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Resumo

Este trabalho concerne i aplicagao da teoria LQ para pilotagem de fo-
guetes de medio porte controlados por desvio de Jato. A estrategla de rea

11mentagao de estado com ganho obtido pela solugao da equagao
de Riccati & comparada com o desempenho obtido por um controlador

algebrlca
PID

classico. Resultados baseados em SLmulagoes extensivas com um modelo com-

pleto de val1da§ao; incluindo termos nao-lineares e perturbagoes

dev1das

ao vento, indicam que o controlador LQ apresenta vantagens em missoes com

espec1f1ca§oes rigidas, quantlzadas em termos dos erros de

rastreamento

da trajetoria, carregamento aerodinamico e requisitos de desvios de jato.
Uma vez que a complexidade introduzida pelo algorltmo LQ pode ser supera-

da pelo computador digital de bordo, a ut111zagao deste tipo de lei

de

controle pOSSUl uma perspectlva promlssora.

ATTITUDE CONTROL OF ROCKETS USING LQ THEQRY

Abstract

This work concerns the control of medium size rockets using the

LQ

Theory. The state feedback control law is obtained by solving an algebraic
Riccati equation and produces the required deviation on the thrust vector
from the data consisting of the pitch angle, pitch rate and the attack
angle. The performance obtained with the LQ Theory is compared to results
generated by tuning PID controllers. Extensive simulations were carried
out in a.digital computer, employing the complete validation model  with
non-linear terms and wind disturbances. In missions ‘with tight
specifications the LQ controller yielded better performances with respect
to tracking error, aerodynamic loading and thrust deviation requirements.
Despite its complexity, the LQ controller can be an attractive alternative

in certain types of missions as
work. :

1." INTRODUGAO

‘ Este trabalho apresenta uma aplicagab da
teoria moderna de controle em sistemas aero-
espaciais, e o seu desempenho em comparagao
com uma estrutura class1ca PID. A formulagao
linear quadratica & aplicada para pilotagem
de’ foguetes, ou seja, para o controle da sua
orientagao angular em relagao a um referen-
cial inercial. Esta orientagao € expressa em
termos de angulos de Euler e denominada ati-
tude. A classe de foguetes referida neste
trabalho € a de veiculos de médio porte como
os langadores de satelite. Estes foguetes ge
ralmente tém suas forcas de controle geradas
atraves do desvio angular do jato principal.

Uma caracteristica dinamica relevante
deste sistema & a de ser variante no tempo.
Isto se deve ao fato do foguete perder gran-
de quantidade de sua massa, em fungao da
queima do propelente ao longo do tempo, e
dos parametros aerodinamicos que variam com

shown by a case study included in
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this

0 uumero de Mach, cuja dependéncia & predomi-
nantemente sobre a trajetoria, considerada
neste. trabalho como sendo pre-definida.

A definigao da missao de um foguete desta
classe e feita em termos de trajetoria.A _par-
tir desta traJetorla e deflnlda uma fungao de
atitude de referencia,que é a entrada do siste
ma de pilotagem. Esta lei pode ser gerada tal
to em tempo real, por uma malha de conttole
externa, quanto por pre-programagao antes d
langamento. A _escolha de_um dos métodos depen
de da dispersao de p031gao aceitavel no - fim
da fase controlada do voo, visto que a pilota
gem nao corrige deslocamentos lineares, estan
do portanto em malha aberta em termos de tra
jetoria, Neste trabalho serd considerado o se
gundo caso, e a lei de atitude de referencia
fornecida a priori.

A seguir sera apresentado o modelamento



da dinamica do foguete sob as seguintes hipo-
teses:

a) o foguete e um corpo rigido;

b) a Terra e plana;

c) a aerodinﬁmica e simplificada por uma
forga atuando em um ponto, o  cemtro
de pressao,
os parametros aerodinamicos sao fungao
somente do n? de Mach, independende do
angulo de ataque;

o modelo so leva em consideracao como
perturbagao a velocidade do vento.

d)

e)

2. MODELAMENTO DA DINAMICA DO FOGUETE

‘Notagao

2.1 - Sistema de Coordenadas e
das Grandezas Basicas.

