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Resumo

Desde a Segunda Guerra Mundial, o desenvolvimento de tecnologia no setor de misseis tem
vindo a representar um fator que pode ser determinante no rumodaHumanidade. Devido a
importancia que constitui, este é um dos setores mais desafiantes a ser investigado.

Com esta dissertacao, pretende-se incrementar alguns fundamentos em duas das areas mais
centrais a atuagao domissil: leis deorientagao e localizagao precisadoalvo.

Assim sendo, na primeira area referida sao exploradas as leis de orientacao a partir das tra-
jetorias efetuadas pelo missil de encontro ao alvo com base nas diretrizes de um controlador
Linear Quadratic Regulator (LQR)classico, bem como, nasdeum controladorobtidode forma
deterministica a partir de um critério de desempenho proposto assente nos conceitos basicos de
Receding Horizon Control (RHC). Conclui-se que o controlador LQR classico exibe uma melhor
performance uma vez que denota trajetorias mais diretas ao alvo e com menor duragao. Futu-
ramente, nao se deverdo descartar controladores originados a partir de outro tipo de critério
de desempenho. Dado que existe a possibilidade destes serem desenvolvidos para situagoes
especificas e consequentemente possam revelar melhor desempenho quando comparados ao
controlador LQR classico.

Todos os sistemas possuem algum tipo de incertezas e/ou perturbacoes. Este facto fomenta a
necessidade da aplicacao de um controlador robusto. A escolha do mesmo baseia-se no contro-
lador LQR robusto alicercado com o método de Artstein, que apresenta excelente desempenho
em osciladores cadticos e também neste estudo, na medida que responde satisfatoriamente
as necessidades para o qual foi desenvolvido. Por sua vez, o controlador LQR classico para as
mesmas circunstancias demonstra carateristicas de robustez insuficientes.

No que concerne & localizacéo precisa do alvo é aplicado um filtro de Kalman-Bucy a trajetoria
real do mesmo. Este método, devido aos resultados obtidos na estimagao da trajetoria do alvo
real e a flexibilidade de implementagao que dispde, demonstra ser uma poderosa ferramenta
para o setor em questao.

Portanto, esta dissertacao introduz alguns fundamentos inovadores ao setor referido neste re-
sumo, revelando que o controlador robusto desenvolvido por Artstein tem uma grande eficacia
para rastreamento de misseis quando sujeitos a incertezas e/ou perturbactes. Por sua vez, o
controtador LQR classico pode eventualmente ser substituido por outro que satisfaga um crité-
rio de desempenho concebido para situagdes especificas. Por ultimo, o filtro de Kalman-Bucy
demonstra elevada aptidao no ambito da localizacao precisa de alvos.

Palavras-chave

Missilintercetor; Alvo; Orientagao; Interce¢ao; LQR classico; LQR robusto; Filtro Kalman-Bucy
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Abstract

Ever since the World War |l, the technology development in the missile sector represents a
factor that can be crucial in the destiny of humanity. Due to the importance it has, this is one of
the most challenging sectors to investigate.

With this dissertation, the aim is to increase some fundamentals in two of the most central areas
to the missile operation: orientation laws and precise target location.

Therefore, in the first-mentioned area , the orientation laws are explored through the already
performed trajectories by the missile against the target based on the guidelines of a classic LQR
controller and also based on a deterministically obtained controller from a performance
criterion proposed, which rests in the basic notions of RHC. It was concluded that the classic LOR
controller depicts a better performance as it shows more direct trajectories to the target with a
decrease in terms of time. Hereafter, controllers originated from other types of performance
criterion must not be discarded, being that there is the possibility of development for special
situation and consequently may reveal better performance when compared to the classic LQR.
All systems have some kind of uncertainty and / or disturbance. This fact encourages the need
of implementing a robust controller. The choice is based on the robust LQR controller coming
from the Artstein method, which suggests excellent performance in chaotic oscillators and also
in that study as it satisfies the needs for which it was developed. On the other hand, classic LQR
controller for the same circumstances reveals insufficient robustness characteristics.

