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”Mais do que qualquer outra coisa, acredito que sdo as nossas decisdes, e ndo as condicdes

2

das nossas vidas, que determinam o nosso destino.

Anthony Robbins do livro ’Desperte o gigante interior”



Abstract
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Elaborado por: Marlene Gongalves

The phase of re-entry into Earth’s atmosphere is the movement of spacecraft, from outer space,
entering the atmosphere. Performing a path from an initial point xo to an endpoint x;. Being
also the final phase of the satellite’s life or a body that orbited Earth. It’s the most critical part

of a space mission, specially when involves humans.

At this stage, it’s necessary to pay special attention given the speed and altitude. Well, these are

very high, requiring greater precision to reduce the risk of re-entry.

In this work, we simulated the navigation and dynamic of a flight model, which isn’t linearized
or controlled, of a certain spacecraft. Checking that, it was necessary projecting a controller for
the same model to achieve the desired trajectory, by taking the vehicle from starting point (xp)

to endpoint (x¢), within a given domain K.

Then, we projected two controllers (LQR and Trajectory Controller), compared their results, and
simulated the navigation and dynamic of a linearized model, and controlled by the controller
path, where the latitude and longitude vary in hundredths of radians. That transmits that the re-
entry is performed in a single plane, remained virtually these two coordinates, because Earth’s

speed rotation is very small in relation to the vehicle speed and can be neglected.

The results convey that controlling the altitude is possible to control other variables, since they

are interconnected. What makes for a safe re-entry vehicle.
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Resumo
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A fase de reentrada na atmosfera terrestre ¢ o movimento dos veiculos aeroespaciais, prove-
nientes do espago exterior, que entram na atmosfera. Realizando uma trajectéria de um ponto
inicial xo até um ponto final xs. Sendo, também, a fase final da vida de um satélite ou de um
corpo que orbitou a Terra. E a parte mais critica de uma missio espacial, principalmente quando

envolve seres humanos.

Nesta fase, € necessdrio ter uma especial atencdo perante a velocidade e a altitude. Pois, estas

sdo muito elevadas, requerendo uma maior precisao para diminuir o risco da reentrada.

Neste trabalho, é simulado a dinimica e navega¢do de um modelo de voo ndo linearizado nem
controlado, de um certo veiculo aeroespacial. Verificando que era necessdrio projectar um con-
trolador para o mesmo modelo realizar a trajectdria pretendida, levando o veiculo de (xp) até

(xr), dentro de um certo dominio K.

De seguida, projectou-se dois controladores (LQR e Controlador de Trajectéria) comparando os
seus resultados, e simulou-se a dindmica e navegacdo de um modelo ja linearizado, e controlado
pelo controlador de trajectéria onde a latitude e a longitude variam pouco, devido a xg ser prox-
imo de xy. O que transmite que a reentrada € realizada num s6 plano mantendo praticamente
estas duas coordenadas, pois a velocidade da rotagdo da Terra ¢ muito pequena em relagdo a

velocidade do veiculo, podendo ser desprezada.

Os resultados obtidos transmitem que controlando a altitude € possivel controlar as restantes

variaveis, pois estdo interligadas. O que contribui para uma reentrada do veiculo segura.
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Capitulo 1

Introducao

A fase de reentrada na atmosfera terrestre ¢ o movimento dos veiculos aeroespaciais, prove-
nientes do espaco exterior, que entram na atmosfera realizando uma trajectéria de um ponto
inicial xo até um ponto final x (fig.1.1). Tendo como finalidade manter o mais préximo possivel

a trajectdria do veiculo da trajectéria de referéncia, dentro do dominio K.[1, 2]

Esta fase é extremamente complexa, devido a diversas razdes. Quando um objecto entra na
atmosfera terrestre, fica submetido a algumas forcas, tais como a forga gravitica e arrasto (re-
sisténcia do ar).[3]

«+++ Trajectoria
= = Limite atmosférico terrestre

FIGURA 1.1: Representagdo do limite da atmosfera terrestre.

A forca gravitica actua sobre o objecto, puxando-o em direc¢do a Terra. Mas se a mesma ac-
tuasse sozinha, faria com que esse mesmo objecto caisse de forma rapida e, consequentemente,
perigosa.[3] No entanto, a atmosfera terrestre é constituida por diversas particulas, sendo al-
gumas delas de ar. A medida que o objecto entra na atmosfera dirigindo-se para superficie

terrestre, vai atingindo as particulas gerando fric¢do. Esta, por sua vez, faz com que o objecto
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fique sujeito a forga de arrasto, provocando a desacelera¢do do objecto contribuindo assim para

uma velocidade de reentrada mais segura.[3]

Mas a friccdo, para além de originar arrasto, também origina calor intenso. Especificamente,
o veiculo aeroespacial, com a sua fuselagem de forma rombuda, ajuda a aliviar o problema do
calor pois este tipo de fuselagem, quando retorna a Terra, cria uma onda de choque, em seu
torno, afastando assim o calor. [3] Contudo, a reentrada na atmosfera é constituida por duas
fases: a fase orbital e a fase atmosférica (iniciando-se mais ou menos aos 100km de altitude,
fig.1.1).[4]

A fase orbital é, basicamente, a saida de orbita. No caso do veiculo aeroespacial, para existir a
desaceleracdo da sua velocidade orbital extrema, realiza uma rotagdo de 180° em torno do eixo
Z e por algum tempo efectua o voo nessa posi¢cdo. Seguidamente, os propulsores de manobra

orbital, retiram o veiculo da orbita e reencaminha-o para a Terra.[5]

A fase atmosférica, ocorre apds a saida do veiculo, com sucesso, da sua orbita. Voa com o nariz
para a frente (em direcc¢do a Terra) e de “barriga” para baixo, aproveitando o arrasto originado
pela sua forma rombuda. Finalmente, entra na atmosfera com um angulo de ataque/descida
adequado.[5, 6]

Quando o veiculo se aproxima da superficie terrestre, tem praticamente velocidade nula e a
energia € absorvida consideravelmente durante a passagem pela atmosfera. A desaceleragdo e o
aquecimento aerodindmico nao sio significativos até aos 80km de altitude. Neste instante, e no
caso de retorno lunar, o veiculo de reentrada possui uma energia cerca de 64.103kJ /kg. A onda

de choque dissipa apenas alguma percentagem dessa energia que serd absorvida pelo veiculo.[4]

O valor do impulso a realizar, numa reentrada, e numa dada altitude com um determinado an-
gulo, pode ser determinado utilizando as relacdes de Kepler, existindo um valor éptimo de o
correspondente ao impulso. Pode-se demonstrar que ry/rg > 9/8 (sendo r o raio da Terra e rg

a altitude em relacdo ao centro da Terra), a utilizacdo de retrorockets € a mais interessante. [4]

Entdo, a reentrada na atmosfera depende basicamente do controlo de altitude, referenciando-se
o dngulo em que o veiculo voa. Considera-se entdo dois tipos de reentrada: reentrada balistica e

reentrada com elevador. [4]

1.1 Tipos de Reentrada

1.1.1 Reentrada Balistica

Neste tipo de reentrada, o veiculo aeroespacial utiliza essencialmente a forca de resisténcia para

desacelerar a velocidade de reentrada. A posicdo do elevador é neutra (eq.1.1), havendo em
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todos instantes um equilibrio entre a velocidade e o arrasto.[4, 6] O seu estudo analitico envolve

uma serie de hipdteses simplificativas:

Cp = constante (1.1)

Considerando o modelo exponencial atmosférico (eq.1.2):

p=po-et (1.2)

A gravidade é negligenciada. A equacdo do movimento da normal ao longo da trajectdria sera:

—m-V-?)z:m-g-cosy—Rh:O (1.3)

que se pode traduzir em:

Y = Yr = constante

A trajectdria serd estudada como sendo uma linha inclinada com um angulo g a horizontal,

respectivamente. A equagdo do movimento ao longo da trajectdria sera:

 —_ = — . . . 2. T
m 5 2 Po-S-V=-eH (1.4)
Escrevemos:
dV oV oh 1% .
aft_g-a—t_—E-VsmyR (1.5)
onde,
1% 1 -
ou,
. —h V SCD h
WV =5 poet o SR A() (17)

sendo (%) o coeficiente balistico.
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Perguntar:
-H S-C
S (1.8)
sinyfg  m
Ap6s a integracdo, temos:
-Ky -
V=Vg-e?2 -e# (1.9)

—hg . C ~ —h
O termo e # , rapidamente torna-se insignificante em comparag@o com o termo e# . Quando &

diminui, é negligenciado para obter-se os resultados acima.

A desaceleracdo é maxima quando:

or 4 e\%
= (=Y =0 1.10
an~an "o (110
Perguntando:
1 S-C
K:E.po-v,%. D (1.11)
temos:
h —h
C=k-et - KoeH (1.12)
Isto mostra que:
or —h 1
A 0 para et = X cada efr =Ky
A altitude da desaceleracdo maxima sera:
h=H -logKy (1.13)
A desaceleragdo méxima serd para:
Vr
V== 1.14
NG (1.14)

A desaceleracdo médxima € igual a:
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V2 -sinyg
Dpar = —2——5 1.15
max 2 e H ( )
Verifica-se que, I',, ndo depende das caracteristicas do veiculo %. A altitude serd impor-

tante, quando a desaceleracdo médxima for muito superior ao coeficiente balistico. Neste caso,
a desaceleragdo maxima € igual a 6 décimos da velocidade de volta, proveniente das hip6teses

simplificativas utilizadas. [4]

TABELA 1.1: Desaceleragdo méaxima, em que o valor de H ¢ caracteristico da atmosfera do
planeta em estudo.[4]

Yr | Terra H ~7Km | Vénus H ~ 6Km | Marte H ~ 18Km
5° 28,3 28,6 1,6
20° 111 112 6,3
45° 229 230 12,8
90° 324 326 18,3

Como se pode observar na tabela 1.1, se o angulo de reentrada for muito baixo (curva B da
fig.1.2), o arrasto ndo serd suficiente para efectuar a reentrada numa s6 passagem. De outro
modo, se o angulo for demasiado alto (curva A da fig.1.2), as desaceleracdes tornam-se muito
arriscadas. Daf existir um corredor aéreo delimitado por uma overshoot boundary e uma under-

shoot boundary.[4, 7]

Overshoot boundary

Drag too low

FIGURA 1.2: Representagdo do corredor de reentrada.(adaptada de [7])