Figura 1

(xl,yl,z )=Sistema Inercial de Coordena-
das.
(x,y,z)=Sistema de Coordenadas solidario
ao Foguete.
(u,v,w)=Componentes do vetor velocidade
sobre (x,y,2).
(F »F_,F )=Componentes da Forga Resultan
v’z
te sobre o foguete.
(p,q,r)=Velocidades Angulares de rolamen
to, arfagem e.guinada.
(1,m,n)=Momentos de rolamento, arfagem e

guinada.
2.2 - Equagoes Dinamicas de Corpo Rigido
Sabe-se das leis de Newton que:
rd v-»—» > ->
[d 2(rCM —mg+FA+FT-F (2.1)
. (xl,yl,zl)
onde
g @ a aceleragao da_gravidade
?éM e o vetor p031§ao do Centro de Massa

sobre (Xl’yl’z )

-

A @ @ resultante de forgas aerodinamicas

T € a forga de empuxo

g mi my

e a massa do foguete
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e >

& U? x |0 aveH, + W =i (2.2)
(Xl’yl’zl)(xl,yl’zl)
onde
] é a densidade do elemento de volume
r e o vetor posigao em relacao a (x,y,2)
do elemento de volume
v é‘o volume geométricg do foguete
EA e o momento aerodinamico

MT e o momento devido ao empuxo

>
Escrevendo—-se para um dado vetor A

dA >
[EEJ =A (2.3)
(%,v,2)
tem~se que
rdA _—.r > <>
kﬁj =A +wzx A (2.4)
(Xl,yl,zl)

onde g e a velocidade angular de (x,y,z) com
relagcao a (xl,yl,zl).

Nestas condigSes, a equagEo (2.1) e rees
crita como

> > > > > > >
m(VCMiznxVCM)=mg+FA+FT—F (2.5)
e a equagao (2.2) como-
;x(gx¥+ax(ak;))pdv=ﬁA+ﬁT=ﬁ (2.6)

%
Considerando-se os versores -(i,j,k)
sistema (x,y,z), pode-se escrever
F=iF (HFHE

M—1L+JM+kN
w=ip+jqrir

=iu+jv+kw
»CM

r=ix+jy+kz

Nestas condigoes (2.1) pode ser expresso
componente a componente como sendo:

m(tl+vr+wq)=Fx

do

2.7

m(&+ur—wP)=Fy (2.8)
m(@-uq+vp)=F

Utilizando-se as expressoes (2.7) a equa
cao (2. 6) pode ser reescrita como:
+ —_— =
I p (1 22 y)rq =L
Iyy?+(IXX—I
r+(I -
yy

2z)PTM (2.9)
2z )pq=N

onde os momentos de 1nerc1a I

sao dados por

1 =| (y2+z2)pdv
v

s L e I

xx’Tyy zz

XX

I =J (x%+z2)pdv (2.10)
v

yy
= 2,42
Izz IV(X +y%)pdv

Agora as equagges (2.8) e (2.9) estao em
uma forma apropriada para processamento no
computador de bordo do _foguete, uma vez que
todas as grandezas estao expressas em um sis
tema de coordenadas solidario ao foguete, des
de que se conhega a atitude do sxstema(x,y;a



em relagao a (xl,yl,zl).

