade da recuperacdo automatica dos estagios como forma de baratear o custo
das missoes espaciais. A pioneira na realizacao desse feito em uma missao espacial foi a
SpaceX que ao recuperar o primeiro estagio do Falcon 9, economiza cerca de 30% do custo

de cada langamento caso nao houvesse a recuperabilidade (SELDING, 2016).

A abordagem usada para recuperacao do Falcon 9 consiste no seguimento de uma
rota tragada da posicao inicial do veiculo até o local da recuperacgao e leva em conta as
caracteristicas aerodinamicas e mecanicas do foguete para a descricao da dinamica. O
atuador responsavel por esse guiamento é o chamado Thrust Vector Control (TVC) que

consegue orientar o vetor de empuxo em um angulo entre £20° (SUTTON, 2001).

Nesse trabalho foram estudadas as principais teorias de movimento dos corpos bem
como os principais tépicos da aerodinamica. Além disso, foram abordadas as ferramentas do
controle linear para analise de sistemas e as técnicas de desenvolvimento de controladores

que cumpram os requisitos de desempenho dados.

O objetivo desse trabalho é desenvolver o controle de ascensdao no espaco de
estados de um foguete de grau de liberdade reduzido, com a dindmica de um péndulo
invertido exposto a forcas aerodindmicas e um TVC como atuador. Espera-se que o sistema
realimentado seja estavel e sera comparado o desempenho entre o controlador étimo e por
alocagao de polos. Em seguida devera ser construido um mapa no plano complexo que

contempla todos os polos que atendem a uma restricao maxima de movimento dada.
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2 Dinamica do corpo livre

2.1 Sistemas de coordenadas e transformacdes de eixo

Antes de definir as expressdes que governam o movimento dos corpos no espaco, €
fundamental entender os principais sistemas de coordenadas utilizados e quais o processos

de transformacao entre eles.

O primeiro sistema comumente adotado é o referencial inercial em um ponto fixo
no espacgo, no qual pode-se construir um sistema de coordenadas com vetores ortogonais
como visto na Figura 1 denotado pelo subscrito ¢. Esse sistema é relevante uma vez que é
nele que as leis de Newton sao validas (SIOURIS, 2004).

Outro sistema de coordenadas é o sistema de coordenadas no corpo, em que a
origem do sistema esta no centro de gravidade no corpo e as componentes dos eixos podem
ser escolhidas da forma que simplifique o problema. Na Figura 1 pode-se ver esse sistema
denotado pelo subscrito b. A vantagem de utilizar esse sistema é quando os fenémenos

fisicos sdo descritos nesse sistema ou os observadores estao nesse sistema.

Por fim o ultimo sistema é o sistema terrestre, denotado pelo subscrito e, tem a
caracteristica que ponto de origem é posto em um lugar da superficie terrestre que gira
com uma velocidade angular w. como visto na Figura 1. Esse sistema tem como vantagens
o uso em aplicagoes transcontinentais ou espaciais onde a rotacao da terra passa a ser algo

relevante visto que o controle da missao estd em um lugar fixo no globo.

E frequente a necessidade de transformar variaveis como velocidades e forcas de
um sistema de coordenadas para outro, como do sistema inercial fixo para o sistema no

COrpo ou vice-versa.

Para realizar essas transformagoes, é comum o uso dos angulos de Euler pois eles
correspondem a uma sucessao de rotagoes em volta dos eixos coordenados que levam de
um sistema para outro. A equacao 2.1 mostra que para levar o vetor s, a um vetor s; no
novo sistema de coordenadas, basta realizar rotacao em volta do eixo x com um angulo ¢,
similarmente uma rotagdo em volta do eixo y com um angulo 6 e finalmente uma rotagao

em volta do eixo z com um angulo .

1 0 0 cos 0 —sinf| | cosyp siny 0
s1= |0 cos¢p sing 0 1 0 —sinyy  cosyp 0] Sz (2.1)
0 —sing cos¢| |sind 0 cosf 0 0 1

De mesmo modo ¢ necessario saber levar as velocidades angulares dos corpos
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Figura 1 — Principais sistemas de coordenadas.

Sistema de coordenadas

inerciais Sistema de coordenadas

Z; no corpo X,

o X Sistema de
coordenadas
terrestres

Fonte: adaptado de Siouris (2004).

estudados para as velocidades angulares nas coordenadas do observador ou vice-versa. A
transformacao que realiza essa conversao é mostrada na equacgao 2.2, onde as variaveis p,
q e r sao as velocidades angulares nas coordenadas do corpo e ¢, 0 e 1 correspondem as

velocidades angulares no referencial inercial.

p 1 0 —sind | ¢
gl =10 cos¢ singcosf| |6 (2.2)
r 0 sing cospcos| |

2.2 Equacoes de movimento

O movimento dos corpos pode ser descrito através da mecanica classica por inter-
médio do formalismo newtoniano, lagrangiano e hamiltoniano porém esse trabalho ira se

concentrar em enunciar as trés leis da mecanica newtoniana em referenciais inerciais.

A primeira lei, também conhecida como o principio da inercia, diz que todo corpo
continua em seu estado de repouso ou de movimento uniforme em uma linha reta, a menos

que seja forcado a mudar aquele estado por forcas aplicadas sobre ele.

A segunda lei é mostrada na equagao 2.3 indica que variagao do momento é igual
forca imprimida e é produzida na direcado de linha reta na qual aquela forca é aplicada. A

terceira lei explicita que para toda acao hd sempre uma reacao igual e contraria (MARION,
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2013).

_ d(mv)
dt

(2.3)

As leis de Newton precisam de correcoes ao considera-las em relacao a referenciais
nao-inerciais como o referencial no corpo. Aplicando nos corpos rigidos, a equacao 2.4
mostra a corre¢cao necessaria, onde 2 é o vetor de velocidades angulares p, ¢ e r. Um
dos resultados dessa correcao ¢ que os movimentos rotacionais tem interacao com os

movimentos translacionais e inserem nao linearidades nas equagoes de movimento.

dv
F:m<+ﬂxv> (2.4)
dt

Para descrever as rotacoes dos corpos, pode-se utilizar a expressao do momento
angular para corpos rigidos, como mostrada na equacao 2.5 resolvida no referencial do
corpo. O momento angular provocado por uma forca externa é mostrado na equacao 2.6

onde r é o vetor que liga o centro de massa a regiao de aplicagdo da forca.

M:iam+nxam (2.5)
Mext =rX Fe:pt (26)

O termo I é denominado tensor de inércia e pode ser calculado através da equagao
2.7. O tensor de inércia insere no equacionamento informacoes intrinsecas do corpo como

densidade e forma (MARION, 2013).

k

Ao reunir todas essas equacoes, tém-se a descricao completa do movimento de um

corpo rigido no espaco através de um sistema de seis equagoes diferenciais nao lineares.
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3 Aerodinamica

Apéds o equacionamento de um corpo rigido no espago exposto a forgas e momentos
externos, faz-se necessario o estudo da origem dessas forcas e momentos no corpo. Ao
aplicar no escopo desse trabalho, essa se¢ao se dedicara no estudo de como as forcas e

momentos aerodindmicos se comportam em relacao as diversas quantidades fisicas.

3.1 Conceitos fundamentais

3.1.1 Forcas e momentos aerodinamicos

Dado um corpo arbitrario que se move no ar com uma velocidade no infinito V.,
os Unicos mecanismos responsaveis pelas forcas e momentos aerodindmicos sao os campos

de tensoes que se formam ao redor do corpo como mostrado no esquema da Figura 2
(ANDERSON, 2011).

Figura 2 — Simulacao da distribuicao de pressao ao redor de um foguete.

5.761e+004
7 3.041e+004
3211e+003

=2.356e+004

5.119e+004
[Pa]

Fonte: adaptado de Fedaravicius et al. (2016).

A integral de superficie desses campos tem como resultado a forga resultante R,
que pode ser decomposta em duas componentes principais em relacdo ao corpo: a forca
normal N e a forca axial A, ou em relacao a V,.: a sustentacao L e o arrasto D, como

mostrado no esquema da Figura 3.

Ao observar a Figura 3, pode-se observar o surgimento de uma nova quantidade,
o angulo de ataque a que ¢é definido como o arco entre V, e linha axial do veiculo c.
Esse angulo infere diretamente nas forcas e momentos aerodindmicos como sera visto

posteriormente.

Outro resultado que é obtido com a inclusao do angulo de ataque, é que geometri-

camente se torna possivel o calculo da equacao 3.1 que relaciona N e A com D e L através
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Figura 3 - Angulo de ataque e forcas no corpo.

Fonte: adaptado de Anderson (2011).

de a.

N cosa  sina| | L
= ) (3.1)

A —sina cosa| | D
Para determinar as relagoes entre as quantidades fisicas e as forcas e momentos ae-
rodinamicos, pode-se utilizar a intui¢ao e escolher algumas quantidades que empiricamente
sao relevantes para calcula-las. A equacao 3.2 mostra que dado um corpo com um certo
angulo de ataque, a forca R depende da densidade do ar p., no infinito, da velocidade
do corpo no infinito, do tamanho ¢ do corpo, da viscosidade do ar p. no infinito e da

velocidade do som a,, que esta correlacionada com a compressibilidade do ar.