A existéncia de um elevador poderd prolongar significativamente o corredor de reentrada. A
partir das orbitas baixas, as reentradas ndo devem exceder os 10g de desaceleracdo, ou seja, que
a velocidade ndo exceda um gradiente de 3°. Para uma reentrada de missdo lunar e, dirigindo-
se a atmosfera superior com uma velocidade cerca de 11,2km/s, o angulo de reentrada deve
pertencer ao intervalo [—5,3°;—5,9°] de latitude ou no angulo mais baixo permitido. O veiculo
pode abordar as camadas da atmosfera em altitudes superiores, obtendo assim uma trajectéria

mais progressiva.[4]
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Como, durante a reentrada, o veiculo estd sujeito a alguns efeitos aerodinamicos, poderd ap-
resentar varios movimentos dependo da sua estabilidade: movimento convergente oscilatério
ou movimento divergente oscilatério ou ndo. A condicdo de estabilidade requer que o cen-
tro de gravidade seja localizado a frente do ponto de aplicacdo da resultante aerodindmica do

elevador.[4]

1.1.2 Reentrada com elevador

O veiculo na reentrada, e com a utilizacdo dos elevadores, provoca uma incidéncia relativa a
direccdo de voo que gera uma forca de sustentacdo semelhante em magnitude mas menor do que
a forca de resisténcia. Embora o veiculo possa efectuar a reentrada com o elevador, ainda esta
limitado o que ndo permite fazer aterragens precisas. Com o planador hipersénico, o elevador
torna-se um elemento essencial para o deslocamento lateral e para uma precisdo de aterragem
na pista. No entanto se houver uma elevacio significativa, poderd modular o efeito e limitar o

nivel dos fluxos durante a reentrada.[4, 6]

1.1.2.1 Equaco6es gerais do movimento

Sendo a Terra esférica, e assumindo o campo de gravidade limitado a sua superficie, temos as

seguintes equagdes:

1%

= = &0 2”0 siny— fpvz—SCD (1.16)
0 rg 1 v
a_ 807 -@—1— fpV&cosB—i- —cosy+2Qsiny cosy 1.17)
ot r? V 20 m r

o 1 _SCpsinf V _ .
5 = EpV7m+ 7cos'ys1nxtank+2Q(s1nk—cosxtany) (1.18)

or .
> = Vsiny (1.19)

N = Kcos)(cosy (1.20)
o r

d¢ _ Vsinycosy

ot  r cosh .21y
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A cada momento, a evolucao do movimento depende do dngulo de ataque (o) do planador (que
define Cp e Cp) e do angulo de rolagem (B). Com as condicdes iniciais Vg, Yr, Xg> R» AR> QR»
qr fixas e as caracteristicas Cpg, fmax» M, S, Ry também fixas, a trajectéria do planador depende

somente das leis o) e B(7).

1.1.2.2 Estudo simplificado da reentrada

A reentrada com elevador € relativamente complexa de analisar, onde as solugdes sdo baseadas

nas propostas de simplifica¢des de hipdteses.

A solugdo analitica de Singer é aproximada e simples e baseia-se nas seguintes aproximacoes,

simplificando as equagdes anteriores:

Cp constante para todos os nimeros de Mach;

C}, constante para todos os nimeros de Mach;

Velocidade de rotacao da Terra nula em comparagdo com a velocidade do spacecraft(Q2 =
0, influéncia da aceleracdo de Coriolis, no plano equatorial, é de 0,1g podendo ser de-

sprezada numa primeira aproximagao)
e 7Y baixo

e Y pequeno

B constante.

O peso do veiculo € equilibrado em cada instante pelo elevador e pela for¢a centrifuga. Isto

observa-se, para uma trajectéria média, ndo incluindo os pequenos movimentos.

1.1.3 Comparacio entre a reentrada balistica com a com elevador

TABELA 1.2: Comparagao entre os dois tipos de Reentrada

Reentrada Balistica Reentrada com Elevador
Posi¢do do Elevador € neutra Variacdo da posic¢do do Elevador
A desaceleragdo depende de Cp | Desaceleracdo mais progressiva devido ao Cr,
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FIGURA 1.3: 1. Reentrada balistica; 2. Reentrada com elevador.(adaptada de [4])

1.2 Métodos de orientacao e controlo de trajectérias com base em

modelos de voo na reentrada na atmosfera

Existem vdrios métodos de orientacdo e controlo de trajectéria, mas nem todos sdo aplicados

em modelos de voo na reentrada atmosférica.

Com a analise de artigos cientificos, e recolhendo a informagao necessdria, pode-se referir que a
lei de controlo com linearizac¢do feedback permite com que a trajectéria do spacecraft mantenha-
se entre a undershoot e overshoot, onde os downrange e crossrange angles sirvam como varidveis
de saida para a linearizacdo de feedback. Originam assim transformacdes ao nivel de estado e
controlo onde convertem as dindmicas de entrada num sistema linear equivalente num sentido

aproximado.[7, 8]

Para formular o problema de orientacdo de entrada para a concep¢do de uma lei de monitor-
izacdo, assume-se que o centro de massa do veiculo envolve, de acordo com as equagdes para
voo atmosférico ndo propulsivo sobre a Terra esférica, sem velocidade de rotagdo (esta € muito
pequena relativamente a velocidade de reentrada de um spacecraft) e sem vento [8],representado

nas equacdes de 1.16 a 1.21, em que as equacdes 1.16 a 1.18 o seguinte:

V= —g—gsiny (1.22)
.1 LcosP V?
Y_V[ . —(g—T)cosy] (1.23)
1 Lsinf V?
X= V[mcosy_ TCos’ycosxtan(p] (1.24)
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Onde, L e D representam a sustentacdo e o arrasto, Cy, e Cp 0s seus respectivos coeficientes [8]

e g a gravidade em funcdo da altitude:

R2

gzgo(R+h)2 (1.25)

1 2
L=2pViC.S (1.26)

1 2
D= 2pVCpS (1.27)
C.=0.732+0.0751a (1.28)
Cp = 0.1423 —0.004380 + 0.00130 (1.29)

Em que Cp e Cp, foram obtidos por uma fun¢@o polinomial em relacio ao angulo de ataque, de

um certo spacecraft.

O sistema representado pelas equacdes 1.19 a 1.21 juntamente com as 1.22 a 1.24 encontra-se
na referéncia do veiculo. Realizando a transformacao para a referéncia aerodinamica, e sabendo
que o rumo se mantém constante, entdo o sistema recai simplesmente na seguintes equacdes

correspondentes ao voo longitudinal:

V =Vu?+w? (1.30)
1
u= ;(O.Sp(h)Suz(l + (tana)?) (Cysinat — Cpcosar)) — gsin® — gw (1.31)

1
W= —(—0.5p(h)Su?(1 + (tanar)?)(Cpsino+ Crcos ) ) + gcos O — qu (1.32)

3

p(h)u?(1+ (tana)?)SeC,,

] = 1.33
q 21, (1.33)
0=y (1.34)
Onde,a altitude é dada por:
h=Vsiny (1.35)

O problema de orientacdo de entrada é dado pelo modelo eqs 1.31, 1.32, 1.33 e 1.34 que de-

termina os controlos, sobretudo os angulos de ataque e de trajectdria, como fungdes de estado
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x= [u w g 9} ' e a altitude (h), que guia o veiculo numa trajectéria dentro do corredor
de reentrada, definida pelo aquecimento, aceleragao, pressdo dinamica e limites de controlabil-
idade, que atingem as condicdes alvo especificadas e sobrevoam os waypoints seleccionados
dentro da margem de erro especificada. Respeita-se entdo a estabilidade imposta por Lya-
punov, sendo esta aplicada com o objectivo de obter uma lei de controlo de atitude para as
deflexdes das superficies aerodinamicas, ndo necessitando assim de linearizacio e agendamento
do ganho.[8, 9]

Na reentrada, a dindmica da atitude do veiculo ou as equagdes diferenciais nas taxas angulares

sao:

x1 = fi(x1) +g1(x1)x2 (1.36)

Xy = falxr,x2,uc) (1.37)

T
Onde x| = [oc B ,u} e xp = w, u. é a accao do controlo.

Com a teoria de sistemas nao lineares, se uma lei de controlo de estabilizacdo xp; existe para o

x1 dindmico, invertendo uma fungdo de Lyapunov V;, obtém-se para a lei de controlo feedback:

aV
szzsz—gT(aTEI) (1.38)
X1 erro de estabilidade dindmica no sistema:
e=Xxy—Xr (1.39)

Entdo, o problema de estabilizacdo do sistema global pode ser traduzido para a estabilizacdo
através de x, ndo dependendo de xi, e o erro de estado x; de acordo com o estado ordenado é

X1 = x1 —x1¢. Obtém-se a seguinte fungcdo de Lyapunov:

1
Vi(Z)) = Ei{fl (1.40)

De acordo com a teoria da estabilidade de Lyapunov:
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v, L,
L o2y =

ot <P (8)?1)

:f{fl = (Xl —ch)T]fl <0

(i1 —x1c)7 % = K, 7 5

(1 —t10) = —Ky %1 — 31 = 10 — Ky, 71 (1.41)
fi(x1) +g1(x1)xor = X1 — Ky %

X = gy ' (ke — Kn i1 — f1)

X = gl_l (1c — Kn X1 — f1) — g1 &1

Para que a estabilidade do vector de estado seja completada, é tomada em conta uma nova fungéo

de Lyapunov:

1
Vy = 5eTe (1.42)

oV, 0
2z <0—éle<0ele=—Kelee = —K,e
de ot
Equacdo da dindmica:
X0 —Xop = —Ky,e —u= f{l(sz — sze) (1.43)

€ uma técnica baseada em duas funcdes Lyapunov, para obter uma lei de controlo com carac-

teristicas de estabilidade dentro de um dominio ndo linear, sem a lineariza¢do do problema.

Contudo, ainda ndo se esclareceu como e qual a metodologia para obter-se os coeficientes aerod-
indmicos ja enunciados, e extremamente necessarios para a elaboracdo da simulacao de trajec-

téria de um spacecraft.

Recorrendo as equagdes de Euler para o fluxo da dindmica de gés, fluxo tridimensional de Eu-
ler, considera-se um volume finito ndo estruturado da formulacdo de uma célula centrada. A

descri¢do do esquema numérico para o fluxo compressivel, pode ser escrito [10]:

oU
= tVF=0 (1.44)

A variacdo temporal de U pode ser expressa:
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. At Ifaces
Vol [~

F foi substituido pelo tensor de fluxo numérico F*.

(1.45)

Para alcancar precisdo de segunda ordem numérica do fluxo na interface entre as células /e [+ 1

na direccao normal a face /, escreve-se:

* f'+f.+l 1 b7 >
fi+l/2: : 21 +§Zq)i7—1~—]/2 511/2
m

fi e fir1 - os fluxos fisicos normais para a face de cada célula.