2.3 - Equagoes Cinematicas
As relagoes angulares entre (x,y,z) e
(xl,yl,zl) podem ser expressas por Engulos de

Euler. Se a & um vetor que possui reEresentEV
)

cao (ax,ay;az) em (x,y,2z) a (ai,a;,az em

(kI,yI,zI),
I
a a
X
a

T (2.11)

a
y
a a
z

X
I
I
Z

onde a matriz T=[tij] & dada por:

11=cochose

12
13
21
22
23
3n”
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33
e os angulos ¢,0 e ¥

=sen¢sentcosY¥Y cospsenV

=cos¢senbcos¥Y + sendsen¥

=cosfsen¥

t
t
t
t (2.12)
t

=sen¢sendseny cos¢cosY

t,,=cos¢sendseny sen¢cosyY
t -senb '
t.,,=sen¢cosb
t,,=cos¢cosO

sao vistos na figura 2.

Figura 2

Nestas condigoes,
> 333
w=ip+iq+kr=¥Y+0+¢
implica na seguinte relagao cinematica a ser

satisfeita: :
p=$-Ysens

q-écos¢+@cosesen¢ (2.13)

r-icos¢cose-ésen¢
Finalmente, o modelo completo para um fo
guete node ser expresso utilizando-se as
equagoes (2.8),(2.9) e (2.13).
Fax*Frx
+F

m
FAY TY
m

L]
usyvr-wq-gcoso+

v=pw-ru+gsendsend+

F _+F
. Az Tz
W=qUTVp+gCos sen + ————=
I‘)=IX)-(1MI}:
. , (2.14%)
q=Iyy ((Ixx—Izz)Pr+My)

.1
r—Izz ((Iyy Ixx)pq+Mz)

$=p+(qsen¢+rcos¢)tg6

6=qcos¢-rsend

@=(rcos¢+qsen¢)sec6

Para o veiculo langador a ser considera-
do neste trabalho, tem-se que p=0 devido a
presenga de um sistema de controle de rola-
mento , permitindo que se reduza as expres-
soes dinﬁmi%as para:

) X
= L ——
u=-wq g“
y=-rus L
F m
-1

XX, X
q=I 1M
. YYl y
r=I1 M
b4 ‘2

(2.15)
p=I

z
Considerando-se a magnitude do vetor em-—
puxo, pode-se fazer

F
X
"y >>qw ) i (2.16)
o que simplifica a expressao de u para
-1
u=-m FX (2.17)

Em termos dos angulos de desvio do jato
Gp-e 6y e dos angulos de ataque a e de derra

pagem B,
=K' =
FTZ KC.GP MTZ uc.Gp
F..=K'.§ M__=u .6
TY ¢ 'y TY "¢ (2.18)
F,.=—K'.o M .=y .o *
AZ o AZ Ta
==K =
FAY KB.B MAY uB.B

Figura 3 z

VWEVelocidade do Vento

onde
~w—V ~v—V
oT 2 p—2 (2.19)
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Diferenciando-se ambos os lados obtém~se

que L. . . )
. _u geosb _ - wz
| a_q+Kc6p+(Ka E)a+ o= " (2f20)
onde XK'
K =G
c u
K'
K =2
a u
e, analogamente, . v ‘
Bemr+k 6 g Kgm 26~ jy (2.21)

0 modelo 51mp11f1cado para controle " em
arfagem do veicule langador pode, entao, ser
expresso na forma matricial

&] k-2 1 of|a| |K geos®
a u (o3 u
'q\="—u(! . 0 0} g+ UC 6p+ 0 +
éJ 0 1. 0llel o] | o
1
+ 0|V ' o (2.22)
wZ
0
a qual pode ser reescrita na forma
~i=Ax+Bap+h(c)+v(x) (2.23)
(k-3 1 o
a u _
A= —ua 0 0
0 1 0
- 1. )
Ke g
B= h(t)=| O
Lo 0
gcosh
. : .
v(a,q,0)=| O
0

3. PILOTABILIDADE E CARREGAMENTO AERODINAMICO

A pilotabilidade de um foguete e a capa-
cidade de rastreamento e regulagao do fogue-
te a uma atitude comandada, submetido a | um
conjunto de perturbagoes. '