R = f(pOO)Vooaca ,ucxnaoo> (32>

Nao se sabe qual o formato dessa fungdo mas é possivel recorrer ao teorema 7
de Buckingham, que estabelece que se uma equacao fisica com n variaveis dimensionais,
sendo que essas varidaveis sdo compostas por r dimensoes fisicas fundamentais, a equacao
do processo fisico pode ser representada por n — r variaveis adimensionais construidas a
partir das variaveis originais (BUCKINGHAM, 1914).

Anderson (2011) mostra todo o desenvolvimento do teorema 7 aplicado na forca R
e como resultado, tém-se que ela pode ser expressa através de um coeficiente adimensional
Cr e a equagao 3.3 mostra a relacao entre R e Cr onde S, é a 4rea de transversal do
corpo em relacao ao fluxo de ar. Outro resultado significativo é a equagao 3.4 que mostra

que Cg s6 depende de duas quantidades adimensionais onde a primeira é denominada
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nimero de Reynolds Re e a segunda é o nimero de Mach no infinito M.

2R

O = SV 9
PooCVoo Vi
CR f( Loo aaoo) (3 )

Se generalizarmos esse resultado para um corpo genérico e um angulo de ataque
qualquer, a forca R pode ser calculada através de Re, M., geometria do veiculo e . Esses
resultados podem ser generalizados mais ainda em 3.5 para as forcas N, A, L, D e em 3.6

para o momento M onde l,.s é o comprimento de referéncia do corpo.

Clt oo Sre 1 V2
H= %, para H= N, A, D e L (3.5)
C ooSre V2 lre
Maero = Mp 9 S Zootre] (36)

3.1.2 Efeitos da compressibilidade dos gases e tipos de regime

Como as forgas e momentos aerodinamicos se manifestam na presenca de fluxos de ar,
¢é fundamental entender os tipos de fluxos e suas caracteristicas afim de formular hipteses

simplificadoras para as equagoes e desenvolver teorias aerodinamicas mais robustas.

Das diversas formas de dividir os fluxos aerodinamicos, é comum separa-los com
base com o nimero de Mach que consiste na divisao da velocidade pela velocidade do som.
O uso do nimero de Mach é relevante pois essencialmente os efeitos de compressibilidade do
ar se manifestam a medida que aumenta a velocidade. A compressibilidade é a capacidade
do ar de se comprimir, ou seja, a densidade p nas proximidades do corpo deixa de ser

constante.

Com M., << 1 em todo o corpo, o fluxo é denominado subsonico e nesse regime
os efeitos de compressibilidade sao pequenos, ou seja, é possivel dizer que a densidade p é
constante em toda superficie e vizinhanca do corpo. A medida que a velocidade aumenta,
chega-se no regime transonico que é dado quando o campo de velocidades ao redor do corpo
tem velocidades maiores e menores que a velocidade do som mas todos muito préximos
da velocidade do som. Esse fluxo se d4 em um intervalo 0,8 < M., < 1,2 (ANDERSON,
2011).

O fluxo supersonico é caracterizado quando todos os vetores do campo de velocidades
tem em modulo M., > 1. Um fato que ocorre na transicdo para esse regime ¢é a criacao de
uma onda de choque como pode-se ver na Figura 4. Também ha uma forte descontinuidade

das propriedades termodinamicas dos gases em volta do corpo e consequentemente, isso
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reflete nos coeficientes aerodinamicos do veiculo, como é mostrado na Figura 5 onde ha
um pico no Cp justo em M., = 1. O estudo da termodindmica também é importante
porém além dos efeitos de compressibilidade serem relevantes, varidveis como entalpia,

temperatura e entropia também devem ser levados em conta dada a energia do fluxo.

Em M, > 5 designa-se o fluxo como hipersonico e nele a onda de choque comega a
ficar tao préxima da superficie que a temperatura se intensifica de tal forma que comecam
a haver reagoes quimicas no ar. A importancia do estudo dos regimes hipersonicos se da
porque as velocidades de reentrada na atmosfera se dao nesse regime. Nesse regimem
tém-se também a manifestacdo do principio da independéncia do nimero de Mach em que
os coeficientes aerodinamicos passam a ser independentes da velocidade, como se observa
na Figura 5 (ANDERSON, 2006).

Figura 4 — Padrao de uma onda de choque em M = 3,5

Fonte: adaptado de BIKLE (1964).

3.2 Métodos de célculo de propriedades aerodinamicas

A se¢ao 3.1 mostrou que basta saber os campos de tensoes ao longo do corpo ou
os coeficientes aerodinamicos que é praticavel o calculo das for¢gas e momentos no corpo,
porém nao foi mostrado como calcular esses campos e coeficientes. Atualmente esse valores
podem ser computados através de trés métodos: o CED (Computational Fluids Dynamics),

os métodos semi-empiricos e o tinel de vento.

32.1 CFD

O CFD procura solucionar as equacoes de Navier-Stokes ou as suas diferentes

variagoes de forma numérica através da discretizacao dos dominios espago-temporais.
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Figura 5 — Cp de uma esfera e um cone-cilindro em fungao de M
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Fonte: adaptado de Anderson (2006).

3.2.1.1 Equacdes de Navier-Stokes

Os aspectos fisicos que governam quaisquer fluxos de fluidos é a conservacao de
massa, conservagao de energia e conservacao do momento. Aplicando esses conceitos em
um volume e em uma superficie de controle, conseguimos obter e equacao 3.7 em que
o primeiro termo expressa a conservacao da massa, o segundo reflete a conservacao do

momento e o terceiro é a equagao de conservagao da energia.

A equacao 3.7 também é denominada por equacoes de Navier-Stokes onde V é
o vetor de velocidades de fluxo, p é a densidade local, p é o campo de pressoes, T é a
distribuicao de temperaturas, ¢ é a taxa de transferéncia de calor, k é a condutividade
térmica do meio, F sao as forgas externas e 7 é a matriz de tensao cisalhante. Essa equagao
descreve o movimento de fluidos tridimensionais, compressiveis e viscosos dependentes no
tempo perto do equilibrio termodindmico (ANDERSON;, 1995).

Dp

ﬁ‘l‘ﬂV'(V):O
DV
P hr = —Vp+V .7+ pF (3.7)
D V2 _
P et =pq+V-(kVT)—=V-(pV)+V-(1V)+pF -V

Um fato a ser considerado é que essa equacao carece de algumas modificagoes

em fluxos hipersonicos visto que as altas temperaturas, reagoes quimicas e efeitos de
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nao equilibrio requerem um estudo mais complexo da termodindmica (GREENSHIELDS;
REESE, 2012).

Outra caracteristica dessas equagoes é a dificil solug¢ao analitica dada a nao line-
aridade e acoplamento, logo é indispensavel nos debrugar nos métodos numéricos para
encontrar essas solugoes. Junto com a simulagoes, é fundamental comparar os resulta-
dos numéricos com os experimentos para validar os resultados oriundos dos métodos

computacionais.

3.2.1.2 Tipos de discretizacao

No CFD, é necessario particionar finitamente o espago, tempo ou qualquer outra
quantidade para realizar os calculos. O conjunto de todos os particionamentos ¢ denominado

malha.

Um dos métodos de discretizacao e solugao numérica de equagdes diferenciais é o
método das diferencas finitas. Esse método consiste em que um dado ponto u;41 5, que
é uma das quantidades a serem calculadas no CFD, pode-se realizar uma expansao de
Taylor em volta u; j, como na equacao 3.8. O termo Ax ¢ a distancia entre os pontos da
malha e quanto menor essa distancia, mais pontos essa malha tera para um certo dominio,
mais precisa é a solugao da equagdo porém maior é o custo computacional (ANDERSON,
1995).

ou 0%u Ax)?
,J ]

1’7‘7
Para definir a expressao da derivada, precisa-se truncar a série somente com os

u
ox

mostrado na equacao 3.9. Verifica-se que a medida que Ax — 0, o erro de truncamento

termos de primeira ordem e isolar ( ) _para obte a derivada do ponto (i,j) da malha como
7/7]

vai a zero e o quociente se torna a expressao analitica da derivada.

ou Uit1,; — WUij
+1’ Z7
— =2 4 O(Ax) (3.9)
oxr ). . 2Azx
17.7

Ao construir as expressoes das derivadas de n-ésima ordem, pode-se inseri-las em
qualquer equacao diferencial parcial e dessa forma, tém-se um sistema de equacoes com
o numero de variaveis igual o numero de pontos da malha. Para solucao desse sistema,
basta utilizar aos diferentes métodos de solucao de sistemas como o método iterativo de

Newton-Raphson se o sistema for nao-linear, ou Gauss-Seidel caso o sistema for linear
(ANDERSON, 1995).