As far as the target location is concerned, a Kalman-Bucy filter is applied to the real trajectory.
This method, due to the obtained results in the real target trajectory's estimation and the
implementation flexibility it has, it proves itself to be a powerful tool to the sector in question.
Moreover, this dissertation introduces several innovative fundamentals to the referred sector,
exhibiting that the robust controller developed by Artstein has a great efficiency in terms of
missile tracking when under uncertainties and/or disturbances. Furthermore, the classic LQR
controller may eventually be replaced by another that can fulfil a performance criterion for

specific situations. At last, the Kalman-Bucy filter shows great skills in precise target location.

Keywords
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Capitulo 1 o Introdugao

Capitulo 1

Introducao

1.1 Motivagao

Atualmente, os misseis apresentam um papel crucial no curso dos eventos da Humanidade, uma
vez que redefinem o Mundo: transformam a ciéncia, a politica, a economia e acima de tudo, o
conceito de guerra. Para o Homem o sentido de evolugao tem sido aprefeicoado ao longo dos
tempos. Desde os primdrdios, procura desenvolver formas de atingir um determinado propésito
e quando este se torna possivel investe no melhoramento do mesmo, passando a recria-lo,
originando dessa forma propdsitos mais complexos. A evolugao da tecnologia associada a misseis
€ um dos casos mais flagrantes desta afirmagao.

A invencao da polvora é o marco impulsionador do desenvolvimento de tecnologia destinada a
rockets, misseis e satélites. Em meados do século vinte, devido ao desenvolvimento da tecno-
logia em diversas areas e a conjectura politica e social que se vivia, esta tecnologia cresceu
de forma exponencial. A origem dos misseis surge aquando dominada a otimizagao de rockets,
se implementaram sistemas de orientagao, com o intuito de torna-los mais rigorosos nas suas
missoes. A partir desse momento, a imaginagao e o engenho humano tém levado este setor a
atingir objetivos nunca antes imaginados: antimisseis, misseis de cruzeiro, misseis balisticos e
misseis taticos.

0 objetivo de um missil é atingir um determinado alvo. Tal como é evidenciado na figura 1.1,
existe um sistema integrado que descreve a missao do missil. Inicialmente, é necessario iden-
tificar sensorialmente e localizar com precisao o alvo com recurso a um determinado filtro.
Seguidamente sao geradas as orientagoes e os controlos que sao "comunicados” ao piloto auto-
matico de modo a que este envie os comandos aos sistemas propulsivo e aerodinamico de forma
a que estes se comportem convenientemente assegurando o sucesso da missao.

Target
Maotion
Target ] A .
Sensors # Filter #| Guidance Law
&
Misstle
Motion
Airframe/ A i
Propulsion Autopilot

Flight Control System

Figura 1.1: Esquema da orientacao e controlo de misseis [63].
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Desta forma, este trabalho realizou-se a partir do desejo de explorar duas tematicas cruciais
nesta area: a filtragem e estimacao da posi¢ao do alvo e o funcionamento da orientagao de
misseis taticos. Um dos meios mais interessantes de explorar a Gltima tematica enunciada e
aplicar um controlo otimoe robusto. Neste caso, foi escolhidoum controlador LQR robusto

pois apresenta um largo trabalho de investigacao decorrido ao longo dos anos, demonstrando ser
versatil e eficaz. Denote-se que o LQR por si s, apresenta algumas carateristicas de robustez.
Para a filtragem e estimagao da posigao do alvo elegeu-se o filtro de Kalman-Bucy pois apresenta
um conjunto de carateristicas e funcionamento que melhor se adequa as necessidades deste
setor.

Em suma, a motivagao para a realizagao deste trabalho ocorre pela contemporaneidade e a
influéncia do tema na vida do Homem, bem como uma adpatagao de um método robusto a um
engenho de elevada complexidade.

1.2 Revisao bibliografica

1.2.1 Fundamentos da orientacdo de misseis taticos

0 sistema de orientacdo de um missil tem como objetivo "guia-lo” ate intercetar o alvo, por
outras palavras, faz com que, a determinado momento, a posicao do missil coincida com a do
alvo e a velocidade do missil seja suficiente para destruir o alvo. Apesar de possuirem este
proposito, os misseis taticos, distinguem-se dos demais por se ativarem apenas em situacoes em
que existem veiculos que possam comprometer de alguma maneira a seguranca. Através dos
conhecimentos do estudo [38], o meio de funcionamento em que estes séo lancados possibilita
que se classifiquem em trés categorias: misseis ar-ar, Air-Air Missile (AAM) ou Air-Intercept
Missile (AIM); terra-ar, SAM e por Ultimo ar-terra, Air-Ground Missile (AGM).