K"

1;1 jp-om— th vector proprio direito.

o7 P ¢ definido, no esquema original de Harten-Yee como:
D1 =81 811 — N o+ B ol
8i = 5maX[Ovmln(|}\‘i+1/2ai+l/2|vSMFI/Z‘“FI/Z)]

§=sin(AY} /)

g}il—gl’-” if(Xm ?é 0
mo ), i+1/2
i+1/2 = -

Oifoiy/, #0

Oc;.’il - salto das variaveis conservadas das interfaces entre as célulasie i+ 1

k?fH jp-om— th valor préprio da matriz Jacobiana
g!" - a fun¢do limitadora (minmod)

S — a funcio sinal do valor préprio correspondente.

(1.46)

1.47)

(1.48)

(1.49)

(1.50)

O minmod selecciona o minimo valor possivel, para que o regime seja TVD. O outro limite € a

funcdo Superbee que pondera a contribui¢do do fluxo, onde a sua aplicagdo leva a um esquema

excessivamente compressivo, que nao € muito robusto para aplicagdes praticas aeroespaciais.

Na solucdo numérica das equagdes de Euler 3D, tem-se cinco tipos de ondas que correspondem

a velocidade, sendo o um o mais lento e o cinco o mais rapido.



Capitulo 1. Introducdo 13

Para melhorar a resolu¢do numérica das descontinuidades associadas aos tipos de onda, de dois
até quatro, com a funcfo limitadora de compressao (Superbee), e sem perder a robustez dev-
ido ao uso da funcéo limitadora difusiva (minmod) para os tipos um e cinco. Introduz-se nos

calculos numéricos de fluxos a fungdo do limitadora Superbee:

m 01foc;” o1 2>m <0
gl = . gz ey T (1.51)
max [0, min(2k, 1), min(k, 2)]5\7»1._1/2](xi_l/zlfoci+]/2(xi_]/2 >0

Onde:

k— ’aﬁl/z‘“ﬁl/z

A Vs 2YEY (1.52)
A1 alog o

Para melhorar a robustez do sistema global, a execucdo de funcdes limitadoras diferentes € efec-
tuada apenas nas interfaces das células, onde a maior intensidade relativa das descontinuidades
na ondas centrais sao registadas, e usando o esquema convencional Harten-Yee TVD em todos

0S outros casos.

No sistema de coordenadas adoptado para computorizar os fluxos numéricos em cada face, os

vectores proprios correspondentes sao:

1] 1] 0] 0] 1]
u—c u 0 0 u+c
K, = v K, = v Ks=1|1Ks=|0]| K5 = v (1.53)
w w 0 1 w
| H — uc| _“2”22 +W2_ v W | H +uc|

Comparacao dos saltos, com escolha da densidade de referéncia e da velocidade:

ol ] [ o2, | loat | o |
P S Ve 2oV e VAR A T L R T (1.54)
Pref Pref PrefUres PrefUres Pref

Finalmente, se 0 maximo de I, /5 é superior ao nimero maximo de I, I3, I4, 0 esquema con-
vencional Harten-Yee TVD ¢ utilizado. Caso contrério, os valores de gl-z, g?, g;‘ sdo calculados

com a fungio limitadora Superbee € g/, gf com a fun¢do limitadora minmod.

No contexto 3D para malhas tetraédricas ndo estruturadas, a identificacdo das célulasiei+ 1 ¢é
intuitiva, mas a determinagdo dos pontos i — 1 e i 42 ndo € directa. Considera-se esses pontos
como células imagindrias, sendo os valores nodais calculados como uma média ponderada das

variaveis conservadoras:
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Z( = 1)ndGCUU-)?i dek
celli—hode

Unodek = n 1 (155)

=1 dec, ;i —nodek
O tratamento das condi¢des de contorno € realizado através da técnica de células imagindrias.

Limites considerados sdo: entrada Subsonico; entrada Supersonica; saida Subsénica; saida Su-

personica; sem penetragdes (fronteira sélida e simetria).

A cada momento, o objecto estd sob a influéncia de uma forca total, F', composta pela forca

gravitacional, Fg, forca aerodindmica, A, e forga de propulsio, T':

=

F=T+A+F; (1.56)

A forga gravitacional esta sempre presente. Para voos ndo motorizados, a forca de propulsao é

zero enquanto que para voos fora da atmosfera, a for¢a aerodindmica ndo existe.

Para derivar as equagdes do movimento, deve-se utilizar um sistema de referéncia Terra fixo. A
cinemdtica descrita pelas eq.1.19, 1.20 e 1.21, que considera a velocidade de rotagcdo da Terra

nula, pois a diferenca € muito elevada em relacdo a velocidade do spacecraft.

Para especificar a orientacdo de um corpo rigido no espago, sdo necessdrios trés parametros

independentes: Rolamento, Guinada e Arfagem que sdo conhecidos como angulos de Euler.

Mas para calcular a evolucdo da atitude de uma nave espacial, o método ¢ limitado pois t€m
singularidades para determinados valores do dngulo de inclinagdo (+m/2). Este problema é
resolvido com a substituicdo dos angulos de Euler por um conjunto de varidveis conhecidas
como quaternions (q), onde as suas componentes sdo definidas em termos de Angulos de Euler

utilizando a convengdo [xyz]. Equacdes da Cinematica:

1
q1 = 5((03% — g3+ 0194) (1.57)
. 1
g = 5(—(03611 + 0193 + 2q4) (1.58)
) 1
q3 = 5(032611 — 1q2 + 0394) (1.59)
) 1
g4 = 5(*031611 + 0 gs + W393) (1.60)

As equagdes da atitude dindmica do movimento, expressam a dependéncia temporal da veloci-

dade angular relacionada com os torques aplicados.
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I6=N—-OxId (1.61)
As equagdes da dindmica de atitude sdo:

_ N+ (12 *13)0)20)3

o 11 (1.62)
No+ (1

i = 2+(3/ DIV (1.63)
Ns + (1l — b) o0

s = 3+ (I —h)wio, (1.64)

18]

A forga aerodindmica contém duas componentes: a forga de arrasto (eq.1.27) e a forca de sus-

tentacdo (eq.1.26).

Desta forma, a resultante da forca sobre o corpo é calculada sendo como a soma vectorial de
todas as forcas agindo na superficie discretizada, e as suas componentes nas direc¢des paralela
e perpendicular ao vector velocidade do fluxo s@o projectadas a fim de se obter os coeficientes

de arrasto e sustentag@o.

Para a simulacdo de trajectdria, serd interessante obter-se resultados relativos a optimizagdo
da trajectdria/controlo 6ptimo de alcance global, o qual poderia ser formulado pelo principio
maximo, onde o indice de performance é obtido esperando que a posi¢do final do veiculo é

proxima da especificada.[11]

Mantendo todas as consideracdes referidas, e considerando as equagdes do movimentos as
eq.1.19, 1.20, 1.21, 1.22, 1.23 e 1.24.

Por conveniéncia, e de forma a analisar as condi¢des iniciais de uma trajectoria éptima, consideram-

se as seguintes varidveis adimensionais:

2
u="" (1.65)
8070
p=""10 (1.66)
ro

t
s:/ V /rcosyot (1.67)

0

u — velocidade adimensional
h — altitude adimensional

t — substituida pelo comprimento do arco S adimensional
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FIGURA 1.4: Referéncias Angulares.[11]

Equacdes da Dindmica de Voo:

Cp =Cpo+Kc, c;

CL=C; =/Coo/K

Cp =C},=2Cpyo
_G
“c
_G
-
)

_ 2
Cp= 2E*(1+7L )

E*

A

Usando o modelo descrito pela eq.(1.2).

Forga gravitacional:

(1.68)
(1.69)
(1.70)

(1.71)

(1.72)

(1.73)

(1.74)
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Obtém-se as equacdes adimensionais, sendo s uma constante dinAmica de normalizacao:

o (1 h)any (1.75)
A
20 cos¥
3 coso (1.76)
aa(p =sin¥W (1.77)
s
ou  B(l+h)e u(1+A?) 2
P E*cosy - ) tany (1.78)
oy B(1+h)e ¥\coso 1
__ — 1 1.7
ds cosy u(l1+4h) * (1.79)
¥ B(1+h)e ¥Asinc
i cos?y —cosWtan@ (1.80)
O pardmetro constante adimensional:
= Po3Cir (1.81)
2m

O valor de B indica que a desaceleracao € igual a 6 x 10(-3) gg paraug=1e E* =1.

O problema para a trajectéria do alcance global é obtido pelo principio maximo. Na forma

Hamiltoian:

b Y
H =pp(1 —|—h)tany+pecos + pesin ¥+
cos @
BAsino(1+h)e "
+ py| sino( 2+ )e —cosWtan @] —
cos?y 182)
B [3(1 +h)u(l +x2)e—€h+ .
Pu E*cosy
B(1+h)e #\coso 1
t —
+(l—l—h) any]+pil cosy u(l—l—h)}
A lei do controlo 6ptimo é obtida para 0H /oA =0 e dH /do = 0:
E*
Acoso = D= (1.83)
2pyu
E*
Asing = — 2= (1.84)

2pyucosy
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Considerando a fronteira para a varidvel de controlo:

Entao:

9pn _
ds

—Be M1 —g(1+h)] % (

A < Anax| O] < O

cos2y E*cosy cosy
Py

2pu
—pit S [ I
P an’y (1+h>2 an’y u(l—l—h)2

opy

ds

pyAsinc  p,u(l +A%) pyhcosG

dpe
- = 0
ds
dpw Wy sin‘P( 00+ 7o)
—— = —P¢COS —py sin
ds Pe cos Py @+ pe
Ipe cos'¥ .
P _Cosz(p(PO sinQ + py)
. pBU+R(1+M)et  py
ds E*cosy 2(1+h)
2pwBAsincsinA (14 h)e "
= 2
=—pp(1+h)sec”y— o
puuB(1+2%)siny(1 +h)e”™"  pyBhcoscsiny(l+h)e ™
: - +
E*cos?y cos2y
2
sec”y
2p, ——
+2pu )

Para o problema de controlo 6ptimo as condi¢des iniciais sao:

xo = (ho, 00,0, u0,Y0, o)

Variaveis de controlo:

U= (%,0) :[0,5/]|M < Mnax; [0] < Oax

A trajectéria Optima maximiza:

J(U) =cos(9r—¢1)

(1.85)

(1.86)

(1.87)

(1.88)

(1.89)

(1.90)

(1.91)
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O vector de estado final é:

Xf = (hfa ef7 (pfa Mfa'Yfale)

As condicdes finais sio:

0, =01,hs = hy

De acordo com as variaveis de controlo, determina-se:

Ph(o) = V%:pe(o) = V&P(p(o) = V?p>pu(0) = vgva(O) = v$7p‘"1’(0) = Vg;

ph(sf) = V{;,pe(Sf) = Vg7p¢(sf) = _Sin((pf _(pl)apu(sf) = Ovp’Y(Sf) = Oap‘}’(sf) =0

A solugdo do sistema, constituido pelas equagdes ja descritas, é completamente determinada.
Em seguida, as varidveis de controlo sdo substituidas pelas varidveis de estado e varidveis ad-
juntas. Quando as condi¢des iniciais e o estado final sdo dados, obtém-se a trajectéria 6ptima, o
que seria o ideal para a fase de reentrada na atmosfera terrestre, fazendo esta fase completamente

controldvel e optimizada.