Outro método de solucdo de equagoes que atualmente é o mais utilizado pelos

softwares comerciais, ¢ o método dos elementos finitos. Ele visa construir uma malha com
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varios elementos como mostrados na Figura 6. Os pontos da malha sdo os nés e entre
os pontos tém-se os elementos que comumente sdo quadrados ou triangulares. Uma das
diferencas entre as malhas dos método das diferencas finitas e o método dos elementos
finitos é que no primeiro, tém-se a solugao da equagao somente no ponto e no segundo héa

uma solu¢ao em todo o dominio do problema.

Figura 6 — Malha de elementos finitos de um foguete
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Fonte: adaptado de Scalabrin et al. (2004).

A matematica por tras desse método consiste em aproximar a funcgao a ser calculada

no elemento como uma combinacao linear finita de fun¢des ¢ previamente definidas.

i=1

A forma de determinar os coeficientes a; pode ser feita através do método de
Garlekin, método da colocacao, método de Ritz e método dos minimos quadrados em
que todos buscam minimizar os residuos ou funcionais dentro do elemento. Feitas as
minimizagoes, assim como no método das diferencas finitas, ha um sistema de equagoes
com os todos os coeficientes da combinacgao linear de cada elemento. Note-se que ao
contrario do método das diferencas finitas que busca a solugao exata da equacgao, esse
método procura um ajuste 6timo das fungoes ¢; dentro do elemento, fato que nao diminui

a precisao e a convergéncia dos valores (MORGAN, 1981).

Entre esses dois métodos, o método dos elementos finitos é amplamente mais

utilizado uma vez que apesar de ter maior complexidade, tem uma precisao local melhor
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e malha consegue se adaptar melhor a dominios complexos em comparacdo a malha

retangular do método das diferencas finitas.

3.2.2 Formulacdo Semi-empirica e tinel de vento

Essa técnica de calculo de coeficientes aerodindmicos se da pela juncao de teorias
aerodinamicas simplificadas com analises experimentais em corpos com geometrias comuns
na aviagao. Esse método também utiliza de diferentes abordagens para diferentes partes
de uma aeronave, estudando as propriedades de cada uma e analisando a interagao entre
elas (VUKELICH et al., 1988).

Um exemplo da aplicacdo desses métodos é no calculo do coeficiente de forga
normal, no qual a sua distribuicdo em um corpo de revolucao é dado através da equacao
3.11 para fluxos subsonicos no qual S é area transversal local no corpo (BARROWMAN;
1967).

2c0 dS
Cn(x) = —— 3.11
V)= g (3.11)
Os beneficios da utilizagao esses métodos sao a menor velocidade em que os dados
sao obtidos e 0 menor recurso computacional requerido. Em contra partida, esse método nao
tem uma precisao tao grande quanto o CFD, mas suficientemente preciso para aplicacoes

praticas (MAURICE, 2009).

Outro método utilizado na aerondutica é o tinel de vento, que consiste no uso de
um prototipo de escala reduzida do desenho original da aeronave exposto a um tunel de
vento que sopra ar em velocidades condizentes com a velocidade tipica do veiculo. Uma vez
sujeito ao fluxo de ar, mede-se as forcas e momentos desse protétipo através de sensores e

finalmente tém-se os coeficientes aerodinamicos.

Apesar desses experimentos gerarem dados muito precisos e foram cruciais para a
validagao do métodos semi-empiricos, eles sao mais caros e demorados que os métodos

CFD (ALMEIDA et al., 2018).
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4 Controle de sistemas

O controle de sistemas tem como o objetivo entender os comportamentos dos mais

diversos processos da natureza afim de melhorar suas caracteristicas de desempenho ou

estabiliza-los em uma entrada de referéncia através de um ou mais atuadores no sistema.

As caracteristicas de desempenho como mostradas na Figura 7 sdo indicadores da resposta

transiente do sistema antes de atingir o regime permanentes. Sao eles mostrados na Tabela
1 junto com suas definigdes (OGATA, 2010).

Figura 7 — Resposta ao degrau de um sistema com os paramentros t,, t., tq, ts e M,

c(t)

Tolerancia aceitavel

0,5

Iy

Fonte: adaptado de Ogata (2010).

Nas préximas segoes serao abordados os formalismos e as ferramentas mais comuns

do controle.

Tabela 1 — Caracteristicas de desempenho e descri¢ao

Caracteristica
de desempenho

Descricao

Tempo de atraso (t,)

Tempo para que a resposta atinja metade do valor final.

p
Tempo de subida (¢,)

Tempo para que o sinal passe de 0 a 100% do valor final.

Tempo de pico (t,)

Tempo que o sinal leva para que chegue ao primeiro pico de
sobressinal.

Sobressinal (M)

Tamanho do sobressinal maximo a partir do valor final.

Tempo de acomodagao

(ts)

Tempo necessario para que a resposta transitoria alcance valo-
res geralmente de 2% ou 5% em torno do valor final.

Fonte: adaptado de (OGATA, 2010).
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4.1 Formalismos do controle

4.1.1 Funcdes de transferéncia

Supondo que um processo P é definido pela equagao 4.1 onde u é a variavel de
entrada e y é a variavel de saida, pode-se aplicar a transformada de Laplace nos dois
lados e definir a equagao 4.2 como a funcao de transferéncia do processo P ao dividir a
transformada de Laplace da saida pelas transformada da entrada. Note que a funcao de
transferéncia é independente da entrada seja qual ela for. No controle chamamos as raizes

de Y (s) de pdlos e as raizes de U(s) de zeros da funcao de transferéncia.

aoy™ + a1y Y + 4 a1y + any = bou'™ + b ™Y 4 L+ by w4 bu (4.1)

G(s) = - (4.2)

Outra informacao importante que as fungoes de transferéncia trazem sobre o sistema
sao os diagramas de Bode. Eles elucidam como o processo responde as diversas entradas
de frequéncias diferentes e também tem relagdo com velocidade de resposta do sistema ao
impulso. Para uma funcdo de transferéncia G(s) pode-se definir os diagramas de Bode
como na equagao 4.3, onde M é denominado o ganho do sistema em decibéis (dB) e a fase

¢ em graus. Comumente sao desenhados os graficos de ganho como 20log;o(M ).

M = G(jw)| "
b= £G(jw)

O significado fisico dos diagramas de Bode é que para uma entrada u = sin(wpt),

o sistema tera a resposta, no t — oo, de y = M (wp)sin(wot + ¢(wp)). Na Figura 8, é

observavel a diferenca na resposta ao impulso entre a curva laranja e azul. Note que o

sistema laranja, em que o ganho decai a partir de w = 10, tem um ¢, menor que a curva

azul onde o decaimento do ganho ocorre a partir de w = 1 (FRANK, 2017).

4.1.2 Espaco de Estados

Uma alternativa a funcao de transferéncia é o formalismo do espago de estados que
permite trabalhar com sistemas mais complexos e com requisitos de desempenho mais

exigentes. Pode-se definir um processo P no espago de estados através vetor de estados
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Figura 8 — Diagramas de bode e as diferencas entre as respostas ao impulso.
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Fonte: adaptado de Frank (2017).

4.4, pelo vetor de entradas 4.5, pelo vetor de saidas 4.6 e a equacao 4.7 é a denominada

equacao de estados.

o]
X = (4.4)
_xn_
]
u= (4.5)
_ur_
Y1
y=1|": (4.6)
Ym
%X = Ax + Bu
(4.7)
y = Cx + Du

A vantagem do uso do espago de estados na descricdo do problema é que além de
permitir uma analise temporal e nao linear de sistemas com multiplas entradas e multiplas

saidas, todo o tratamento passa a ser matricial, fato que utiliza melhor das ferramentas
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da computacao atual. Outro beneficio do espaco de estado é a nao unicidade do conjunto
de variaveis de estado, ou seja, pode-se escolher livremente os vetores de estado que eles

carregarao a mesma informacao sobre o comportamento do sistema.

4.1.2.1 Relacdo entre o espaco de estados e as funcdes de transferéncia

Se é possivel descrever o mesmo sistema no espago de estados e através de funcoes
de transferéncia, deve haver alguma correlacao entre 4.2 e 4.7. Para entender essa relacao,
pode-se aplicar a transformada de Laplace em 4.7 como em 4.8 e a equagao 4.9 mostra a
fungao de transferéncia a partir da equacao de estado. O resultado mais importante dessa
expressao é que os polos de G(s) sao os autovalores de A. A importancia da localidade
dos polos do sistema se da visto que a estabilidade do sistema se da quando a parte real

deles é negativa e também indicam caracteristicas transientes do sistema (ROUTH, 1877).

G(s)=C(sI-A)'B+D (4.9)

4.1.2.2 CObservabilidade e Controlabilidade

A observabilidade de um sistema é definida se em um instante ¢ é possivel definir o
estado nesse mesmo t através da observacao da saida. Ja a controlabilidade de um sistema
se da quando é possivel transferir um sistema de um estado inicial para qualquer outro
estado em um tempo finito. A importancia desses conceitos se dao porque controlar um
sistema pode nao ser possivel se as condigoes observabilidade e controlabilidade nao sao

cumpridas.