Para que a missao para o qual foi desenvolvido ocorra, o missil tatico realiza, em geral, trés
fases de voo que serao detalhadamente explicadas no primeiro sub-sub-capitulo: impulso, médio
curso e terminal.

No sub-sub-capitulo dois sdo apresentadas algumas técnicas de intercecao de misseis taticos que
podem ser usados de forma exclusiva mas, muitas vezes, sao usadas de forma combinada para
as diferentes fases do voo.

No Gltimo sub-sub-capitulo, exploram-se os conceitos de perseguicao direta e perseguicao in-
direta (navegacdo proporcional). A perseguicao direta subdivide-se em algumas categorias,
constituindo um método eficaz de navegacao. Por sua vez, a navegagao proporcional que ape-
sar de ser o primeiro principio a ser desenvolvido, ainda € muito versatil e com as modifica¢bes
e aumentos adequados continua a ser utilizado nos sistemas de orientacao contemporaneos.

1.2.1.1 Fases de voo de um missel tatico

As trés fases de voo de um missil tatico SAM sdo classificadas em fase de impulso ou boost
phase, fase médio curso ou midcourse phase e fase terminal ou terminal phase. Estas fases de
voo encontram-se representadas na figura 1.2. Como enunciado pelos autores de [41], os outros
tipos de misseis apresentam também fases similares ao representado.

Fase de impulso ou boost phase
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Boost (Inertial) Midcourse (Guided) Terminal (Guided)
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« Safe launch/separation In-iight & | T
= Boost to lllghl speed mrgot
= Establish flight path updates =g
« Arrive al pre-calculaled point / Hendover Endgame Fuzing
at and of boost (EOB) ~ Seeker
- i . acquisition
/ o
« Oft-board target tracking = Onboard seeker/guidance processing
» Onboard or ofl-board guidance processing | - Requires high degree of accuracy and fast
= One or more addilional booster stagas command response
v * Maintain a deslred course = Can require manauvering to maxtmum
« Bring the misstle “close™ to the target capability to Intercept fast-moving,
« Trajectory shaping/energy management evasive targels
» Can be active endo through exo = Active endo or exo, typically not both

Missile Inltlalization

Figura 1.2: Trés estagios de voo de missel tatico SAM [41].

Esta é a primeira fase de voo que o missil efetua para intercetar o alvo. Por norma, nao é
controlada. Caracteriza-se pela identificacao do alvo, ativagdo do sistema propulsivo e pelo
"impulsionamento” do missil até que a sua velocidade operacional se encontre na dire¢ao do

alvo.

Este primeiro estagio é célere pois ocorre até o missil se encontrar marginalmente estavel e
apresentar elevada aceleracao longitudinal [29, 25, 63, 6].

Fase de médio curso ou midcourse phase

Esta fase procede a anterior e geralmente, exibe a maior duragao.

Nesta fase, as técnicas de intercecdo atuam em pleno, dado que imprime-se ao missil as orien-
tacdes necessarias para que este cumpra a sua missdo. Para tal pode ser orientado para atingir
o alvo diretamente ou numa area estrategicamente definida [6, 55, 19, 10].

Fase terminal ou terminal phase

Corresponde a fase de encontro do missil com alvo. Apesar de Ultima, € a fase mais importante
do voo, pois determina o sucesso ou falha da missdo.

Tendo em conta as limitacdes de combustivel e manobrabilidade do missil, este aproxima-se o
mais depressa possivel do alvo de forma a interceta-lo. Sendo assim uma fase relativamente
rapida.