1.3 Objectivos da Dissertaciao

O objectivo do presente trabalho, é controlar a fase de reentrada de um veiculo aeroespacial.
Tendo em consideracdo as varidveis de dimensdes rdpidas, ou seja, a velocidade e a altitude, que
necessitam de uma maior precisio. E que, os dngulos tomem valores aceitdveis para a realizagao

desta fase.

No contexto do mesmo, ira-se realizar a simulagdo da dinamica e navegacdo de um modelo
ndo linearizado nem controlado, correspondente a um certo veiculo aeroespacial, de forma a

fundamentar a necessidade de um controlador.

Sendo interessante, projectar dois controladores (LQR e Controlador de Trajectéria) de modo
a comparar qual deles o mais adequado, para um modelo linear e normalizado. Ou seja, o

controlador mais rdpido e suave, que estabilize 0 modelo em torno da referéncia imposta.

Para finalizar, realizar-se-4 a simulacdo da dindmica e navegacdo com o controlador mais ade-
quado, de modo a concluir as influéncias que terdo as varidveis em estudo, no comportamento

do veiculo aeroespacial, e também em relacdo a interligacdo das mesmas.
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Métodos de Controlo

Actualmente, os controladores sdo cada vez mais utilizados, visto que permitem tornar certos

sistemas auténomos.

O controlador permite actua sobre as superficies de controlo do sistema de forma apropriada. O
seu dimensionamento ¢ executado de forma a determinar os valores dos pardmetros que o sis-
tema dever4 ter para que, ao ser controlado, satisfaca as condi¢des impostas. Mas para projectar
um controlador para um dado sistema € necessdrio estudar em primeiro lugar a sua controlabili-

dade e observabilidade.

2.1 Controlabilidade e Observabilidade[12]

Uma vez que uma aeronave ¢ um sistema multivaridvel, isto é, um sistema com vdrias entradas

e saidas, convém saber os conceitos relacionados com sistemas multivariaveis.

Considere-se o modelo do seguinte sistema:

2.1

Onde:

e x € R" é o vector de estado;
e u. € R™ ¢ o vector de controlo;

e y € R" € o vector de observagdo.

21
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Sendo, f: R"XR" = R'eh:R"xR" — R", duas fung¢des lineares ou (geralmente) nao lineares.

Tem-se entdo o seguinte sistema de equacdo de estado e de controlo linearizado em torno do
estado e controlo de equilibrio:
X = A%+ Bil, (2.2)

y = C%+ Di, (2.3)

Onde, A, B, C e D sdo matrizes.

2.1.1 Definicoes

A observabilidade e a controlabilidade de um sistema sdo conceitos matematicos duais, do

mesmo sistema.

Um sistema é controléavel, se para o sistema dindmico representado pela eq.2.2, existir um
11 >ty (11 finito) tal que, para qualquer x(fy) e qualquer x;, € possivel definir um perfil de entrada

ey, QUE leve x(y) para x| em t = 1.

Ou seja, um sistema € controldvel, caso se possa mover qualquer estado inicial, no espago de

estados, para qualquer estado final, em tempo finito.

Um sistema € observéavel, se para o sistema dindmico representado pelas eqgs.2.2 e 2.3, existir
um tempo finito 7 tal que, o conhecimento da entrada u, e da saida y, no intervalo [0,7;], seja

suficiente para se determinar de maneira tinica x(0).

Um sistema diz-se observdvel, se a partir das saidas do mesmo, conseguir-se determinar os

valores das varidveis para as quais nao existem sensores de medida.

2.1.2 Caracterizacao

Sao fornecidas as matrizes A e B. Para a realizacdo da andlise pretendida é necessdrio também a

matriz C. Supds-se entdo que é uma matriz de identidade.

Com a existéncia de todos dados necessarios para a realizacdo deste primeiro ponto, a matriz de

controlo é obtida da seguinte forma:

A=|B AB A’B ... A" !B (2.4)
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Entdo, o sistema € controldvel se a ordem da matriz de controlabilidade for igual a n,

sendo esta a dimensao do espaco de estados:

ordem(A) =n (2.5)

No programa Matlab, a utiliza¢do da funcdo ctrb, permite calcular a matriz de controlo do

sistema mais rapidamente.

Para o estudo da observabilidade, a matriz necessdria analisar é obtida a partir:

C
CA
0= | CcA? (2.6)

CAn—l

Entdo, o sistema & observdvel se a ordem da matriz de observabilidade for igaul a n,

sendo esta a dimensdo do espaco de estados:

ordem(®) =n (2.7)

Para calcular esta matriz, utiliza-se a fung@o obsv, concluindo logo de imediato que o nosso

sistema € observavel ou ndo.

2.2 Estabilidade de Lyapunov[9]

O seguite teorema caracteriza a estabilidade de um sistema linear ou quase linear.
Teorema 1 (Poincaré-Lyapunov):

Considera-se a seguinte equagao diferencial em R":

{x = Ax+B(t)x+ f(x)

x(t()) = X0

Assume-se que A seja uma matriz constante cujos todos os valores préprios tém partes
reais negativas, que B(f) seja uma matriz continua em cada t € R com a seguinte pro-

priedade:
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Tim [B()]| =0
e que a fung@o f(x) seja continua em cada ¢t € R e de Lipschitz em x na vizinhanca de x, =0 ¢

com:

e
[lx||[=0 X

Entéo existem constantes positivas C, 7y, 0, u tais que:

(%ol < 8) = (IIS(xo,t0,)|| < [[xolle 7)1 > 19

O estado de equilibrio x, = 0 € estdvel e a convergéncia para este mesmo € exponencial a partir

de quaisquer condig¢des iniciais na vizinhanga de x,.
Corolario (do teorema 1):

Assume-se que o modelo linearizado da eq.2.1 em torno de um determinado ponto de equilibrio
X, seja dado pelas eqgs. 2.2 e 2.3. Se a matriz A tiver todos os seus valores préprios com
partes reais negativas, entdo x, € um estado de equilibrio estdvel e a convergéncia para o

este mesmo é exponencial a partir de quaisquer condi¢des iniciais na vizinhanga de x,.

O teorema acima requer determinar os valores proprios do sistema para a andlise do sistema.
Em muitos casos torna-se dificil determinar todos os valores quando a dimensao da matriz A for
grande. Por isso, na pratica recorre-se ao seguinte teorema 2 para analisar os sistemas lineares

modelados pela seguinte equagao:

=
Il

BN
=

(2.8)

Esta equagdo € nada mais que a eq.2.2 com i, = 0 (isto é, quando ndo houver perturbacdes no
controlo) e a matriz C sendo a matriz de identidade. Portanto, o teorema 2 permite estudar a
estabilidade dinAmica do modelo descrito pelas eqs.2.2 e 2.3 quando o vector de estado sofrer

perturbagcdes em torno do seu valor de equilibrio mas sem perturbag¢des no préprio controlo.
Teorema 2 (Estabilidade de Lyapunov no Caso Linear):

O sistema com a eq.2.8 é assimptoticamente estdvel se existir uma matriz real simétrica e posi-

tivamente definida P tal que:

ATP+ PA < O(isto é, ATP+ AP é negativamente definida) 2.9
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Corolario (do teorema 2):

O sistema com eq.2.8 é assimptoticamente estdvel se existirem duas matrizes reais simétricas e

positivamente definidas P e Q tais que:

ATP+ PA = —Q(equacio de Lyapunov) (2.10)

Na prética, assume-se a matriz Q que deve ser positivamente definida (por exemplo: Q =matriz
identidade).

2.3 Método do Controlador Regular Linear Quadratico (LQR)[13]

Considerando que o sistema do controlador é o mesmo expressado nas eq.2.2 e 2.3

Para projectar o controlador LQR ¢é necessdrio considerar que os parametros ndo variam no
tempo e sdo baseados nos critérios de desempenho quadrético. Forga-se assim a aeronave voltar
ao equilibrio quando esta for perturbada, ou entdo para orientar a configuracio da aeronave para
um outro estado de equilibrio desejado. Interessa escolher o vector de controlo u.(t) para que

um critério de desempenho J seja minimizado. Este é definido por:

J(ug) = /O " L(x,up)dt @.11)

Onde L(u,x) é uma fungdo quadritica de x e u. Num projecto deste tipo, interessa-se nos
reguladores quadraticos em parametrizar o vector de controlo como uma funcéo linear do vector

de estado, ou seja:

u. = —Kx (2.12)

Onde K € uma matriz com m linhas e n colunas. Isto €, o dimensionamento de um LQR resume-
se em determinar os elementos de uma matriz K de modo a minimizar o critério de desem-
penho J quando o controlo for escolhido. A expressdo L(x,u.) na equagdo 2.12 estd suposta ser

quadratica em x e u.. Portanto esta expressao pode ser escrita sob a seguinte forma:

L(x,uc) = x" Qx+ ul Ru, (2.13)
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Onde Q é uma matriz simétrica, positivamente semi-definida e determinada pelo método de
Bryson [13]. E a matriz R é positivamente definida. Com a equagdo anterior, o critério de

desempenho podera ser escrito como:

J(ue) = /0 ) (xT Qx4 u” Ru,)dt (2.14)

Substituindo a expressdo u. na equacdo de estado e na equacdo de desempenho, obtém-se re-

spectivamente:

X =Ax—BKx=(A—BK)x (2.15)
J(u,) = / (x"(Q+ KT RK)x)dt (2.16)
0
A “nova” equacdo de estado € a equacdo do sistema de malha fechada. Entao, interessa-se em

determinar, seguidamente, uma fun¢do de Lyapunov[9] V para o sistema de malha fechada sob

a forma:

V(x)=x"Px (2.17)

Sendo, P uma matriz simétrica positivamente definida. Neste caso, a derivada no tempo desta
funcdo de Lyapunov([9] deve ser igual a oposta da fungdo a ser integrada na ’nova” equacao de

desempenho, ou seja:

Vx)= E?t(xTPx) = —x"(Q+K"RK)x (2.18)
Mas, sabemos que:
aat(xTPx) = xTPx+x" Px (2.19)
Portanto:
x"[(A—BK)'P+P(A—BK)]x=—x"(Q+K"RK)x (2.20)

Para que esta equacgdo diferencial seja estdvel € necessdrio que a matriz K satisfaca a seguinte

equacao de Lyapunov [9]:

(A—BK)'P+P(A—BK)=—(Q+K"RK) (2.21)

A solugdo desta é:
K=R'B"P (2.22)
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Entao,
u, = —Kx=—R 'BTPx (2.23)

Repare-se que neste caso, a matriz P da equacdo anterior deve ser tal que satisfaca a seguinte

equacao de Riccati:

ATP+PA—PBR'B"P+0=0 (2.24)
No programa realizado em matlab, utilizei o algoritmo do método iterativo de Butcher[14] para

fazer variar o vector de estado, e também a func¢do /gr de modo a determinar a matriz K, P e o

vector e (valores proprios de A — BK).