A condicao de controlabilidade é que dada a equacao de estado 4.7, o sistema é
controlavel se os vetores B, AB, ... ¢ A® 1B forem linearmente independentes ou o posto
da matriz de controlabilidade M = [B AB ... A 'B]| for n. Ao extrapolar esse conceito
para funcgoes de transferéncia, é possivel demostrar que um sistema é controlavel de nao

ocorrem cancelamentos de fatores entre os numeradores e denominadores de G(s).

As condicoes de observabilidade sao similares as condigoes de controlabilidade nas
quais se para a equacio de estado 4.7, o sistema ¢ observavel se [CT ATCT .. {(AT)»~1CT]
tiver vetores coluna linearmente independentes ou o posto da matriz for n. No plano-s, a
condicao de observabilidade é a mesma que a condigao de controlabilidade (KALMAN;
1960).
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4.2 Linearizacdo de sistemas

Todos os conceitos abordados na Segao 4.1 levaram em conta que os processos
estudados sao equacoes diferenciais lineares invariantes no tempo, mas fenémenos da
natureza sao na sua maioria essencialmente nao lineares. Para superar esse problema,
uma abordagem comum ¢ a linearizacao das equagoes de estado em volta de um ponto de

operacao e com ela, pode-se realizar a andalise da equagao de estado ja linearizada.

Dada uma equacao de estado de um sistema genérico como pode ser visto em 4.10,
pode-se determinar um ponto de operagao em um estado X, com um sinal de controle 1 e

uma saida y e calcular o jacobiano da funcao f e g em volta de X e 1.

(4.10)

Ao calcular o jacobiano, obtém-se as matrizes A, B, C e D como visto na equagao
4.11. Essas matrizes compoem as equagoes de estado com um vetor de estado Ax, um

vetor de entrada Au e um vetor de saida Ay. O vetor de estado real é x = X + Ax

9 .. Ofa
81’1 azl
A= : :
Ofn .. Ofn
L Ox1 Oxp J Xx=X,u=u
[of1 ... O]
ouq our
B=|: :
Ofn .. Ofn
L Ouy Ourd x=% u=u (4 11)
[091 ... 9] '
oz O0xn
C — . .
9m .. 9gm
L Ox1 Oxn J x=%,u=u
[091 ... Oq1]
ouq our
D— . .
9gm - 9gm
L Ouy Our 1 x=% u=a

Pode-se utilizar a linearizagao para controlar sistemas nao lineares, pois a aproxima-
¢ao linear no ponto de equilibrio captura suficientemente os aspectos essenciais da dindmica,
como garante o teorema de Hartman—-Grobman (BARATCHART; CHYBA; POMET,
2007). As aproximagoes também podem ser utilizadas de forma que uma realimentacao
robusta o suficiente, o sistema converge para o ponto de equilibrio em um longo espectro
de condigoes iniciais e pertubagoes (FRANK, 2017).
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4.3 Sistemas de malha fechada

Como na maioria dos projetos, as caracteristicas intrinsecas do sistema nao podem
ser modificadas ou o sistema em si é naturalmente instavel, costumamos utilizar a realimen-
tacao para melhorar as caracteristicas e/ou estabilizar o sistema. Os sistemas realimentados
sao denominados sistemas de malha fechada e consistem em utilizar a informacgao da saida
do sistema em prol dos objetivos previamente citados. A Figura 9 mostra um diagrama
de blocos de um sistema realimentado onde r sao as entradas de referéncia definida pelo

usuario, u sao as multiplas agoes de controle, y sao as saidas e e é o erro r-y.

Figura 9 — Processo com realimentacao e entrada de referéncia

——()—{ Controlador | Processo

Fonte: Autoria propria.

O controlador é um artefato que transforma o sinal de entrada em uma saida
apropriada para o processo em questao. O desafio é projetar um bom controlador que
atenda as caracteristicas de desempenho requeridas pelo projeto. Os tipos mais comuns de
controladores sao os controladores PID, controladores por alocagao de polos, controladores
otimos, controladores adaptativos e controladores preditivos. Nesse trabalho o escopo de
estudo serd restringido somente aos controladores por alocagao de polos e controladores

4timos.

No formalismo do espacgo de estados, se todas as variaveis estao disponiveis para a
realimentacao, é comum utilizar a realimentacao do tipo u = —Kx, onde K é denominada
matriz de ganho e determind-la é o objetivo fundamental do design de controladores.
Com essa realimentacao, ao aplicar a equacao de estado, é obtida a equagao 4.12 e como
explicitado anteriormente, se os autovalores de A — BK tiverem a parte real negativa, o
sistema é estavel. Acrescentando uma entrada de referéncia ao sistema o sinal de controle
passa a ser u = —Kx + Nr(t) e se r(t) for uma constante, denominamos o sistema como

um sistema regulador e se r(t) varia no tempo, o sistema é um sistema rastreador.

x = Ax — BKx = (A — BK)x (4.12)
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4.3.1 Servossistemas de plantas com acdo integral

Se um sistema tem uma variavel a ser controlada em um ponto de referéncia mas a
mesma que nao é definida diretamente na dindmica mas somente através das suas derivadas,

se diz que o sistema nao tem integrador e é necessario um enfoque especial para esse caso.

Dado um sistema como na equacao 4.4, tém-se que o sinal de controle realimentado
tem a forma mostrada na equacao 4.13, com o erro A, uma entrada de referéncia r e
o sistema como um todo é representado na Figura 10. A adicao dessa integral do erro
elimina o erro em regime permanente, melhora as caracteristicas de desempenho e atenua

incertezas no sistema.

u=—Kx + k)
g (4.13)

A=r—y=r—0Cx

Figura 10 — Diagrama de blocos de um servossistema realimentado.

r j‘ A u X V
—»@—-J’u——kﬂ X B QX‘ | == ¢ —
NS
K K—

Fonte: adaptado de Ogata (2010).

Combinando as matrizes de estado com o controlador expresso na equacao 4.13,
tém-se um novo sistema 4.14 com um novo vetor de estados, inser¢cao de um novo vetor de
ganhos K, = [K | — k)] e no acréscimo de uma ordem no sistema em si. Dessa forma,
pode-se aplicar os mesmos conceitos de estabilidade para a nova matriz de estado e os

mais diferentes métodos de determinacao do vetor de ganhos K.

X A 0f [x B
.= + U
A —C 0f |A 0
L (4.14)
K X
u = A
A
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Apos definido um vetor de ganhos que atenda aos requisitos do projeto, a dindmica
final do sistema pode ser representada pela equacao 4.15. Dessa forma, o sistema é estavel

e converge assintoticamente para a entrada de referéncia.

% A —BK kB [x 0
L = + r
A —C 0 | [ 1
L (4.15)
=[lc o
1=l d[}

4.3.2 Alocacao de polos

Uma das formas para definir o vetor de ganhos K é o método da alocacao de polos,
no qual conseguimos deslocar os polos do sistema original para quaisquer polos escolhidos
bastando o sistema se completamente controlavel (LANGENHOP, 1964). Se o polindémio
caracteristico de A é s™ + p,_15"" 1 + ...p15 + po, pode-se definir a matriz P como na

equagao 4.16, onde os p, sao os coeficientes do polindmio caracteristico de A.

P P2 ot P11
p2 ps -+ 1 0
P=|: L (4.16)
Pn—1
L 1 O -
Se os polos desejados sao fi1, s, -.., fin, €ntd0 a equagdo caracteristica desejada é

$"+ry_18" 14 ..ris+1y. Com essas expressoes a matriz K pode ser calculada utilizando a
matriz de controlabilidade M, a matriz P e um vetor das diferencas entre os coeficientes dos
polindmios caracteristicos de A e dos polos desejados através da equagao 4.17 (WILLEMS,
1971).

To — Do
ry —
R vy (4.17)

n—1 — Pn—-1

Os polos podem ser escolhidos de acordo com alguns critérios baseados no estudo
das respostas ao impulso unitario de sistema linear de segunda ordem. Considerando
uma funcao de transferéncia de segunda ordem como mostrado na equacao 4.18, tém-se

a resposta ao impulso unitario mostrada na equacao 4.19. Os polos desses sistema sao
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—Cw, + w1 — (2.

G(s) = n (4.18)

y=1-— \j% cos (wn\/@t + ¢) (4.19)

Pode-se calcular algumas caracteristicas de desempenho dessa resposta ao impulso

em funcao de ¢ e w, como mostrado na equagao 4.20.

T
ty = —————
P /T=C2
M, =1+ e C7/V1=¢*) (4.20)
In(0.02¢/1 — C2)
tsQ% = - CW

Através dessas relagoes é possivel determinar esses coeficientes com base nas
caracteristicas de desempenho desejadas e por fim definir o par de polos. Em sistemas de
ordem maior que dois, os outros polos devem que ser escolhidos de forma que sejam nao
dominantes e influenciem pouco no sistema. Os polos dominantes sao definidos como os
polos com menor parte real dentre todos os polos e definem maior parte do comportamento

do sistema.