Salienta-se ainda que a intercecao raramente acontece quando atinge diretamente o alvo. Usu-
almente, o missil passa proximo do alvo e explode com a sua ogiva. Pode deste modo dizer-se
entdo que a eficicia da fase terminal e consequentemente da missao, é resumida por quao perto
o missil consegue passar do alvo, por forma a atingi-lo [6, 55].
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1.2.1.2 Técnicas de intercecéo tatica

A figura 1.3 mostra uma possivel classificagao dos misseis taticos relativamente ao método de
orientacao. Independentemente da técnica usada, o missil deve ter capacidade de manobra
satisfatoria (Gravitational Force (g force)suficiente) paraintercetaro alvo a umadistancia

letal para este. Devido a extensao do conteudo, serao apresentadas apenas as técnicas de
orientacoes mais utilizadas.

Missile
Guided Unguided
|
Nonhoming Homing Direct (or external guidance)
| I | | 1
Inertial Proprammed  Active  Semiuctive Passive Command Beam CLOS  Porsuil

rider

Figura 1.3: Classificacao de diferentes tipos de misseis [55].

Orientacao Homing

Este tipo de orientacdo pode ser usado numa, duas ou todas fase de voo como o caso de alguns
misseis de curto alcance [42]. Propicia que o missil selecione o alvo, identifique a sua posi¢ao
e o oriente ao encontro do mesmo de forma auténoma através do envio de comandos para as
suas proprias superficies de controlo. Esta autonomia advém de sensores direcionais localizados
no missil que detetam pequenos deslocamentos angulares entre si e 0 seu alvo. Este sensores
utilizam algumas carateristicas distintivas do alvo como calor, radiacao emitidos, entre outras
[41, 35, 55]. Consoante o nivel de autonomia imprimida ao missil pode-se dividir este tema em
trés categorias: Homing ativo, Homing semi-ativo e Homing passivo.

« Homing ativo: é um sistema completamente auténomo, porque possuiu todos sistemas que
permitem identificar e perseguir o atvo (antena transmissora, antena recetora, recetor,
processador de sinal e computador de orientacdo). Estes encontram-se incorporados no
missil. Deste modo, com este sistema, o missil transmite radiacao eletromagnética para
o alvo e recebe a energia refletida por ele. Tal como representado na figura 1.4.

A vantagem mais significativa reside na completa autonomia que possui, basta lancar o
missil e este usa a filosofia de fire-and-forget, ou seja, depois do lancamento, o missil
é capaz de atingir o alvo sem precisar de comandos/orientacdes externas ao mesmo. As
desvantagens sdo o custo e o peso elevados devido a complexidade dos sistemas e a trans-
missdo da radiacdo por parte do missil pode fazer com que o alvo detete o missil e consiga
fugir dele.

« Homing semi-ativo: este sistema é menos auténomo que o anterior, pois € uma fonte de
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Missile
* /-\fransmimd energy

“Reflected energy

Figura 1.4: Homing ativo [39].

radiagao externa e controlada (radar) que transmite a radiacao ao alvo, enquanto que o
missil apenas recebe a energia refletida pelo mesmo. Isto &, o transmissor de energia fica
externo ao missel mas os recetores (atena recetora, processador de sinal e computador de
orientacao) encontram-se na sua composicao. Para melhor compreensao do explicitado,
recorrer a figura 1.5. Este sistema € mais simples que o anterior e permite orientacdes
com intervalos de tempo maiores e com menos limitagdes externas na sua aplicacao. A
grande desvantagem ¢é a obrigatoriedade de transmissao de radiagao ao alvo durante todas
as fases de voo.

Torget

Missile * '
/\Transmitted energy

Ground “Reflcted energy

station

Figura 1.5: Homing semi-ativo [39].

« Homing passivo: este sistema utiliza a energia que o alvo emana sujeito as condi¢bes que

5
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se encontra. Podendo ser sob a forma de ondas sonoras, de calor ou de luz .

0 missil contem um recetor que deteta o tipo de energia que € emitida pelo alvo, um
processador de sinal e um computador de orientacao. Na figura 1.6 esta representado o
modo de funcionamento deste sistema.

Energy émanated >

/ from the tagget
\ )
La

Missile =
/ \\‘&Target

Figura 1.6: Homing passivo [39].