Esta pllotabllldade pode ser quantlzada
pela relagao torque disponivel para o 51ste-
ma de controle.e torque perturbador, que. e
encontrada a partir da equagao:

q = 5 T M (3.1)
"0 velculo esta sob controle se € capaz de
fazer q-0 apos atingir q=q, e 6=0 supondo

que a referencia de atitude sera segmento de
retas, para que isto possa ser satisfeito:

a6, |uc6| > |uaul para ¥a < oy
como uc e sempre positivo
w18l > fuol
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[8] > [=af = |2 |al
B T A _
18> v|al (3.2)
“onde ,f
= | s
Y o : (3.3)

c .
Como pa e uc sao variaveis no tempo, y &

- fungao do- tempo e o maximo valor que * pode
’ser assumido pelo 6 depende apenas da constru
:gao do "atuador, para cada instante de tempo.

. existe um valor de o, tal que com um angulo de

ataque maior que o, O foguete perde o contro-—
le por 1ncapac1dade de torque do sistema de

- atuagao.

|y l——lé 1 _  G

0 carregamento aerodinamico sobre a estru

tura do foguete pode ser entendida. como o

efeito que a forca aerodinamica produz ‘sobre
sua estrutura. Uma estrutura real define um
carregamento aerodinamico maximo que esta es-—

. trutura e capaz de suportar sem apresentar ne
- nhum dano. A forca aerodlnamlca pode ser ex-
. pressa pela seguinte equagao:

FA=mKa.a=n.a (3.5)

n e uma variavel que pode ser admitida co

- mo dependente unicamente da missao,ou seja,do
" .ponto de .wista de controle e um parametro em

fungao do tempo, para uma dada missao. Entao
o carregamento aerodlnamlco do ponto de vlsta

. do Sistema de Controle & proporciomnal ao angu

lo de ataque, como uma constante de proporc1o

" nalidade variavel com o tempo.

VEICULO EXEM?LO

Para a comparagao das estruturas de con~

. trole a serem propostas a seguir, serad utili-

- . -
zado um veilculo exemplo que apresenta a dina-
mica em fungao do tempo conforme apresentado
d seguilr

K - Coeficiente da Forga
Aerodlnam1ca em Pltch
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ele.

N

1

u

- Coeficiente do Momento
Devido ao Desvio -
de Jato e

;/,f’

S
—

K

- Coeficiente da Forga
Devido ao Desvio de Jato.

u_ - Coeficiente do
% Momento devido a
Forcas Aerodi-
namicas.
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Tav

.
/ T~
{ F__ — Componente da Forga
H 8 Devido a Acerelagao
1 da Gravidade.
: A
A Missao proposta e que o veiculo ras-

treia a atitude de referencia dada no grafi-

co abaixo de O

X t. Esta missao ocorre

data e local ofide o conhecimento dos perfis
estaticos de vento fornecem o grafico de ven
to maximo em fungao da altura, ja transforma
da para fungao do tempo, com uma probabilida

de de 30, conforme fornecido abaixo:

o

o

= Atitude de
C -~ .
/ Referencia

«

e

- Velocidade
do Vento

© 10

em



0 atuador responsavel pelo deslocamento
angular do Jato principal sera suposto de d1
namica continua e muito rapida, sendo portan
to desconsiderada.Tambéem os sensores terao
suas dinamicas desconsideradas.

' Sao apresentadas a segulr as curvas de 1nd1
ce de pllotabllldade e Indice de carregamen-

to aerodlnamlco em fungao do tempo para a

missao dada.