4.3.3 Sistemas reguladores 6timos

A abordagem do controle 6timo busca definir a matriz K de uma agdo de controle
u = —Kx de forma que ela minimize um funcional como o escrito na equacgao 4.21. Esse
funcional pode ser interpretado como uma funcao da energia do sistema em intervalo de
tempo ty — ty e a escolha das matrizes Q e R ponderam a importancia de cada varidvel
nesse calculo. O tnico requisito dessa técnica é que o sistema seja totalmente controlavel e

observavel para que exista uma matriz K étima (KALMAN, 1964).

t.
J=[" x™Qx + uTRu dt (4.21)

to
O desafio dessa técnica é escolher corretamente as matrizes Q e R que tenham
as caracteristicas de desempenho desejadas porém, por mais que torne o processo 6timo,
nem sempre as caracteristicas de desempenho sao satisfatorias. As formas mais comuns de

determinacao sao a heuristica, regra de Bryson e o uso de algoritmos otimizadores.
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A regra de Bryson consiste em escolher as matrizes diagonais Q e R como na

equacgao 4.22, no qual as varidveis Z; sao os valores maximos aceitdveis para x; e @; sao os

valores maximos aceitaveis para u; (MCLEAN, 1995).

g - 0
Q= 0
0 0 qn]
S1 0
R = 0
0 0 s,

Gn = =5

Sy

(4.22)

Os algoritmos otimizadores procuram calcular Q e R ao variar seus valores em

busca de um conjunto que satisfaga as caracteristicas de desempenho desejadas.
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5 Metodologia

5.1 Hipodteses simplificadoras

Como o sistema real consiste em um modelo com seis graus de liberdade, trés de
rotagao e trés de translacao, serd adotado um modelo com um grau de rotacao e um de

translagao na horizontal para reduzir a complexidade da analise.

O sistema sera representado fisicamente como o problema de controle do péndulo
invertido acrescido com forgcas e momentos aerodinamicos e empuxo provido por um TVC.

Nesse modelo, o carro é correspondido pela tubeira e o péndulo pelo foguete.

5.2 Dinamica do modelo

Figura 11 — Esquema do sistema estudado.

S

Fonte: Autoria propria.

Para deduzir a dinamica do modelo, representado na Figura 11, inicia-se pela
equacao de movimento 5.1 da tubeira, onde as forcas atuantes sdo o empuxo e a reagao
E na horizontal. M é a massa da tubeira e o angulo v é o angulo que o empuxo F; ¢é

projetado em relacao ao foguete, logo a forga atuante na horizontal depende da composicao
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entre 6 e . Serd considerado que nao ha forgas aerodinamicas atuando na tubeira dada a

disparidade de dimensao entre o corpo do foguete e a mesma.

Mi = Fysin(y+6)— E (5.1)

Ao realizar a somatéria das forcas no centro de massa do foguete, obtém-se como
resultado a equagao 5.2, no qual X ¢é a forca aerodindmica no eixo = e [ é metade do

comprimento do foguete.

2

m@(x—l—lsin@):mi}+ml(é0089—9231n9) =F+X (5.2)

A somatoria das forgas verticais no centro de massa do foguete é representada pela
equagao 5.3 no qual Z ¢ a forga aerodinamica no eixo z e P é a reagao vertical na base do

foguete.

2 .

m(iz(l cos) = —ml(fsin + 6*cosf) = P —mg + Z (5.3)

O movimento rotacional do foguete em volta do centro de massa ¢ dado na
equacao 5.4 pela soma dos momentos, no qual I é a inércia do foguete e My, € O
momento aerodindmico provocado pelo movimento. A inércia pode ser calculada através

da aproximacao do foguete a um cilindro de densidade constante, raio r e comprimento 21,

. 24412
sendo assim, [ = %

10 = Plsin® — ElcosO + Myere (5.4)

Ao isolar N e P nas equagoes 5.2 e 5.3, e inserir nas equacoes 5.1 e 5.4, tém-se o
sistema de equacgoes nao lineares acoplados de segunda ordem que descreve o problema,

como mostrado na equagao 5.5.

Mi = Fysin(y 4 60) — (mi +mi(0 cos§ — 6?sin ) — X))
160 = Myero — (mi + ml(f cos — 62 sin ) — X)l cos b (5.5)
+(—ml(@sin 6 + 6% cos0) +mg — Z)lsin f

Considerando um fluxo de ar com velocidade V,, e incidéncia paralela ao eixo vertical,

V.
sugerido por Wie Wei Du (2008). Com o angulo de ataque induzido pelo fluxo, chegamos

como na Figura 11, tém-se a formacdo de um angulo de ataque dado por o = # — & como

a conclusao que as forcas X e Z sao dadas pela equacao 5.6 através da decomposi¢ao da

sustentacao e arrasto. A forca de arrasto, sustentacdo e o momento aerodindmico pode
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ser visto na equacao 5.7, que é muito semelhante a equacao 3.5, porém com a adigao do

termo a mais, proveniente da composicao das velocidades V,, e 2.

_ T in L
X = Lcos T D sin T

Vo | (5.6)
Z = —Lsmv—w — Dcosv—w
I CLpooSref(Vw2 + :L‘Z)
N 2
2 22
D— CDpooSrefQ(Vw +x ) (57)

A equagao 5.5 permite o calculo das condi¢oes de equilibrio do sistema ou seja,
onde 6 e & sdo nulos. Com um pouco de &lgebra, se observam as relacoes na equacao 5.8 e
dependem totalmente do atuador e das forcas e momentos aerodinamicos. Pode-se expandir
os coeficientes aerodinamicos Cp, C e () para baixos angulos de ataque e proximo
da velocidade V,, para Cp = Cp, + Cp,a, Cp, = Cp a e Cpp = Cyy, a. Os valores dos
coeficientes de sustentagdo e momento podem ser tomados como nulos em um angulo de
ataque nulo porque como foguetes costumam ser figuras axissimétricas, tém-se a implicacgao

desse comportamento.

Observa-se que as forgas aerodindmicas instabilizam o péndulo, todavia conforme o
angulo de ataque aumenta, a sustentacao empurra o sistema horizontalmente e o0 momento
tem atuacao direta em # e saber a magnitude dessas forcas é fundamental visto que F;

deve no minimo, ser equiparavel a essas forcas.

Fysin(y+6)=—-X
0= Mero + XlcosO + (mg — Z)lsind

(5.8)

Uma andlise mais criteriosa do sistema 5.8 mostra que para existir um angulo 7., é
preciso que |Fi| > | X| e em termos de engenharia, como o dngulo maximo tipico de um
TV é no maximo +20°, é necessario estipular um F; que permita ao atuador variar entre

esses limites sem que ocorra a saturacao do mesmo.

Com esse desenvolvimento, é possivel resolver esse sistema nao linear, bastando
conhecer as caracteristicas aerodindmicas e mecanicas do veiculo e velocidade do fluxo de
vento para obter os angulos 6, e v, em que o sistema se equilibra. Ao desenvolver esses
sistema em funcao de 0 ¢é facil ver que a primeira solugdo do sistema é com 6, = 0 e

consequentemente 7, = 0 facilitando os calculos posteriores.
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5.2.1 Linearizacao do modelo

Dado que toda a teoria de controle construida requer que os sistemas sejam lineares,
¢é necessaria a linearizagao do modelo em volta das condi¢oes de equilibrio através da
suposicao que 6 e x vao variar pouco o suficiente para que as nao-linearidades sejam
relevantes. Como mostrado anteriormente, as constantes no tempo podem ser desprezadas,
restando somente as parcelas que contribuem com as varidveis de estado. A equacao 5.9
mostra o sistema linearizado através do céalculo simbélico do MATLAB, lembrando que
a letra [ é metade do comprimento total do foguete. Ao isolar as segundas derivadas, é

possivel escrever as equacoes na forma de matrizes de estado e avangar nos calculos.

) . CLQpOOSmewQ PooSrerw .
(M 4+ m)i +mlo = Fyy+ F,0 + 5 6 — (Cp, + CLQ)#JU
(I +mi2)f + mli = pooSreslVi2(Cry, + S 4 2y (5.9)

_pooSrefle(OMa + Cga + %)i‘ + mgle

5.3 Controladores e caracteristicas de desempenho

Os controladores implementados serao os controladores 6timos e por alocacao de
polos e seguem o diagrama de blocos mostrado na Figura 10 com todas as variaveis
disponivel para a realimentacdo. No controle 6timo, ao utilizar a regra de Bryson para
determinar os coeficientes da matriz R e Q, é preciso definir quais os deslocamentos
e velocidades maximas admissiveis e o angulo de empuxo maximo admissivel. Para a

alocagao de polos, serd utilizada a abordagem indicada na Segao 4.3.2.