Os beneficios deste sistema sao a maior simplicidade e o menor custo. Quanto as desvan-
tagens podem enumerar-se as limitagdes dos sensores utilizados e o seu funcionamento
ser dependente da emissao de energia suficiente por parte do alvo.

Orientacdo por comandos

Este tipo de orientacao usa um radar de rastreamento externo ao missil, situado numa estagao
terrestre. Esta utima tem a responsabilidade de medir as posi¢des e velocidades do alvo e do
missil e gerar os comandos através de um computador de orientacao e posteriormente comunicar
ao missil as diretivas de como se deve comportar. E conhecida por ser uma orienta¢ao de trés
pontos: missil, alvo e estagao terrestre, como mostra a figura 1.7.

Em situacdes de comando puro existe a fase de impulso, a fase "comandada” de meédio curso e
por fim a fase terminal. Nestas circunstancias, a ultima fase decorre rapidamente uma vez que
o missil se encontra proximo do alvo tornando-se dificil gerar novos comandos de orientacao e
consequentemente atualizar a manobra a ser efetuada. Os sistemas de misseis de curto alcance
usam bastante este sistema pois os erros de rastreamento sao diminutos.

Por fim, uma grande desvantagem da orientagao por comando é a necessidade de uma elevada
taxa de dados (frequéncias altas) da fonte externa para a conveniente transmissdo da energia
ao alvo, implicando assim que facilmente o alvo consiga detetar essas frequéncias e realize
manabras evasivas para escapar [26, 50, 42].

Beam rider

Neste caso, a estacdo do solo emite um feixe de radiagao eletromagneética que rastreia a posicao
do alvo. O missil, por sua vez, através de equipamento de reconhecimento de feixes eletromag-
néticos deteta esse feixe e desloca-se para o eixo central do mesmo. Uma vez localizado nesse

6
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Figura 1.7: Orientagao por comandos [4].

eixo central, o missil encontra-se orientado na direcao do alvo e por isso nao serao enviados
sinais para o sistema de controlo, indicando que nao sao precisas corre¢des de trajetorias até
este realizar a manobra de intercecao; seja ela para perseguir o alvo diretamente ou para prever
um ponto devidamente calcutado onde se realize a colisdo. De modo a ilustrar este conteiido
recorreu-se figura 1.8.

A orientagao Beam rider permite que varios misseis estejam sobre o mesmo controlo ou mesma
faixa de radiacao eletromagnética transmitida pelo rastreador, o que lhe confere uma enorme
vantagem. Por outro lado, deve ser usado um feixe estreito de radiacao, uma vez que quando se
alarga o feixe de radiacao a probabilidade de perda de localizagao do alvo € elevada [18, 52, 42].

Comando de orientacdo para a linha de visao

0 objetivo deste tipo de orientagao é comandar o missil para realizar uma trajetoria o mais si-
milar possivel a linha imaginaria que junta a estacao rastreadora em terreno e o alvo, conhecida
como linha de visao ou LOS. A LOS € a linha imaginaria que se forma entre o intercetor e o atvo
durante a perseguicao. Esta é diferente para cada dois corpos em estudo, ou melhor, a linha de
visdo que uma estacao rastreadora tem em relagao ao alvo é diferente da linha de visao que o
missil tem em relagdo a este, havendo assim duas LOS diferentes. Como esta linha muda o seu
comprimento e orientacao ao longo da missao, por norma para auxilio matematico, expressa-se
a razdo de LOS que corresponde a velocidade angular, em radianos por segundo.

Deste modo, a estacao rastreadora envia os comandos para o missil seguir a sua linha de visdo
em relacdo ao alvo de modo que partilhem a mesma LOS, como mostrado na figura 1.9.

Este tipo de orientagao adequa-se para misseis que realizem manobras pequenas com velocidade

7
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Figura 1.8: Orientacao Beam rider [18].

Ground tracker LOS s
Turget

Figura 1.9: Orientagao LOS [26].
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moderada e para um curto alcance [55, 52].

1.2.1.3 Perseguicdo

Nesta seccao serao apresentados em detalhe os dois metodos de navegagao mais utilizados
que se aplicam as técnicas de intercegao acima descritas que sao a perseguicao e a navegagao
proporcional explicados nos subcapitulos um e dois, respetivamente. Na tabela 1.1 aparece de
forma sucinta quais métodos de navegagao que mais se adequadam a cada uma das técnicas.