2.4 Método de Controlo de Trajectoria[15]

Considere-se entdo o modelo deste sistema expressado do seguinte modo:

x= f(x, ”c)

(2.25)
y= xref(t)

Sendo x. ¢(t) uma dada referéncia varidvel no tempo do vector de estado. O problema &, Ve > 0,

achar u} = u}(r) tal que 3t > 1o e que verifique:

Vi > T ||s(x,x0,00) — xper|| < € (2.26)

Onde s(x,x,%) é a solu¢do da equacdo (2.25) para u = u*(¢) nas condigdes iniciais xo = x(o).

Foi mostrado em [15] que o controlo para anular e = x — x,.r a0 longo do tempo € definido por:

u(t) = —B"P(BBTP+oI) ' (De+Ax+ @(x,uc,) — fref) (2.27)

c

Onde,

U, = uc(t—h),0<h<<1

Sendo A e B matrizes tais que o par (A, B) seja controldvel, P uma matriz positivamente definida
tal que V(x) = x’ Px seja uma funcdo de Lyapunov do sistema (eq.2.25) no seu dominio de

operacdo, D uma matriz positivamente definida, 6 um escalar positivo e ¢(x, u,, ) tal que:
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xh_}r&lg ¢(x,uc,) =0 (2.28)

Uc), —Uc,

Em que, x, € u., sao os vectores de estado e de controlo de equilibrio ou referéncia.



Capitulo 3
Aplicacoes Numéricas

3.1 Simulaciao da Reentrada sem Controlador

O modelo de estudo é descrito pelas eqs.1.19, 1.20, 1.21, 1.22, 1.23 e 1.24, tendo como condi¢des
iniciais e finais as que se encontram representadas na tabela 3.1, com o angulo de ataque de

—1.9° e 0 angulo de rolamento de 0°.

Recorrendo ao método iterativo de Butcher[14] para a sua simulagio e, considerando o mod-
elo exponencial atmosférico representado pela eq.1.2, as fungdes polinomiais correspondentes
aos coeficientes de sustentacio e arrasto (eqs.1.28 e 1.27) e a funcdo da variacdo da forga de

gravidade com a altitude, representada pela eq.1.25

TABELA 3.1: Condic¢des impostas ao modelo em estudo de um certo spacecraft.

Condigdes iniciais | Condigdes finais
Altitude 121.02%m 15°m
Velocidade 6140.05m/s 305m/s
Angulo de Trajectéria —1.9° 0°
Latitude 0° 10.99°
Longitude 116.59° 166.48°
Rumo 60° 60°

3.1.1 Dinamica de Voo
A dinamica de voo € definada pelas equagdes da velocidade, dos angulos de atitude e das taxas

de manobra. No sistema nio linearizado em estudo, as equacdes utilizadas sdo as eq. 1.22, 1.23

e 1.24.

29
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Com a observagdo do gréfico fig.3.1, respectivo ao comportamento da velocidade do veiculo,
repara-se que a funcéo inicia-se, aproximadamente, aos 6000m /s, tendo um declive muito acen-
tuado, até 1000m/s num intervalo de tempo de 5s. Apds, estes primeiros segundos, a funcdo
toma um declive muito suave, e com algumas oscilagdes, estabilizando-se muito préximo de
zero (valor corresponde a realidade) a partir dos 100s. Estes valores obtidos ndo correspondem
ao pretendido para o estudo, pois a velocidade deveria estabilizar em torno de um certo valor
diferente de zero, para poder realizar a sua fase de aterragem em seguranga, como se fosse uma

acronave comum.

Visualizando o gréfico fig.3.2, correspondente ao angulo de trajectdria, verifica-se que a funcio
inicia a Orad, tendo um declive mais acentuado até atingir os 20rad, num intervalo de tempo de
40s, oscilando e tendendo para estabilizar, em torno de 18rad apds 125s. O que mais uma vez,
ndo é o pretendido para o estudo, pois o dngulo de trajectéria deveria tomar valores pequenos e
negativos, visto que o veiculo estd numa fase de descida, na reentra na atmosfera terrestre, sendo

esta considerada uma fase critica.

A andlise do grafico fig.3.3, respectivo ao comportamento do rumo, observa-se que os valores se
mantém constantes no eixo dos yy, correspondente ao valor em radianos que a fungdo toma em
cada segundo da simulacdo. Com isto, e apesar da fungdo em si ndo o demonstrar, concluiu-se

que 0 rumo se mantém constante.

Em suma, nos gréficos respectivos a simulacdo do modelo de voo nio linearizado nem contro-
lado (fig.3.1 a 3.3), observa-se que o sistema ndo tende para uma referé€ncia, notando-se que as
varidveis dispersam-se dos resultados pretendidos e necessdrios, para realizar uma trajectoria
de reentrada. Verificando a necessidade de projectar um controlador para forcar o sistema a

obedecer as condicdes impostas.
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FIGURA 3.1: Simulagdo da velocidade do modelo ndo linearizado nem controlado.
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FIGURA 3.2: Simulac¢do do angulo de trajectéria do modelo ndo linearizado nem controlado.
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FIGURA 3.3: Simulac¢io do rumo do modelo ndo linearizado nem controlado.

3.1.2 Navegacao na fase de reentrada

A navegacdo € definida pelas equacdes da altitude, latitude e longitude, independentemente se
se encontram na referéncia geocéntrica ou geodética, resultando delas a posi¢ao do spacecraft.
Tanto no sistema nio linearizado ou no linearizado em estudo, as equagdes utilizadas sdo as eq.

1.19, 1.20 e 1.21, simulando-o através do método iterativo de Butcher[14].

Analisando o gréfico fig.3.4, repara-se que o comportamento da altitude (em relagdo ao centro
da Terra) é descontrolado, visto que contém oscilagdes até ao instante 125s, variando entre os
valores de 6573Km a 6570Km. Apresentando, logo de seguida, um declive ndo muito acentuado,
pois ao fim dos 300s de simula¢do, em que o veiculo deveria tomar uma posicao nos 6455km,
estd numa nos 6567km, levando a concluir que a sua posi¢cdo em relagdo a altitude ndo € a mais

correcta para a realizacdo da fase de reentrada.

Em relacdo, aos graficos fig.3.5 e fig.3.6, que correspondem respectivamente, a0 comportamento
da longitude e da latitude, verifica-se que a variagdo dos valores iniciais aos valores finais,
durante os 300s de simulacdo, ndo ¢ muito significativa, devido a estd se reflectir no valor das
centésimas e milésimas, no entanto a posi¢ao final do veiculo ndo serd a pretendida do estudo,

sendo necessario projectar um controlador.
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FIGURA 3.4: Simulacao da altitude do modelo ndo linearizado nem controlado.
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FIGURA 3.5: Simulagdo da longitude do modelo nio linearizado nem controlado.
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FIGURA 3.6: Simulacao da latitude do modelo ndo linearizado nem controlado.
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FIGURA 3.7: Simula¢@o 3D do modelo ndo linearizado nem controlado.
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Nos gréficos respectivos a simulagdo do modelo de voo nao linearizado nem controlado (fig.3.4
a 3.6), observa-se que o sistema nio tende para uma referéncia, notando-se que as varidveis
dispersam-se dos resultados pretendidos e necessarios para realizar uma trajectoria de reen-
trada, e que ndo obtém as posi¢des sequenciais mais correctas para o voo, reconfirmando com a

visualizacdo do gréfico fig.3.7.

3.2 Simulacao da Reentrada Controlada

3.2.1 Modelo Numérico

Considerando um sistema como o representado na eq.2.2, com as varidveis de dindmica ripida
(altitude e velocidade longitudinal) normalizadas com um factor igual a dez vezes a velocidade
do som, tendo em conta o facto de que as varidveis lentas ja foram normalizadas no modelo do

voo, ficando todas as variaveis com a mesma dimensdo. Onde:

X=x — Xref, €M qUE Xy ¢ serd a origem do sistema de coordenadas da dindmica de voo, isto €,

quando, nos graficos, y = 0 na realidade y = x,. .

3750
—150
x= | 120xm/180 3.1)
—2.5%m/180
| 121.02%10° |

305

Xref = 0 (3.2)

Vector de estado:

3.3)

=
Il
BN

Vector de controlo:

i = [Se} (3.4)
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[—1.4712 03552  —1.9276 —9.6218 0|
—0.8260 —1.8717 9.8125 —1.8951 0
A=107020 —3.5735 —11.3920 0 0 (3.5)
0 0 1.0000 0 0
-1 1.0 0 0 0]
[—0.7436 ]
3.7855
B=|47.9170 (3.6)
0
L 0 .

E, x;qx utilizado no método de Bryson[13], para determinar a matriz Q que mais por sua vez é

utilizada para calcular a matriz de ganho do controlo K (eq.2.23) para ambos métodos, é:

6140
300
Xmax = n 3.7)
20+m/180

[ 121.02%10° |

E, considerando a matriz:

(3.8)

a
I
©c o o o =~

S O o = O
S O = O O
S = O O O
- O O O O

Obtem-se:
Ordem da matriz A= 5.

Matriz de Controlabilidade (A):

[—0.0000 —0.0009 0.0092 —0.0720 0.4348 |

0.0000  0.0046 —0.0638 0.5795 —4.0211
A=1.0x10"%| 0.0005 —0.0056 0.0466 —0.2963 1.2541 (3.9)
0 0.0005 —0.0056 0.0466 —0.2963
0 0.0000  0.0056 —0.0739  0.6588 |
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Ordem da matriz A= 5.