Em um primeiro passo, as caracteristicas de desempenho analisadas sao o sobressinal,
amplitude de v para que nao haja saturacao do mesmo, frequéncia de corte do sistema
baseado nos resultados obtidos por Wu, Xie e Yang (2012) e os valores limites esse requisito
sao mostrados na Tabela 2. Essas caracteristicas serao avaliadas no contexto da simulagao
linear da resposta ao impulso e a resposta a perturbacdo, no qual a perturbacao inserida
é 0 = 5°. A atenuacao de —3dB foi escolhida pois é um parametro tipico utilizado na
literatura e representa uma atenuacao de aproximadamente de g do sinal de entrada,
ou em termos de energia, 50% da energia de entrada. Nesse trabalho serd comparada a
performance entre o controlador por alocacao de polos e o controlador 6timo e seus devidos

diagramas de bode.

Em um segundo passo, sera definido um conjunto de controladores que atendem a
um limite maximo de deslocamento no eixo horizontal de +2, 5 metros a partir da condigao
inicial mediante a perturbacao de 5°. O conjunto de controladores serd expresso como um
mapa no plano complexo de polos que atendem a essa especificagdo. O método utilizado

na construcao desse mapa serd o calculo iterativo de cada resposta a perturbagao com
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Tabela 2 — Requisitos do sistema

Requisito Valor
Tempo de acomodagao (2%)  2s

v Maximo 20°

0 maximo 30°

Frequéncia de corte (-3dB)  20Hz

Fonte: Autoria propria.

um controlador com polo a,, & b,? em um intervalo de 0 a -5 na parte real e 0 a 15 na
parte complexa, e se esse atender o limite maximo indicado e os requisitos de v, esse polo
é selecionado como aceitavel. Serao repetidos os dois passos nas velocidades de Mach 0,7,
2 e 5 para entender como o sistema se comporta a medida que as forgas aerodinamicas
aumentam. Essas velocidades foram escolhidas porque em 0,7 tém-se o comportamento

transonico, em Mach 2 tém-se o fluxo supersénico e Mach 5, hipersonico.

5.4 Propriedades aerodinamicas

As propriedades aerodindmicas do veiculo a ser estudado serao obtidas através do
software RASAero II, que utiliza dos métodos de Barrowman para determinagao dos coefi-
cientes aerodindmicos. Esses métodos consistem no calculo de coeficientes aerodinamicos
em cada parte do separada do corpo da aeronave para em seguida calcular a interacao
entre elas e finalmente juntar cada parcela de contribuicao. As principais simplificagoes
consistem em angulos de ataque proximos a zero e fluxos estacionérios e na jungao de
resultados teéricos com resultados experimentais (BARROWMAN, 1967).

A Figura 12 mostra um exemplo no software que assim como o método de calculo, a

construcao da geometria a ser simulada consiste no desenho de cada parte respectivamente.

O software fornece os coeficientes C'p, C, em varias velocidades e em angulos de
ataque iguais a zero, 2° e 4° graus. Para obter Cp_ e Cp_, serd calculada uma reta entre
os trés pontos de angulos de ataque para cada velocidade. Para o calculo do momento
aerodindmico, como o software usa o conceito de centro de pressao, o coeficiente de
momento serd dado por 5.10, onde C'y ¢é o coeficiente de for¢a normal, z., ¢ a posicao do
centro de gravidade e z., ¢ a posigao do centro de pressao, no qual sera considerada a

média entre os trés angulos de ataque para ser tido como constante.

A definicao de centro de pressao é dada como ponto onde o momento aerodindmico
é nulo e a analogia em que pode-se utilizar para a expressao 5.10, é que a for¢a normal é
aplicada no corpo com uma alavanca do tamanho ., — z., em relagao ao centro de massa,

criando assim um momento no corpo. Esse conceito é importante visto que dele se obtém

Cw,,

5a> < 0, o foguete ¢ estavel, ou em
(%

a estabilidade de uma aeronave de forma que se
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Figura 12 — Esquema do RASAero 11

Fle Tools Options Help
<h =g o’ & O3 AdeBooster | AeroPlots  Flight Simulation

Tangent Ogive Nose Cone CancerDescending
85in Body Tube

Motor: M1297W (AT)
Loaded Wt. (Ib) 49,84

ICP Location (in) = 86,9

[hd L Mach 0.00

Fonte: Autoria propria.

termos pratico, se o centro de pressao estd apos do centro de gravidade do veiculo a partir

do nariz, o foguete é estavel.

ON(Tep — Tey)

C pu—
M lref

(5.10)



41

6 Resultados

6.1 Caracteristicas mecanicas e aerodinamicas

A geometria estudada mostrada na Figura 13, consiste em um nariz de formato
ogival com 0,2 metros de didmetro e 0,4 metros de comprimento, um corpo de 2 metros
e saias que vao dos 0,2 metros de diametro aos 0,25 metros ao longo de 0,5 metros,

totalizando 2,5 metros de comprimento total.

Figura 13 — Geometria desenvolvida

Fonte: Autoria propria.

Os resultados obtidos pelo RASAero II podem ser vistos na Tabela 3 e mostram
resultados que condizem com o esperado, como a nao existéncia de sustentacao a um
angulo de ataque nulo dada a simetria do veiculo. O software prové o cdlculo do C'y mas
pela simetria da geometria, a forca normal é nula em um angulo de ataque nulo, bastando
entao somente o conhecimento do Cy,. Um fato importante sobre os dados obtidos na
Tabela 3 é a instabilidade do sistema nas trés velocidades visto que o centro de pressao

estd sempre anterior ao centro de massa, fato que pode dificultar o controle.

Com os dados da Tabela 3, é possivel calcular C' para cada velocidade e o resultado
pode ser visto na Tabela 4. Para entender a magnitude dessas forcas aerodindmicas, pode-se
calcular o valor da sustentacao na condigao inicial da resposta a perturbacao de 5°, onde
ao utilizar a equacao 5.7, tém-se que em Mach 0,7 a sustentacao tem 264, 83N, em Mach
2 ha o valor de 2246,63N e em Mach 5, 12537, 18 N.

Outras caracteristicas utilizadas nas simulac¢oes sao observadas na Tabela 5. A
massa m do foguete, massa M da tubeira e a forca F; de empuxo foram estimadas com
os valores factiveis de foguetes existentes na atualidade como mostra por Vasek, Polacek
e Konecny (2020). Ao utilizar todas as caracteristicas mecanicas e aerodindmicas para

resolver o sistema de equagoes 5.8, obtém-se que 6, = 7. = 0, fato esperado dado que
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Tabela 3 — Propriedades aerodinamicas da geometria estudada providas pelo RASAero 11

Mach | a (°) | Cp Cp | Oy, (rad™) | zo(m)
0,7 0 0,221 | 0,000 2,812 1,02
07 | 2 |0221]0081| 2812 1,05
07 | 4 |0221018 | 2812 1,08
20 | 0 |0434]0000| 3125 0,88
2,0 2 0,434 | 0,088 3,125 0,92
2,0 4 10,434 0,187 3,125 0,94
92,0 0 0,258 | 0,000 2,655 0,98
5,0 2 0,258 | 0,085 2,655 1,00
50 | 4 02580167 | 2655 0,99

Fonte: Autoria proépria.

Tabela 4 — C,, calculado

Mach | Cr, (rad™")
0,7 2,578
2,0 2,679
5.0 2,392

Fonte: Autoria proépria.

Cr, = Cy =0 em um angulo de ataque nulo.

Tabela 5 — Outras varidveis relevantes no modelo

M 10kg

m 100kg

I | 208,583 kg - m?
Poo 1,3kg-m™3
F; 10kN

Fonte: Autoria propria.

Sendo assim, as matrizes de estado do sistema em cada velocidade podem ser vistas
nas equacoes 6.1, 6.2 e 6.3 respectivamente com um vetor de estado x = [0 0 ], e sendo

como saida, o deslocamento horizontal do sistema.

Como ¢ possivel observar na Tabela 4.3.2, pelo menos um autovalores das matrizes
A tem a parte real maior ou igual a zero, denotando que em todas as velocidade o sistema
¢ instavel. Também é observado que a as matrizes de observabilidade e controlabilidade
para todas as velocidades tem o posto 4, garantindo a observabilidade e controlabilidade
do sistema. Ao comparar as matrizes de estado entre si, observa-se que as contribuic¢oes
de € aumentam significadamente com a velocidade V,,, amortecem a dindmica de 6 mas
contribuem para a desestabilizagdo na dindmica de x. As contribui¢oes de & para a dindmica

também aumentam medida que a velocidade V,, cresce mas nao sao tao relevantes quanto
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.
0 0 0 0
45,4664 0 00,0054 —51
Al | , b |—51,0065
0 0 1 0
170,1646 0 0 —0,1308 148, 8710 (6.1)
010 D=0
0 0 0 0
54,3063 0 00,0439 —51,0065
A_ — ) bl B _ )
0 0 1 0
386,7638 0 0 —O0,4464 148, 8710 (6.2)
010 D=l
0 0 0 0
71,3779 0 00,0612 51
. , , b |~51,0065
0 0 1 0
1478,0708 0 0 —0,9132 148, 8710 (6.3)

C=[00 10 D=

Tabela 6 — Autovalores das matrizes de estado

Mach

Autovalores

0,7
2,0
5,0

[0 —0,01 & 6,7427i —0,1107]
[0 —0,1563 47,3709 —0, 1338]
[0 —0,6323 £ 8,4512i 0,3514]

Fonte: Autoria proépria.