Tabela 1.1: Métodos de navegacao usados em cada técnica de intercegao [55].

Type Methods of Navigation

Active Homing Proportional Navigation
Pure Pursuit
Deviated Pursuit
Semiactive Homing  Proportional Navigation
Pure Pursuit
Deviated Pursuit
Passive Homing Proportional Navigation
Pure Pursuit
Deviated Pursuit

Command Any Method

Beam Rider . -

(or CLOS) Line-of-Sight
Programmed

Perseguicao direta

0 conceito desta orientacao é manter o missil direcionado em rela¢édo ao alvo em todos os
instantes, isto é, manter o missil a seguir a LOS formada entre missil e alvo a cada instante.
Adequa-se para alvos que manobrem pouco e nao voem com velocidades altas. Revela ser pouco
sensivel a ruido e apresenta facil implementacdo. As suas lacunas sao as seguintes: dificuldades
na manobrabilidade, dificuldades em fazer com que o missil tenha uma velocidade mais elevada
que a do alvo e a atingir alvos evasivos uma vez que este tipo de orientagao obriga a que os
misseis efetuem uma maior curvatura de manobra na fase terminal [52, 43, 50, 42]. Existem
subcategorias deste tipo de orientacao: a perseguigao pura, a perseguicao lead e a perseguicao
desviada.

« Perseguicdo pura: Neste tipo de perseguicao, o missil voa em linha reta em diregao ao
seu alvo de modo a colidir com o mesmo.

« Perseguicdo lead: Neste caso, a orientagao prevé um ponto que o alvo ira ocupar para o
intercetar. Esta condicdo permite que este tipo de perseguicao seja mais eficiente do que
a de perseguicdo pura, todavia manifesta os mesmos problemas de alta manobrabilidade
e velocidade elevada.

Existe uma extensao desta perseguicido denominada colisao lead. Esta prevé o ponto de
colisao a frente do alvo se este continuasse em linha reta sem aceleracao. Embora seja
dificil o alvo se comportar nestas condigdes, este método requer um controlo minimo do
missil 0 que se traduz num aumento de eficacia. A perseguicao pura, a perseguicao lead e
a coliso lead encontra-se resumidas na figura 1.10 para melhor compreensao da diferenca
entre elas.
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TARQET INTERCEPT POINTS
TRACK P
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TRACKS {LC)

1

Figura 1.10: Perseguicao pura, perseguicao lead e colisao lead [43].

« Perseguicdo desviada: Esta perseguicao é semelhante a pura com a excegao de que o
missel segue a LOS através de angulos fixos. Teoricamente € usada para reduzir erros ale-
atorios. Nao é, nem foi, usado para nenhum caso real em concreto devido a dificuldadede
implementacao do mesmo problematica exibida na figura 1.11 .

d“"
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_.____’6_______-__.__ =]
-
-
P

-
-
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Figura 1.11: Perseguicao desviada [55].

Perseguicdo indireta: navegacao proporcional

0 conceito da navegacao proporcional baseia-se no principio se dois veiculos se estdo a aproxi-
mar com uma velocidade relativa entre eles constante a medida que se deslocam; entao eventu-
almente os dois veiculos irdo colidir. Por outras palavras, se o missil e o alvo estdo a aproximar-se
e a razao de LOS formada entre eles nao variar em relagao ao sistema inercial considerado, irdo
eventualmente colidir.

Neste caso, o missil movimenta-se numa diregdo calculada de forma criteriosa com velocidade
constante até encontrar com o alvo. Qualquer variacdo na razao LOS, este método calcula
os g force necessarios para anular essa mesma variagao. Ainda é importante referir que esses
g force correspondem & aceleraco que é perpendicular a LOS instanteana e proporcional a razao
LOS e a velocidade de aproximagao como mostra a figura 1.12 .
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Daqui surge a sua lei fundamental [64]:
ne = N'V,.A(1.1)

Onde:

n. : aceleracao normal ou lateral [ft/sec?]
N': constante de navegacgao (ganho escothido pelo designer,usualmente entre 3 e 5)
V,: velocidade de aproximacao (diferenca entre velocidades missil e alvo) [ft/sec]
A: razao da LOS [rad/sec]

-'N

Missile

Figura 1.12: Navegacao proporcional [64].