3 3a10%
N 7
Indice de Carrega- "
mento Aerodi- \\\
namico. .
o T
. o — :

20 40

Tndice de
" Pilotabilidade

Yy -

22 a©

4. ESTRUTURA DOS SISTEMAS DE PILOTAGEM

A escolha do sistema de pllotagem para
que um foguete execute uma dada missao e uma
solugao de compromisso entre a prec1sao obt1
da com este sistema e a simplicidade de im-
plementagao deste mesmo sistema. A simplici-

dade esta 11gada a confiabilidade, e a con-
flabxlldade e um fator multo importante na
area aeroespacial, onde nao se pode parar o

processo para que um componente possa ser
. 4
substituido.
. -~ . - . .
Se a missao tiver caracteristicas tais

que a especificagao do sistema de pilotagem
nao seja muito estringente entao a estrutura
tende a ser sempre simples; se ao contrario
as eSpelelLGQOLb do sistema de pllotagem
foreme estringentes para que seja cumprlda a

missao, os controladores usados devem ter al-

ta performace ¢ nem sempre muito simples de
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serem implantados.’

Serao definidas duas espec1f1cagoes para
o foguete exemplo executar a missao dada np
item anterior e propostas duas estruturas de
controle para cumpri-las:

APLICAGAO 1

Especificagoes:

a) 0 erro de atitude durante a fase pro-
pulsada nao & critico!pode assumir 19 ou 1 , 5
durante toda a fase pilotada.

b) 0 valor do angulo de ataque nao & cri
tico, p01s do ponto de vista de pllotablllda
de o veiculo tem uma disponibilidade de angu
lo de desvio de jato grande em torno de 4 a
50. De ponto de vista de carregamento aerodi
namico o velculo suporta um carregamento mu1
to .grande e a estrutura nao precisa ser oti—
mizada podendo ser reforgada em caso de neces
sidade.

Uma estrutura de controle para atender es
tas espec1f1ca§oes nao prec1sa ser muito pre-
cisa, pOlS as especificagoes nao sao muito ri

gidas; entao o controlador a ser usado pode
ser simples. Um controlador simples que pode
atender a maioria dos casos & o P+I usando

ainda,para aumentar o amortecimento do siste-
ma, uma realimentagao de velocidade angularjen
tao a estrutura de controle proposta € a do
diagrama abaixo:

K(1 + =) k— ATUADOR |—{ VETCULO
1
KG 3~ GIROMETRO jrr—r]
PLATAFORMA
INERCIAL [
9C_
ATITUDE DE REFERENCIA

Figura 4

A plataforma inercial & o sensor que for-
nece a informagao de atitude do veiculo e o
Girdmetro a velocidade angular.

Os parametros do sistema de pilotagem fo-
ram aJustados de tal forma a um Gnico conjun-
to de parametros ser suficiente para que o
sistema cumpra a missao com as espec1f1cagoes
dadas; foram encontrados os seguintes valores:

K=8
11=0,5
K =0,6

Feltas 51mu1a§oes com o 31stema sao apresenta
dos os graficos referentes 3s saidasabaixo:



Caso PI: ~
6.~ 0 Erro em relagao a
Atitude de Referencia

Caso PI:
a - Angulo de Ataque

o

-9

Caso PI:

8 - Demanda de Desvio de Jato

'~

1ox0®

oy

Caso PI:

n - Carregamento ‘Aerodinamico
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Apylgég50f2
Espeglflcagoes

a) 0 erro deve ser menor que 10
b) Carregamento aerod1nam1co <1, 2x105N
c) 6<3

A estrutura proposta para a pllotagem com
estas especificagoes e uma reallmentagao_T de
estado, sendo o vetor de estado x—[ 0,4, ] e
o ganho da reallmentagao ajustado por_um algo
ritmo de otlmlzagao usando a formulagao 1i-
near quadratlca As matrizes pesc_sao ajusta-
das de acordo com o instante do voo dando
maior peso inicialmente ao erro ja que a for-
ca aerodlnamlca ¢ baixa _no. inicio do voo e na
reglao onde o indice n e maior o peso da dis-
persao do angulo de ataque ser2 maior.