6.2 Analise de desempenho do controlador 6timo e por alocacao

de polos

Ao empregar a regra de Bryson para determinar o coeficientes da matriz R e Q,

tém-se as matrizes calculadas na equacao 6.4, onde o deslocamento maximo admissivel

é de 1 metro, a velocidade maxima admissivel é de 10 m/s,; a variagdo maxima de 6 é

de 309, a velocidade maxima de rotagao admissivel é de 10 rad/s e o v méximo é de 2°

para garantir a permanéncia na regiao de trabalho do TVC. A quinta variavel da matriz
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leva em conta o peso do erro entre o valor da saida e o valor de referéncia que interfere

diretamente no tempo de acomodacao, e esse peso foi adotado como 100.

(36475 0 0 0

0 82070 0 0

Q=1 o 0 1 0
0 0 0 0,01 0 (6.4)

0 0 0 0 100

R = [820,7016]

Partindo para a abordagem da alocacao de polos e como definido anteriormente, o
requisito de tempo de acomodacao em 2% ¢é de 2 segundos e pode-se inserir um requisito
de sobressalto maximo de 20% e sendo assim, através das equacoes 4.20, tém-se um tempo
de pico de 0,8 segundos aproximadamente, ( calculado de 0,456 e um w,, de 4,417, fazendo
o par de polos a serem alocados serem —2,0143 4 3,9318: junto com trés polos distantes
em -5. As préoximas subsegoes se dedicarao a comparacao da performance entre os dois

controladores para cada velocidade estudada.

6.2.1 Comparacdo entre controladores em Mach 0,7
6.2.1.1 Controle étimo

Na Figura 14 tém-se a resposta a perturbagdo que mostra um + maximo de 9,42°.
Os deslocamentos e velocidades horizontais sao satisfatérios mediante aos limites impostos
na regra de Bryson. As variacoes de 6 e 0 também sdo satisfatérias, uma vez que tém-se
5,6° em 0 e de 0,83 rad/s aproximadamente em 0. O tempo de acomodacao da saida do

sistema em 2% é de aproximadamente 1,9 segundos, muito préximo do requisito maximo.

Ja na Figura 15, tém-se a resposta a impulso unitério que mostra um vy maximo de
1,56°. Os deslocamentos e velocidades horizontais também sao satisfatorios mediante aos
limites impostos. As variacoes de 6 e 6 também sao satisfatérias, dados que o maximo é
de 3° em 6 e de 0,17 rad/s aproximadamente em 6. O tempo de acomodacio da saida do

sistema em 2% é de aproximadamente 1,79 segundos.

O diagrama de Bode pode ser visto na Figura 16 e a frequéncia de corte em -3dB é

de aproximadamente em 0,48 Hz, frequéncia muito abaixo do requisito especificado.

6.2.1.2 Alocacao de polos

Partindo para a alocacao de polos, a Figura 17 mostra a resposta a perturbagao no
qual o v maximo é de 24,77°, valor que supera o maximo angulo de empuxo admissivel. O

deslocamento maximo na horizontal é de 0,57 metros e a velocidade maxima é de 3,32
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Figura 14 — Resposta a perturbacao de 5° em Mach 0,7
através do controle 6timo
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Figura 15 — Resposta ao degrau em Mach 0,7
através o controle 6timo
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Figura 16 — Diagrama de Bode em Mach 0,7
através do controle 6timo
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m/s. O angulo # maximo é 5,82° e um 0 méximo de 1,07 rad/s. O tempo de acomodagao

da perturbacgao é de 1,75 segundos.

Figura 17 — Resposta a perturbacao de 5° em Mach 0,7
através da alocacao de polos
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A Figura 18 mostra a resposta ao degrau no qual o v maximo é de 2,8°. A velocidade
méxima horizontal é de 2,34 m/s. O angulo # maximo é 5° e um § maximo de 0,33 rad/s.

O tempo de acomodacao da ¢é de 1,8 segundos.

Figura 18 — Resposta ao degrau em Mach 0,7
através da alocacao de polos
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O diagrama de Bode pode ser visto na Figura 19 e a frequéncia de corte em -3dB é
de aproximadamente em 0,93Hz, frequéncia muito abaixo do requisito especificado. Outro
fato relevante sobre esse diagrama de bode é que entre OHz e 0,78Hz o ganho do sistema ¢é
maior que 0 dB com um maximo de 2,44dB em 0,53Hz. O ideal é que o além do requisito
de frequéncia de corte, o sistema deve ter alguma atenuacao em todas as frequéncias para

nao ocorrer nenhuma realimentacao que possa destruir o sistema.

6.2.2 Comparacao entre controladores em Mach 2,0

6.2.2.1 Controle 4timo

Em Mach 2, tém-se a resposta a perturbacao na Figura 20, que mostra um vy maximo
de 11,84°. Os deslocamentos e velocidades horizontais sao satisfatérios mediante aos limites
impostos através da regra de Bryson. As variacoes de 6 e 6 também sio satisfatérias, em
razao do méaximo ter o valor de 4,45° em 6 e de 0,86rad/s aproximadamente em 6. O
tempo de acomodacao da saida do sistema em 2% ¢é de aproximadamente 2 segundos, no

limite do requisito maximo.
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Figura 19 — Diagrama de Bode em Mach 0,7

através da alocacao de polos
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Figura 20 — Resposta a perturbacao de 5° em Mach 2
através do controle 6timo
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Ja na Figura 21, tém-se a resposta a impulso unitério que mostra um v maximo de
0,93°. Os deslocamentos e velocidades horizontais também sao satisfatorios mediante aos
limites impostos pela regra de Bryson. As variacoes de 6 e § também sdo satisfatérias, de
forma que o méximo é de 1,33° em 6 e de 0,12 rad/s aproximadamente em 0. O tempo de

acomodagao da saida do sistema em 2% é de aproximadamente 1,02 segundos.

Figura 21 — Resposta ao degrau em Mach 2
através do controle 6timo
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O diagrama de Bode pode ser visto na Figura 22 e a frequéncia de corte em -3dB ¢

de aproximadamente em 0,76 Hz, frequéncia muito abaixo do requisito especificado.

6.2.2.2 Alocacdo de Polos

Seguindo adiante no controlador por alocagao de polos, a Figura 23 mostra a
resposta a perturbacao no qual o ¥ maximo é de 11,46°. Os deslocamentos maximos na
horizontal é de 0,81 metros e a velocidade méaxima é de 3,68 m/s. O dngulo # méximo

é 0s 5° da condicdo inicial ¢ um 6 méximo de 0,68 rad/s. O tempo de acomodagao da
perturbacao é de 1,79 segundos.

A Figura 24 mostra a resposta ao degrau no qual o v maximo é de 0,5°. A velocidade
méxima horizontal é de 1,52 m/s. O angulo # méximo é 0,85° e um 0 maximo de 0,054

rad/s. O tempo de acomodacao da perturbagao é de 1,8 segundos.
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Figura 22 — Diagrama de Bode em Mach 2
através do controle 6timo
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Figura 23 — Resposta a perturbacao de 5° em Mach 2
através da alocacao de polos
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Figura 24 — Resposta ao degrau em Mach 2
através da alocacao de polos
0.05 I I I 3
0.5 4 =
i)
-0.5 I | . . | -0.05¢c . I | I . 4
0.5 1 1.5 25 3 0 0.5 1 1.5 2 25 3
i(s) i(s)
1 w w w 15F T . .
— = 1r 4
T o8 : o
= 05F .
0 L L L L
0.5 1 1.5 25 3
t(s)
o : : : -
0.2 b =
o =
=0 ] £
-0.2 : "
041 L L L 1
0.5 1 1.5 25 3
t(s)
Fonte: Autoria propria.

O diagrama de Bode pode ser visto na Figura 25 e a frequéncia de corte em -3dB ¢

de aproximadamente em 0,61Hz, frequéncia muito abaixo do requisito especificado.

Figura 25 — Diagrama de Bode em Mach 2
através da alocacgao de polos
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6.2.3 Comparacao entre controladores em Mach 5,0

6.2.3.1 Controle 4timo

Em Mach 5, tém-se a resposta a perturbacdao na Figura 26, que mostra um -y
maximo de 18,7°. Apesar do deslocamento maximo ser em 1,4 metros, que supera a
maxima distdncia admitida na regra de Bryson, como o deslocamento nao foi tido como
requisito de aceitacdo, esse desempenho é aceitével. As variacoes de § e § também sdo
satisfatérias, pois o maximo é de 4° em 6 e de 1,06 rad/s aproximadamente em 6. O tempo
de acomodacao da saida do sistema em 2% ¢é de aproximadamente 1,87 segundos, préximo

do limite do requisito maximo de 2 segundos.

Figura 26 — Resposta a perturbacao de 5° em Mach 5
através do controle 6timo
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Fonte: Autoria propria.