Este conceito apresenta dificuldade de implementacao para casos em que o alvo apresente
elevada manobrabilidade pois a navegagdo proporcional tem em conta a velocidade do alvo,
mas nao a aceleragao dele.

Por outro tado, como se pode concluir esta metodologia assenta num conceito muito simples,
facil de implementar e nao muito propenso a ruidos do sensor. E por isso que tem sofrido varias
melhorias e aumentos e continua a ser utilizado em diversos sistemas de orientagao. Caso
disso é por exemplo, no caso do homing ativo onde produz medidas eficazes da razao de LOS
e dos misseis intercetores de aplicagdes com infra-vermelhos onde "estima” a velocidade de
aproximacao [52, 43, 64, 63].

1.2.1.4 Carateristicas do caso de estudo

0 objeto de estudo desta dissertacao visa a aplicagao nos seguintes campos:

« Misseis do tipo AIM ou SAM, uma vez que a trajetoria do alvo em questdo é obtida através
de uma trajetoria de uma aeronave real, o missil perseguidor tem de ser langado a partir
do solo ou do ar;

« Fase de voo de médio curso, pois é nesta fase que o missil rastreia o alvo com preciséo
(fittragem) e define o plano de orientacao para entrar em rota de colisao com o alvo;

« Qualquer tipo de técnica de intercecdo acima descrita pois conseguem usar métodos de
navegacao usados neste trabalho;

11
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. Método de perseguicao com base na perseguicao direta e na LOS, pois nesta dissertacao é
garantido que o missil € direcionado para o alvo em todos os instantes.

1.2.2 Enquadramento do controlo

No caso das aplicacoes em que se considera a perseguicao direta de misseis taticos € importante
desenvolver leis de orientacao que sejam eficientes a garantir o sucesso da missao, nomeada-
mente levar o missil a encontrar-se com o alvo de alta manobrabilidade. Para este fim, ¢ preciso
recorrer a métodos de controlo que garantam esse sucesso.

0 desenvolvimento da area de controlo surge com o inico da Segunda Guerra Mundial. Tal acon-
tecimento teve um enorme impacto na sociedade e no desenvolvimento da tecnologia em geral.
Assim, no final da década de 50, a comunidade cientifica usufruia de um forte conhecimento
na area de controlo. No seguimento do avango nesta area de conhecimento, surgem na década
de 60, devido ao trabalho desenvolvido por Kalman, importantes técnicas de controlo moderno
das quais se destaca, o conceito de solugao 6tima aplicada ao dominio de tempo e o desenvol-
vimento da teoria basica acerca dos reguladores lineares quadraticos [23]. Esta teoria faz parte
do controlo étimo moderno e tem sido aplicado aos mais diversos casos [56, 24].

0 controlo étimo instiga o desenvolvimento de um controlador que ofereca uma boa perfor-
mance relativamente a um critério de desempenho, isto €, levar o controlador a usar a menor
quantidade de energia de modo a que a saida va para zero. Desta forma, o conceito de 4timo
é associado & minimizacao quadratica de energia das fungbes do controle de Lyapunov. Estas
funcdes de controlo sio desenvolvidas no ambito da inovacao do conceito de estabilidade de
sistemas nao lineares. Este conceito esta associado ao ganho ou perda de energia do sistema
efetuado por Lyapunov em 1897, que se encontra explicado na seguinte documentacao [7].
Nos casos em que o controlo 6timo LQR conduz o sinal para um valor de referéncia diferente de
zero, tal como o caso do LQR classico, é feito com recurso a solucao de Riccati. Mesmo para
esta solucio surgem os mais diversificados estudos e otimizagoes [45, 49, 12, 36, 37].