Matriz de Observabilidade (0O):

[ 0.0010 0 0 0 0
0 0.0010 0 0 0
0 0 0.0010 0 0
0 0 0 0.0010 0
0 0 0 0  0.0010

—0.0015 0.0004 —0.0019 —0.0096 0

—0.0008 —0.0019 0.0098 —0.0019 0

0.0007 —0.0036 —0.0114 0 0
0 0 0.0010 0 0

—0.0011  0.0010 0 0 0

0.0005  0.0057 0.0187  0.0135 0

0.0096 —0.0319 —0.1305 0.0115 0

®=1.0x10%%|—0.0061 0.0476  0.0934  0.0000 0 (3.10)
0.0007 —0.0036 —0.0114 0 0

0.0008 —0.0023 0.0119  0.0087 0

0.0076 —0.0772 —0.1441 —0.0158 0

—0.0795 0.5292  1.1664 —0.0325 0

0.0351 —0.4250 —0.5843 —0.0318 0

—0.0061 0.0476  0.0934  0.0000 0

0.0091 —0.0381 —0.1510 —0.0033 0

—0.0487 0.6622  0.8543  0.0728 0

0.4986 —5.1870 —7.9743 —0.2384 0

—0.1108 2.8958  2.3867  0.4674 0

0.0351 —0.4250 —0.5843 —0.0318 0

|—0.0879 0.6141  1.3250 —0.0151 0

Ordem da matriz ®= 5.

Matriz de ganho do controlo (K):

K= |-85363 57488 0.5132 —64.1120 10.0024 3.11)
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Matriz da funcio de Lyapunov (P):

[ 0.0148  —0.0108 0.0009 0.1360 —0.0173]
—0.0108 0.0103 —0.0009 —0.1261 0.0159
P=1.0%+| 0.0009 —0.0009 0.0001 0.0107 —0.0013 (3.12)
0.1360 —0.1261 0.0107  1.5530 —0.1944
|—0.0173  0.0159  —0.0013 —0.1944  0.0250 |

Vector dos valores proprios:
—48.0062

~6.3910
e= ~2.0116 (3.13)
—0.5132+0.5276i
| —0.5132—0.5276i

O sistema de estudo € controldvel e observavel, visto que a matriz da controlabilidade (eq.3.9) e
a matriz da observabilidade (eq.3.10) obedecem as condi¢des necessarias. Em que, a sua ordem

tem de ser igual a da matriz A do sistema, sendo esta igual a 5, como representado acima.

Obtendo, que o sistema € controldvel é permitido projectar um controlador para estabilizar, o

mesmo, em torno da referéncia.

A matriz P € a igual para os dois controladores, pois a diferenca entre eles consiste na equagao

do célculo da iterac@o do vector de controlo.

3.2.2 Projecto do Controlador LQR

ApOs, a obtencdo da matriz K, projectou-se um controlador LQR de acordo com a eq.2.23,

simulando-o através do método iterativo de Butcher [14].

Ao observar, o grafico fig.3.8, correspondente ao comportamento da velocidade longitudinal
com o controlador LQR, repara-se que a func@o inicia-se aos 3500m/s, tendo uma variagio, em
que desce, para além dos 2500m/s, subindo, de seguida, até aos, aproximadamente, 2800m /s,
num intervalo de tempo de 5 a 10s. Apds, atingir o valor de 2800m/s, a fun¢do acompanha
a referéncia, tendo um decréscimo suave e progressivo no declive. Aos 260s, a funcdo toma
os mesmo valores que a referéncia. Estabilizando-se, aos 300s, em torno do valor zero, que

corresponde, na realidade, a 305m/s.

Visualizando o grafico fig.3.9, que representa a variagdo da velocidade de descida com o con-
trolador LQR, verifica-se que a funcdo inicia aos 0.4m/s, apresentando uma varia¢do até aos

—1.4m/s, subindo e iniciando a sua estabilizagdo aos —0.25, num intervalo de 10s. Dos 10s até
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FIGURA 3.9: Variagdo da Velocidade de Descida em relagdo ao LQR.
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FIGURA 3.10: Variag@o da Taxa de Arfagem em relagdo ao LQR.

aos 90s, a fungdo apresenta um decréscimo suave e progressivo no declive. Estabilizando-se, de

seguida, por completo em torno da referéncia, correspondente a Om/s.

Analisando o gréfico fig.3.10, respectivo ao comportamento da taxa de arfagem com o contro-
lador LQR, visualiza-se que a fun¢ao inicia muito préximo de 1rad, apresentando uma variagao,
mais ou menos, até aos —0.6rad, subindo, de seguida, até aos 0.05rad, num intervalo de tempo

de 5 a 8s. Estabilizando em torno de zero, e atingindo a referéncias aos 10s.

Em relacdo ao grafico fig.3.11, correspondente ao angulo de arfagem com o controlador LQR.
Observa-se que, a fungdo inicia aos 0.05rad, variando até aos —0.16rad, comecando a esta-
bilizar, num intervalo de 5s de simulacdo. Ao fim de 150s de simulagdo, a funcdo atinge a
referéncia, estabilizando em torno de zero, correspondente, também, a Orad na realidade, verif-

icando um decréscimo suave a progressivo até este ponto.

Examinando o gréifico fig.3.12, respectivo a variacio da altitude com o controlador LQR, visualiza-
se que o ponto inicial da fun¢ao € coincidente ao inicial da referéncia (105Km), desviando-se um
bocadinho da referéncia, acompanhando-a até a estabiliza¢do em torno de zero, correspondente
a 15Km na realidade, ao fim de 125s. O desvio apresentado pela func¢do de altitude em relacao

a referéncia, € o erro existente, que se mantém constante durante o tempo de simulacdo.
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FIGURA 3.11: Variagdo do Angulo de Arfagem em relagio ao LQR.

Enxergando o gréfico fig.3.13, que a funcdo do angulo de ataque, inicia aos 0.5rad, variando até

aos —1.05rad, atingindo a estabiliza¢c@o ao fim de 10s, em torno de —0.3rad.

Por fim, relativamente, ao grafico fig.3.14, correspondente ao comportamento do angulo de
trajectéria com o controlador LQR, verifica-se que a fun¢do inicia aos —0.006rad, tendo uma
variagdo até aos —0.028rad, comegando a estabilizar, em torno de —0.014, num intervalo de 5
a 10s.

Os resultados dos gréficos aqui apresentados, encontram-se de acordo com os resultados pre-
vistos pela tedrica. Visto que, o controlador LQR estabiliza as varidveis em torno da referéncia

imposta.
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FIGURA 3.12: Variagdo da Altitude em relagdo ao LQR.
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FIGURA 3.13: Variacdo do Angulo de Ataque em relagdo ao LQR.
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FIGURA 3.14: Variagio do Angulo de Trajectéria em relagdo ao LQR.

3.2.3 Projecto do Controlador de Trajectoria

Com a obten¢do da matriz da fun¢do de Lyapunov (P), através do LQR, e considerando que
6 = 0.01 (este deve ser um valor pequeno, mas maior que zero), projectou-se um Controlador
de Trajectoria para o sistema em estudo. Podendo assim comparar os resultados dos dois con-

troladores (LQR e Controlador de Trajectdria).

Ao observar o gréfico fig.3.15, correspondente a velocidade longitudinal, pode-se reparar que
logo nos primeiros segundos de simulagao, a funcdo correspondente ao controlo de trajectdria
tende logo acompanhar a referéncia, enquanto que a fungdo do controlador LQR, desce do ponto
inicial (aproximadamente 3500m/s) até aos 2500m/s, subindo novamente, até aos 2800m/s,
tentando a partir deste acompanhar a referéncia. Visualiza-se também, que o declive de ambas
funcdes (excluindo os primeiros segundos em que o declive da funcdo do controlador LQR ¢é
mais acentuado do que a do controlador de trajectéria), tém um declive muito semelhante até
aos 50s de simulacdo, diminuindo o mesmo até se tornar constante e nulo a partir dos 210s,
ficando coincidentes com a referéncia, ou seja a velocidade atinge, na realidade, o valor de
305m/s.

Analisando o gréfico fig.3.16, respectivo ao comportamento da velocidade de descida, pode-se

confirmar que a fungdo correspondente ao controlador de trajectéria € mais rdpida e suave e
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FIGURA 3.15: Variagado da Velocidade Longitudinal em relagdo aos controladores.
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FIGURA 3.16: Variagao da Velocidade de Descida em relag@o aos controladores.
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FIGURA 3.17: Variagdo da Taxa de Arfagem em rela¢do aos controladores.

estabilizar, visto que o seu ponto inicial é aproximadamente de Om/s, descendo até a —1m/s,
subindo e comegando a estabilizar aos —0.25m/s num intervalo de tempo de 10s, atingindo
a referéncia aos 90s e estabilizando por completo em torno de zero, que corresponde a Om/s.
Em relag@o a funcdo respectiva ao controlador LQR, esta inicia aproximadamente aos 0.4m/s,
descendo até aos —1.4m/s, subindo e comegando a estabilizar aos —0.25m/s num intervalo
de tempo de 10s, em que também passa a ter o comportamento muito semelhante a fungéo

correspondente ao controlador de trajectdria.

Em relag@o ao grafico fig.3.17, correspondente ao comportamento da taxa de arfagem, a fungédo
respectiva ao controlador LQR inicia muito préximo de 1rad, tendo uma variagdo, mais ou
menos, até aos —0.6rad, variando novamente até 0.05rad, num intervalo de tempo de 5 a 8s, es-
tabilizando e atingindo a referéncia aos 10s. Enquanto, a fungéo correspondente ao controlador
de trajectéria inicia 0.03rad, tendo uma variacdo, mais ou menos, até aos —0.2rad, variando
novamente até 0.03rad, num intervalo de tempo de 5 a 8s, estabilizando e atingindo a referéncia
aos 10s. Ambas as funcdes estabilizam em torno de zero, correspondendo também a estabiliza-

cao real, Orad.

Visualizando o gréfico fig.3.18, respectivo ao angulo de arfagem, pode-se reparar que a fungdo
correspondente ao controlador de trajectdria, inicia aos Orad, variando até aos —0.15rad, ini-

ciando a estabilizar apds um 5s, com um declive suave, atingindo a referéncia real (Orad) aos
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FIGURA 3.18: Variacdo do Angulo de Arfagem em relagdo aos controladores.

150s. Em relagdo a fun¢@o correspondente ao controlador LQR, esta inicia aos 0.05rad, tendo
uma variagdo até aos —0.16rad, comecando a estabilizar apés um 5s, com um comportamento

muito semelhante ao da fun¢@o do controlador de trajectdria.

Examinando o grafico fig.3.19, respectivo a variacio da altitude com os controladores LQR e
controlador de trajectdria, visualiza-se que o ponto inicial das func¢des € coincidente ao inicial
da referéncia (105Km), desviando-se, ambas as fungdes, um bocadinho da referéncia. Enquanto
que, a funcdo correspondente ao LQR, mantém o erro constante em relagdo a referéncia, a
funcdo do controlador de trajectéria diminui o seu erro ficando coincidente com a referéncia
aos 60s. Mas, ambas as fungdes acompanham a referéncia até a estabilizacdo em torno de zero,

correspondente a 15Km, na realidade, ao fim de 260s.