Ja na Figura 27, tém-se a resposta a impulso unitario que mostra um vy maximo de
0,64°. Os deslocamentos e velocidades horizontais também sao satisfatorios mediante aos
limites impostos. As variacdes de 0 e § também sdo satisfatérias, uma vez que 0 maximo é
de 0,52° em 6 e de 0,06 rad/s aproximadamente em 6.0 tempo de acomodacao da saida

do sistema em 2% ¢é de aproximadamente 0,96 segundos.

O diagrama de Bode pode ser visto na Figura 28 e a frequéncia de corte em -3dB é

de aproximadamente em 1,08 Hz, frequéncia muito abaixo do requisito especificado.
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Figura 27 — Resposta ao degrau em Mach 5
através do controle 6timo
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Figura 28 — Diagrama de Bode em Mach 5
através do controle 6timo
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6.2.3.2 Alocacao de polos

A Figura 29 mostra a resposta a perturbacao no qual o v méaximo ¢é de 7,21°. Os
deslocamentos maximos na horizontal é de 3 metros e a velocidade maxima é de 3,68 m/s.
O angulo # méximo é os 5° da condicdo inicial e um @ méximo de 0,61 rad/s. O tempo de

acomodacao da perturbacao é de 2,5 segundos, valor acima do requisito especificado.

Figura 29 — Resposta a perturbacao de 5° em Mach 5
através da alocacao de polos
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A Figura 30 mostra a resposta ao degrau no qual o v maximo é de 0,14°. A
velocidade maxima horizontal é de 1,4 m/s. O dngulo § méximo é 0,17° e um 0 maximo

de 0,01 rad/s. O tempo de acomodagao da perturbagao é de 1,77 segundos.

O diagrama de Bode pode ser visto na Figura 31 e a frequéncia de corte em -3dB é

de aproximadamente em 0,55Hz, frequéncia muito abaixo do requisito especificado.

6.2.4 Resumo do desempenho entre métodos de controle

Pode-se ver na Tabela 7, um resumo entre as caracteristicas dos sistema com
os controladores 6timos (CO) e por alocacao de polos (AP). O controle 6timo atendeu
majoritariamente melhor aos requisitos, principalmente por nao superar nenhum deles ao

contrario a alocacao de polos.

Entretanto observa-se que a performance do controlador por alocacao de polos foi

superior no tempo de acomodacao na resposta a perturbagao em Mach 0,7 e Mach 2, em
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Figura 31 — Diagrama de Bode em Mach 5
através da alocacao de polos
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Tabela 7 — Comparacao entre métodos de controle

Mach 0,7 Mach 2,0 Mach 5,0
Resposta a perturbacao | CO | AP cO AP | CO | AP
Tempo de acomodacgao (s) | 1,90 | 1,75 | 2,00 | 1,79 | 1,87 | 2,50
~ maximo (°) 942 | 24,77 | 11,84 | 11,46 | 18,7 | 7,21

0 méaximo (°) 5,60 | 5,82 | 4,45 | 5,00 | 4,00 | 5,00
Deslocamento méximo (m) | 0,58 | 0,57 | 0,76 | 0,81 | 1,40 | 3,00
Resposta ao degrau CO | AP CcO AP | CO | AP
Tempo de acomodagao (s) | 1,79 | 1,80 | 1,02 | 1,80 | 0,96 | 1,77
~ maximo (°) 1,56 | 2,80 | 0,93 | 0,50 | 0,64 | 0,14

6 maximo (°) 3,00 | 5,00 | 1,33 | 0,85 | 0,52 | 0,17

Fonte: Autoria propria.

~v maximo de Mach 2 e Mach 5 e finalmente em 6 onde também se revela melhor que o

controle 6timo em Mach 2 e Mach 5 da resposta ao degrau.

Explica-se a alta agao de controle, representada por altos angulos +y iniciais. como
uma alta rejeicao a pertubacgdoes uma vez que com um minimo de desvio, o sistema
logo procura se estabilizar. Também observa-se que apesar das forcas aerodindamicas
instabilizarem o sistema e crescerem com a velocidade, as caracteristicas de desempenho
da resposta ao degrau melhoram, no qual parece que como o sistema parte do equilibrio e
encaminha para o equilibrio, o controlador busca utilizar as forcas aerodinamicas a seu

favor.

6.3 Mapa de polos admissiveis

O mapa de polos admissiveis foi construido, como mencionado anteriormente, ao
iterar através de varios polos dominantes do sistema e em cada iteracao, avaliar se os
requisitos de desempenho sao atendidos, com a inclusao do requisito de restricao ao
movimento lateral, no qual o sistema deve se ater em um espago de 5 metros, ou seja, 2,5

metros para a esquerda e para a direita partindo do meio.

Essa abordagem ¢ relevante pois todo sistema fisico real esta sujeito a incertezas,
logo sabendo dessas incertezas, os polos alocados se tornarao uma densidade de polos
contidos no plano complexo. Ao cruzar o mapa dos polos admissiveis com a densidade de
polos possiveis do sistema dadas as incertezas, é possivel os polos a serem alocados que
maximizem a probabilidade de que o sistema real atenda aos requisitos de desempenho
especificados e confira uma alta robustez ao controlador (ADAMSON et al., 2019).

As Figuras 32, 33 e 33 mostram o mapa simulado em Mach 0,7, 2 e 5 respectivamente,
que ¢ interpretado como um plano de Argand-Gauss, onde os pontos azuis sao os polos

que atendem os requisitos de desempenho e os vermelhos sdo os que nao atendem. Pode-se
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comparar os resultados da Secao 6.2 com os mapas gerados, onde vé-se que os polos
—2,0143 +£ 3,9318: s6 sao admissiveis no mapa de Mach 2. Os polos ideais para cada
velocidade estariam no meio da zona admissivel, como em —142¢ em Mach 0,7, —3+2¢ em
Mach 2 e —3 £ 2¢ em Mach 5. O fato da zona admissivel se mover consideravelmente com
a velocidade indica que o ideal é desenvolver um controlador que varie com a velocidade

para atender os requisitos.

Figura 32 — Mapa de polos admissiveis em Mach 0,7
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® Nao admissivel

Fonte: Autoria propria.
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Figura 33 — Mapa de polos admissiveis em Mach 2
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Fonte: Autoria proépria.

Figura 34 — Mapa de polos admissiveis em Mach 5
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Fonte: Autoria propria.
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7 Conclusao

Neste trabalho apresentou-se o estudo, modelagem e simulagao linear de um péndulo
invertido submetido a forcas aerodinamicas utilizando o controle no espago de estado e foi

analisado a resposta dos controladores a perturbagao de 5° e a resposta ao degrau.

Os resultados apontam que o controle 6timo tende a desempenhar melhor mediante a
variagao de velocidade incidente, principalmente em razao da liberdade que esse controlador
tem em alocar todos os cinco autovalores do sistema, ao passo que a abordagem da alocagao

de polos esta limitada a dois.

Pode-se observar que a inércia do péndulo é uma variavel relevante pois pode admitir
valores ordens de grandeza superiores as outras variaveis, e isso pode apresentar algum

tipo de empecilho caso haja aplicacao desse trabalho a foguetes de grandes dimensoes.

Outro fato intrinseco da dindmica que impede uma melhor performance do sistema,
¢é a forma que o empuxo atua no péndulo, que ao invés de contribuir diretamente no

movimento translacional ou rotacional, atua somente na reacao de apoio do péndulo.

Uma caracteristica que nao foi considerada no modelo, pela complexidade que
adiciona ao trabalho, é o fato que o atuador nao tem uma resposta instantanea, mas sim
uma resposta retardada em relagao a um sinal de entrada. Um efeito que uma resposta
nao instantanea do atuador pode provocar, é o aumento da banda de passagem em -3dB,

podendo assim, nao atenuar as frequéncias caracteristicas em um foguete.

Pode-se concluir nesse trabalho que se é possivel controlar um foguete em ascensao
através do direcionamento de empuxo mesmo com geometrias instaveis e altas pertubagoes.
A relevancia desse trabalho se d4 pelo estudo preliminar e embrionario da recuperagao
automatica de foguetes, que atualmente no Brasil os recupera através de paraquedas
e assim, com o seguimento desse trabalho, pode-se deixar o pals mais competitivo no

mercado aeroespacial.
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8 Sugestao para trabalhos futuros

Ao longo deste trabalho, foram abordados diversos tépicos suficientemente relevantes
para um devido aprofundamento. Portanto, como forma de promover o desenvolvimento
cientifico e tecnolédgico, algumas sugestoes para futuros trabalhos sao:

o Simulacao dos controladores na dindmica nao-linear.

o Avaliagdo do desempenho de outros tipos de controladores no sistema desenvolvido.

o Estudo do controle nao-linear para determinacao de pertubacodes impossiveis de

serem reguladas.
e Insercao de uma dinamica de segunda ordem no atuador.
o Implementacao de sistema com mais graus de liberdade e de massa variavel.

o (Calculos CFD e anélise modal para um modelo aeroelastico mais acurado.
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