SeJa a equagao de estado abaixo a repre=
sentagao do sistema foguete, dada no capitulo
anterior (2.23):

%=F(x,u,t)

Seex (4.1)

onde

F(E,V,T)=AE+Bv+h (T)+v (€)

Como a equagao de estado acima e nao 1i-
near, ela sera linearizada sobre a trajetoria
de referencia dada . Se Xp @ up que definem
a trajetoria de referenc1a sao tais que satis
fazem a equagao acima entao expandindo o sis-—
tema acima em série de Taylor edesprezando-se
termos de ordem maior que 1 tem—se:

BF(xR,uR) . QF(XR,UR)
N ‘e dup Ve
(4.2)

x=F (xpoup)+ —

y=cx
_aF(xR,uR) BF(xR,uR)
X—X <X + <u

R axR e . BuR e

(4.3)
_y=ex

entao pode ser escrito o seguinte sistema li-

nearizado:

x_=Ax_+Bu . (4.4)
e e e
y=Cxe
onde: OF (x.,u.)
R’>"R
A=
3XR
“(4.5)
aF(XR,UR)
B
R

-0 problema agora e encontrar uma reallmen
tacao de estado do tipo:

u = - Kx_ - S (4.6)
e . . :

tal que minimize o segulnte indice de desempe
nho:

J=J((xT(t)Qx(;) +ul(ORu(E))dE  (4.7)

0 . ‘
isto & um problema de controle otimo linear
quadratico que deve ser resolvido e determina
do o vetor K para os varios tempos e melemen
tado geralmente em forma discreta utlllzando
um computador de bordo. A simulagio deste sis
tema mostra os seguintes resultados:



o

Caso LQ:
6, - © Erro em relagao a
Atitude de Referencia

ato ’

Caso LQ:
‘a’= Angulo de Ataque

A

Caso LQ:
8§ - Demanda de Desvio de Jato

-s*

20 . . .0 .

20n0®

Caso LQ:
n - Cdrregamento Aerodinamico

5 CONCLUSAQ

Apos ‘intensivas 51mulagoes em computador
digital empregando modelo completo nao 1i-
near verificou-se que o controlador PI apre-
senta um deqempenho adequado para varlas mis
oé ’Entretanto ‘como. a dxnamlca em’ arfaoem
do nguete e do tlpo 0, um rebulador ‘P+T faz
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com que o sistema tenha erros em regime per-—
manente nulos somente para entrada em degram.
Como a lei de atitude tem entradas do tipo
rampa o sistema tem erro de regime que de-
pende da entrada, podendo se esperar entao
erros maiores para entradas polinomiais de
grau maiores que 1. Ainda que o controlador

LQ tenha tido erros maiores que o PI na re-
giao de 24 a 35 segundos, isto se deve ao fa

to de que a mancobra gerada pela at1tude de
referencia foi suavizada nesta reglao, en—
quanto que o LQ teve erros menores nas ou-
tras regioces do voo onde as manobras eram
mais dcentuadas. Este fendmeno & devido ao
peso que ‘se atribui a cada elemento da ma-

triz de ponderagao, para cada fase do voo.Is
to pode ser visto pelo carregamento aerodlna
mico que foi sensivelmente menor para o LQ
do que para o PI, Com-outros valores da ma-
triz de ponderagao foi possivel obter erros
consxstentemente menores que o PI com apenas
um pequeno . acrescimo no carregamento aerodi-
namico.

0 angulo de desv1o de jato demandado pa~
ra .o LQ tambem foi: menor.que para o PI, para
exécutar a mesma missao. A angulo de ataque
do veiculo durante toda a fase foi menor com
o controlador LQ. Embora-a estratégia envol-
va maior complexidade na implementagao do al

‘goritmo de controle, as melhorias como carre
.gamento aerodinamico e demanda de desvlo

de
jato menores permitem ganhos no que tange a oti
mlzagao da estrutura e do dispositivo de a-
tuagao. Face 'a estas perpectivas, JuStlflca
-se a continuagao de trabalhos nesta area de
pesquisas e desenvolvimento.
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