Como se pode observar no grafico fig.3.20, correspondente ao comportamento do angulo de
ataque, a fungdo do controlador de trajectdria inicia-se aos —0.05rad, tendo uma variagdo até
aos —0.95rad, atingindo a estabiliza¢do ao fim de 5 a 8s em torno de —0.32rad. Em relacdo a
funcdo do controlador LQR, esta inicia-se aos 0.05rad, tendo uma variagdo até aos —1.05rad,

atingindo a estabilizac¢do ao fim de 10s em torno de —0.32rad.

Por fim, observando o gréfico fig.3.21, respectivo ao comportamento do angulo de trajectdria,

concluiu-se, mais uma vez, que o controlador de trajectéria é mais rapido e suave que o LQR.
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FIGURA 3.20: Variagdo do Angulo de Ataque em relagdo aos controladores.
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FIGURA 3.21: Variagdo do Angulo de Trajectéria em relagdo aos controladores.

Visto que, a fungdo respectiva ao controlador de trajectdria, inicia perto dos —0.01rad, tendo
uma variacao até aos —0.025rad, comecando a estabilizar, por completo, ao fim de 5 a 8s de
simulacdo, em torno de —0.014rad. Enquanto que, a funcdo respectiva ao controlador LQR
inicia, aproximadamente, aos —0.006rad, tendo uma variacdo até aos —0.028rad, comegando a

estabilizar, em torno de —0.014rad, num intervalo de 5 a 8s de simulagao.

Os resultados dos graficos aqui apresentados, encontram-se de acordo com os resultados previs-
tos pela tedrica. Verifica-se que o controlador de trajectdria € mais rdpido e suave a estabilizar do
que o controlador LQR, apesar de ambos forcarem o sistema de estudo a estabilizar no valor de
referéncia imposto, ou seja em torno de zero, que corresponde ao facto da variagcdo da varidvel

se igualar ao valor de referéncia, obtendo o resultado nulo na sua diferenca.

A sua origem advém do facto da itera¢do do vector de controlo, no LQR, depender somente da
matriz de controlo K e do vector de estado iterado anteriormente. No controlador de trajectéria, a
iteracdo do vector de controlo € considerado um erro relacionado com a diferenga entre o vector
de estado iterado anteriormente com o vector de estado de referéncia. Uma fun¢do de erro
relacionada com a diferenca entre a fungdo obtida por cada iteracio e com o sistema dependente

da matriz A e B, itera-se sempre o novo vector de controlo na vizinhanga do vector de controlo
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iterado anteriormente. Observa-se também, que em cada iteracdo € realizada uma nova iteragdo

sobre o erro e a nova funcao de erro.

3.2.4 Dinamica de Voo

Enquanto que, no sistema linearizado, sdo as equacdes que correspondem somente a parte do

voo longitudinal, que estdo representadas pelas eqs. 1.31, 1.32, 1.33 e 1.34, sabendo que:

V=vVut+w2v=0 (3.14)
Y=6—0 (3.15)
o = arctan it (3.16)

u

S6 as podendo utilizar porque o sistema em estudo é observavel.
A simulacdo da dindmica na reentrada foi realizada através do método iterativo de Butcher[14].

O modelo simulado, foi 0 modelo que esta representado: pelos vectores de estado e controlo

eq.3.3 e eq.3.4, pelas matrizes A e B (eqs.3.5 e 3.6) e pelas condicoes eqs.3.1, 3.2 e 3.7.
Obtendo os resultados descritos pelas eqs.3.11, 3.12 e 3.13.

Ap6s os resultados dos gréficos fig.3.1 a fig.3.3, simulou-se um modelo, linearizado e contro-
lado, correspondente sé a fase de voo longitudinal, representado pelos resultados dos graficos
fig.3.22, fig.3.23 e fig.3.24.

No gréfico fig.3.22, pode-se verificar que a velocidade toma o valor inicial de, aproximadamente,
3500m/s, tendo um declive mais acentuada até aos 2500m/s, num intervalo de 10s. Seguida-
mente, visualiza-se que o declive vai suavizando até ser completamente constante, fazendo variar
a velocidade dos 2500m /s até aos Om/s, sendo esta a referéncia para a estabiliza¢do, correspon-
dendo a 305m/s, na realidade. A funcéo estabiliza-se por completo, apds os 210s de simulag@o.
O que significa, que o veiculo terd uma desaceleracdo muito elevada nos primeiros 10s, e depois,
uma desaceleragc@o mais progressiva e suave até atingir a velocidade ideal, para iniciar a sua fase

de aterragem.

Observando o grafico fig.3.23, correspondente ao angulo de trajectéria, que ja foi inicialmente
comentado nos resultados do capitulo 2, em relagdo ao grafico fig.3.21, verifica-se que inicia
,aproximadamente, aos —0.01rad, tendo uma variagao até aos —0.025rad, comegando a estabi-
lizar a 1s, estabilizando por completo ao fim de 5 a 8s de simulag@o, em torno de —0.014rad,
sendo um valor aceitdvel para a fase de reentrada, visto que este tem de ser pequeno para nao

causar danos no veiculo, e também negativo devido a encontrar-se numa fase de descida.
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FIGURA 3.22: Simulag¢do da velocidade com o controlador de trajectoria.
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FIGURA 3.23: Simulacdo do angulo de trajectéria com o controlador de trajectoria.
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FIGURA 3.24: Simulag@o do rumo com o controlador de trajectoria.

Analisando o grafico fig.3.24, respectivo ao comportamento do rumo, visualiza-se que o rumo
mantém-se constante ao longo dos 300s de simulacdo, ou seja tem um declive nulo, confirmando

que de facto a fase de reentrada efectua-se praticamente num plano.

Em suma, ambas varidveis estabilizam em torno de um valor, sendo que a velocidade estabiliza
em torno das referéncia imposta, enquanto que o angulo de trajectéria e o rumo sdo obtidos
indirectamente do sistema, estabilizando-se em valores completamente aceitdveis para a fase

critica em estudo.

3.2.5 Navegacio na fase de reentrada

O modelo simulado, foi 0 modelo que estd representado: pelos vectores de estado e controlo
eq.3.3 e eq.3.4, pelas matrizes A e B (eqs.3.5 e 3.6) e pelas condicoes eqs.3.1,3.2 e 3.7.
Obtendo os resultados descritos pelas eqs.3.11, 3.12 e 3.13.

Ap6s os resultados dos graficos fig.3.4 a fig.3.6, simulou-se um modelo, linearizado e contro-
lado, correspondente s6 a fase de voo longitudinal, representado pelos resultados dos graficos
fig.3.25, fig.3.26 e fig.3.27.
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Analisando o grifico fig.3.25, pode-se visualizar que a altitude toma um valor inicial, aproxi-
madamente, de 110Km, tendo um declive um pouco mais acentuado até aos 40Km, num inter-
valo de 25s. Seguidamente, o seu declive torna-se mais suave e tende para ser nulo, progres-
sivamente. A func¢do estabiliza em torno de zero, que corresponde na realidade a referéncia
de 15Km, aos 260s. Também, se pode observar, que a funcdo da altitude acompanha sempre,
ao longo dos 300s de simulacdo a funcdo de referéncia, concluindo que a altitude encontra-se
completamente controlada. E que, aos 300s de simulag@o o erro entre os valores tomados pela
funcdo da altitude com o controlador de trajectoria e a referéncia, serd de 20 a 25¢m, o que nao

se torna significante.

Observando os graficos fig.3.26 e fig.3.27, que correspondem, respectivamente, ao comporta-
mento da longitude e da latitude, pode-se verificar uma diferenca muito baixa (existe s6 variagdao
a nivel centesimal), levando a considerar uma loxodromia[16] entre os valores iniciais (ponto A)
e os valores finais (ponto B). Uma loxodromia[16] consiste numa curva na superficie terrestre

que forma o mesmo angulo com qualquer meridiano. Tendo as seguintes propriedades:

Qualquer loxodromia diferente de um paralelo € uma espiral logaritmica a volta da Terra

e contem os polos por prolongacao.

Por dois pontos da superficie terrestre com latitudes diferentes passa uma infinidade de

loxodromias.

A trajectdria na superficie terrestre de um veiculo com rumo constante descreve uma

loxodromia (se o vento for desprezdvel).

Uma loxodromia é uma espiral na superficie terrestre.

Se A e B forem dois pontos na superficie terrestre:

A(0°,116.6°) B(7.7°,121.1°)

Longitude diferencial entre A e B:
(AGAB) min = |Ga — Gp| x 60 =|116.31 — 121.18] x 60 = 270y

Latitude de A:

10800 L
L= Tln[tan(?A +45°)] = Oy

Latitude de B:

10800 L
Ly = = Inltan(5> +45°)] = 46339
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Latitude diferencial entre A e B:
(AL g)min = |Lj — Ly| = |0 — 463.39| = 463.39ym
Latitude média entre A e B:
1 1 o

Angulo loxodrémico (V):

(AGAB) min X cOS Ly,

! —0.5813
(ALAB)min

tanV =

vV =30.25°

Distancia loxodrémica (em milha nautica) entre A e B:

AL% ),
(AB)ixo = (f“?‘)/’" =536.43 ~993.3Km
COS

Angulo de correccio de Givry:

A min .
Y= ((;?51an =9.06°

Ou seja, por 136Km que o veiculo desce em altitude, realizard uma loxodromia de 993.3Km em
relacdo a superficie terrestre, e como o angulo de correc¢do de Givry € menor que 10°, reforca
mais uma vez, que a fase de reentrada efectua-se num sé plano, em que os pontos A e B estdao

proximos.

Ao visualizar o gréfico fig.3.28, conclui-se que de facto a reentrada € realizada num s6 plano,

atingindo suavemente a posicao final pretendida.



Capitulo 3. Aplicagées Numéricas

54

12

Altitude [m]

1215

121

120.5

120

[EEN
[N
©
a1

119

Longitude [graus]
[EEN
%
(6x}

118

1175

117

116.5
0

Funcéo da Altitude

Referéncia

0 50 100 150 200

Tempo [9]

250 300
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FIGURA 3.26: Simulagdo da longitude com o controlador de trajectdria.
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FIGURA 3.28: Simulacio 3D do modelo com o controlador de trajectdria.
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3.2.6 Interpretacio dos Resultados

Com a visualizacio dos gréficos correspondentes a velocidade, incluindo a longitudinal e de de-
scida, (figs.3.8, 3.9, 3.15, 3.16 e 3.22 conclui-se que o veiculo, nos primeiros segundos (aprox-
imadamente 25s), terd uma desaceleracdo muito rdpida, provocando uma onda de choque que
afastard um pouco de temperatura da superficie do mesmo, contribuindo para a preservagdo e

seguranca dos seus componentes.

Os mesmos primeiros segundos, correspondem também, a uma descida mais rdpida em relagdo
a altitude, como se pode verificar nos graficos figs. 3.12, 3.19 e 3.25. Esta variacdo, terd uma
influéncia directa na desaceleracdo do veiculo, pois a medida, em que se desce em altitude,
encontra-se mais particulas de d4gua na atmosfera, provocando uma maior fric¢do com o veiculo,
resultando numa maior forca de arrasto. Contribuindo, para que o veiculo quando atingir a
altitude de referéncia esteja com a velocidade de referéncia, o que acontece ao fim de 260s de

simulagdo.

Como o veiculo apresenta uma velocidade muito elevada, nos 10 primeiros segundos, o contro-
lador terd de forcgar o sistema a estabilizar, nesse mesmo tempo, as varidveis correspondentes aos
angulos de trajectdria e ataque, para ndo existir uma falha na reentrada. Verifica-se nos gréficos
figs.3.13, 3.14, 3.20 e 3.21, que realmente, os dngulos de trajectéria e de ataque se estabilizam
nesse tempo, em torno de um valor negativo e pequeno, correspondendo a uma descida mais
suave e segura, de forma a realizar a reentrada numa s6 passagem, com uma desaceleracdo ad-
equada. Podendo, fundamentar com a visualizacdo dos gréficos figs.3.11 e 3.18, respectivos ao
angulo de arfagem, e com a dos graficos figs.3.10 e 3.17, correspondentes a taxa de arfagem,
visto que este também estabilizam em torno de Orad, apesar do dngulo de arfagem s6 obter a
estabilizac@o aos 150s, o que significa que o veiculo terd com a posicao correcta para iniciar a

fase de aterragem.

Relativamente, ao rumo (grafico fig.3.24), latitude (grafico fig.3.27) e longitude (grafico fig.3.26),
analisando em conjunto, conclui-se que a reentrada ¢ efectuada num sé plano, devido ao facto
do rumo ser constante e a variagdo da latitude e longitude € pequena, concluindo que o ponto
inicial (A ou x¢) e o ponto final (B ou xy) sdo proximos. O que significa, que o veiculo iniciard
a reentrada, aproximadamente, nas mesmas coordenadas que pretende realizar a sua aterragem
na superficie terrestre, pois a velocidade de rotacido da Terra é considerada nula devido a ser
muito pequena em comparacao com a velocidade do veiculo, reconfirmando com a visualizagdo

do gréfico fig.3.28, respectivo a simulacio da navegacgao tridimensional.

Ou seja, como todas as varidveis estdo interligadas, ao conseguir controlar, principalmente, a

altitude, consegue-se controlar as restantes varidveis.
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Conclusao

Depois de uma extensiva pesquisa de informacao sobre o tema proposto, elaborou-se uma re-

visdo bibliografica com informacao necessdaria para a realizacao do trabalho pretendido.

Inicialmente, simulou-se a dinimica e navega¢do de um modelo de voo nido linearizado nem
controlado de um certo veiculo aeroespacial. Concluiu-se com a visualizacao dos graficos que
era necessdrio projectar um controlador para forgar o sistema a ir das condi¢des iniciais (xg) as

finais (xy), dentro de um dominio K

De seguida, projectou-se dois controladores (controlador LQR e Controlador de Trajectéria)
num modelo ja linearizado e normalizado. Em comparacio com os resultados dos controladores,
observou-se que ambos estabilizam o sistema, e forcam-no para a referéncia escolhida, sendo o

controlador de trajectéria mais suave e mais rapido.

De notar também que o estudo foi realizado somente para a parte do modelo correspondente ao

voo longitudinal, devido ao facto de o rumo se manter constante durante a fase de reentrada.

Para finalizar, simulou-se a dindmica e navegacdo do modelo j4 linearizado e controlado pelo
controlador de trajectdria, visualizando que de facto o rumo se mantém constante, a latitude e a
longitude variam pouco, pois 0 ponto inicial (A ou xp) € préximo do ponto final (B ou xy), de
acordo com o angulo de correccdo de Givry. O que transmite que a reentrada € realizada num
s6 plano mantendo praticamente estas duas coordenadas, pois a velocidade da rotagcdo da Terra

€ muito pequena em relacdo a velocidade do veiculo, podendo ser desprezada.

A altitude € representada por uma fun¢do com um declive consideravelmente suave, tornando
uma descida suave, podendo reforgar esta afirmacdo com o resultado do angulo de trajectéria e
de ataque que obtém valores pequenos, sendo vantajoso para a seguranca desta fase, como por

exemplo, contribuindo para uma melhor preservacio do veiculo reutilizdvel.
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Em suma, o trabalho realizado demonstrou que realmente a fase de reentrada na atmosfera ter-
restre é uma fase critica, requerendo uma especial atenc@o no seu estudo. Podendo, futuramente,
estimar/optimizar uma melhor matriz de ponderagéo de estado explorando o método descrito na

referéncia [17], para um modelo, independentemente de ser linearizado ou normalizado.
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ABSTRACT

The reentry procedure into Earth’s atmosphere is a motion of natural or artificial objects entering the
atmosphere from space. This procedure is very complex for a spacecraft due to the fact that the vehicle is subject to
constraints on its thermal flux, normal acceleration, and dynamic pressure. As this depends primarily on altitude
control, then two types of reentries can be considered: the ballistic reentry that uses the drag to slow down the vehicle,
with no lift force, and the reentry with elevator that uses the forces for the lifting of a gradual deceleration [1, 2]. For
whatever type of reentry, the spacecraft reaches a much higher speed than an ordinary aircraft may afford, being
necessary to use a much more precise method for the simulation and control of the relative course in comparison with
methods used in the flight simulation of ordinary aircraft. Therefore, precise measurements have to be used for online
simulation and control. This requires to resort to many redundant sensors and to data fusion to enable accurate
measurements to be used.

Sensor measurements are often corrupted by environmental and instrumental noise. Inherent noise
measurements affect efficiency, system monitoring performance and control systems. The greatest disadvantage on
using Inertial Measurement Units (IMU) in flying vehicle navigation stems from accumulated errors across-time. The
implementation solutions of an adaptive and predictive Data Fusion Module of various IMUs have the ability to
estimate and detect incorrect measurements, as well as the sensor intrinsic noise and error characteristics. Therefore, the
real-time data are received with great precision to be used by the spacecraft trajectory control module. Fig. 1 depicts the
flowchart of the inertial data fusion procedure that is the subject of the present paper.

Assume there are n IMUs, each IMU being composed of gyroscopes and accelerometers, measuring the acceleration

vector [&x ay, Ez], and the angular rate vector [f) q ?]. The data fusion module will receive the data from

direct measurements of each IMU and filter them in order to detect and eliminate corrupted or unreliable measurements.
The resulting data are analyzed and combined in order to obtain the most accurate and reliable measurements for the
spacecraft reentry simulation and control. By integrating the acceleration vector we obtain the translational velocity

vector [u Y w:[. Then, we compute the spacecraft attitude angles (pitch(6), roll(¢) and heading (y)) using the

angular rates and the quaternion equations [3]. A fusion method [4] will be presented in the present paper for the
computation of the inertial data that are appropriate for the navigation guidance matters.
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Figure 1 — Inertial Data Fusion Procedure.
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The main objective of the present paper is to implement two independent but complementary modules that
interact with each other for the sake of precise reentry navigation guidance. One is dedicated to data fusion from a set of
Inertial Measurement Units and the other is dedicated to spacecraft trajectory guidance for Earth atmosphere reentry
phase as described above.

The Trajectory Control Module uses the roll (¢), pitch () and heading () rate values obtained by the
multisensory data fusion procedure. Using the values of these variables, the spacecraft trajectory guidance and control
for Earth’s atmosphere reentry will be simulated assuming the reentry phase to occur in a corridor as illustrated in fig. 2,
where the corridor is upper-bounded by the area of too low drag, and lower-bounded by the area of too high

deceleration [1,5].
Overshoot boundary

//

A

X

Figure 2 - Air Corridor (figure adapted) [5, 6]

Based on the shape of the aerial corridor domain, assumed to be compact, smooth and not necessarily convex,
in a tridimensional space, with two boundary states x, and X;, where X, is the reentry initial point, X the terminal point
(fig. 2), and using values obtained from the data fusion procedure, the control objective will be to drive the spacecraft
from o to X;, maintaining it inside the pre-specified corridor domain [6].

The data fusion method will be assessed and compared with other classical methods based on the precision and
robustness of the processed measurements.

References (for the abstract)

[1] Marty, D., Systemes spatiaux, Masson, Paris, 1994, Chap. 2.

[2] Fortescue, P., Stark,J. and Graham, S., Spacecraft Systems Enngineering, Wiley, 32 edigdo, Charp 7.7.

[3] J. B. Kuipers, Quaternions and Rotation Sequences: A Primer with Applications to Orbits, Aerospace and
Virtual Reality, Princeton University Press, 2002.

[4] Martin E. Liggins, David L. Hall, James Llinas, Handbook of Multisensor Data Fusion — Theory and Practice
(Second Edition), CRS PRESS, 2008.

[5] T. Rosario: “Identification of Nonlinear Parameters Based Optimization with Adaptive Step” (in portuguese),
Graduate thesis, Department of Aerospace Sciences, University of Beira Interior, Covilha, Portugal, 2006.

[6] K. Bousson, “Viable Optimal Trajectory Control in a Navigation Corridor”, ICAS’2010, paper ID 532, Nice,
France, September 2010 (to appear).



	Abstract
	Resumo
	Agradecimentos
	Lista de Figuras
	Lista de Tabelas
	Constantes Físicas
	Nomenclatura
	1 Introdução
	1.1 Tipos de Reentrada
	1.1.1 Reentrada Balística
	1.1.2 Reentrada com elevador
	1.1.2.1 Equações gerais do movimento
	1.1.2.2 Estudo simplificado da reentrada

	1.1.3 Comparação entre a reentrada balística com a com elevador

	1.2 Métodos de orientação e controlo de trajectórias com base em modelos de voo na reentrada na atmosfera
	1.3 Objectivos da Dissertação

	2 Métodos de Controlo
	2.1 Controlabilidade e Observabilidade
	2.1.1 Definições
	2.1.2 Caracterização

	2.2 Estabilidade de Lyapunov
	2.3 Método do Controlador Regular Linear Quadrático (LQR)
	2.4 Método de Controlo de Trajectória

	3 Aplicações Numéricas
	3.1 Simulação da Reentrada sem Controlador
	3.1.1 Dinâmica de Voo
	3.1.2 Navegação na fase de reentrada

	3.2 Simulação da Reentrada Controlada
	3.2.1 Modelo Numérico
	3.2.2 Projecto do Controlador LQR
	3.2.3 Projecto do Controlador de Trajectória
	3.2.4 Dinâmica de Voo
	3.2.5 Navegação na fase de reentrada
	3.2.6 Interpretação dos Resultados


	4 Conclusão
	Bibliografia
	Anexo