Na vida real, todos os sistemas apresentam incertezas que podem levar a que o desempenho
do controlador nao seja o melhor. Sendo assim admite-se que a robustez é uma carateristica
desejavel nos mais diversos sistemas de controlo e por isso deve ser um parametro sempre a ter
em conta na projecao de novos controladores. Apesar do controlador LQR classico possuir boas
propriedades de robustez [24], muitas vezes nao é suficiente para garantir que o objetivo seja
cumprido satisfatoriamente. Neste contexto, surgem os controladores robustos com objetivo
de colmatar a necessidade de contornar estas incertezas levando a que o comportamento do
controlador retina um conjunto de carateristicas, capazes de solucionar os objetivos propostos,
como exemplificado em 1.13. Neste sentido, tem sido realizado ao longo do tempo um estudo
intensivo nesta area sobre controlo robusto de sistemas incerto [48, 44, 62, 60, 20, 13] . Aliando
esse controlo robusto ao controlo 6timo surgem outras tantas ou mais obras importantes no
ambito de rastreamento de trajetdrias de veiculos tais como nos seguintes estudos [16, 17, 51,
27, 57, 401 .

Desta forma, para esta dissertacao aplica-se o controlador robusto LQR usado em [14], no qual é
usado uma metodologia desenvolvida por Artstein [3]. Este método tem tido algumas aplicagoes
em osciladores cadticos como em [2]. Para este caso procura-se imptementar este tipo de
controlador no rastreamento de trajetoria de um missil e consequentemente verificar o seu
desempenho, isto é se o sistema tem capacidade de resistir as perturbacoes e consequentemente
atingir o equilibrio.

Por (ltimo, o filtro de Kalman-Bucy provém inicialmente da terceira publicacao de Kalman
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x 4 ———  Controlo Robusto
Controlo Nao Robusto

X referdnoa

X inicial

t-

Figura 1.13: Relagao entre controlo robusto e controlo nao robustof2].

acerca de filtros 6timos juntamente com a otimizacao matematica feita por Bucy em 1961 em
[22]. Este filtro permite que através da solucao de Riccati, seja possivel efetuar a observagao
do sistema. O filtro de Kalman é composto por cinco equagoes, enquanto o filtro de Kalman-
Bucy é composto apenas por duas. O primeiro & composto por duas fases: a fase de previsao
e a fase de correc¢ao, funcionando como um sistema de realimentagao, de forma a fornecer
continuamente a melhor solugao. Enquanto no Kalman-Bucy como se passa no dominio continuo
as duas fases fundem-se, dando origem a apenas duas expressoes. No filtro de Kalman [21],
as equacdes aparecem discretizadas, o que faz com que seja mais intuitiva a sua percepcao ao
separar o filtro em duas fases. Permitindo assim que a variacao dos sistemas possa ser linear
ou nao linear; exista o recurso & algebra linear e com isso, sistemas Multiple Input Multiple
Output (MIMO) e por fim, a lei de controlo nao fica limitada apenas a avalicao de entradas e
saidas uma vez que o filtro recorre ao uso de variaveis de estado que descreve a dinamica in-
terna do sistema. No entanto, estas carateristicas aumentam consideravelmente o tempo de
processamento e a redundancia, o que no setor da Aeronautica nomeadamente da Defesa se
torna desvantajoso, uma vez que o tempo de processamento e a precisao sac essenciais. Ja o
filttro de Kalman-Bucy, é composto por duas expressoes, o que faz com que o calculo se passe no
dominio continuo, tornando-o mais simples, uma vez que nao se tem previsdo nem correc¢ao,
diminuindo o tempo e energia gastos no seu calculo [31].

1.3 Objetivos

Tendo em consideragao todos os fatores motivadores descritos anteriormente para a execugéo
desta tematica, a investigacao efetuada nesta tese tem como principais objetivos os seguintes
topicos:

« Filtrar e estimar a trajetoria real de um alvo e verificar a precisao do mesmo.

+ Avaliar o desempenho da trajetoria de um missil intercetor de perseguicdo direta com a
aplicacao de uma controtador LQR classico e perante a aplicagao de um controlador que
seja obtido deterministicamente, verificando o comportamento de ambas.

« Avaliar o desempenho da trajetoria de um missil intercetor de perseguicao direta com a
aplicacao de uma controlador LQR classico e perante a aplicagido de um controlador LQR
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robusto quando o sistema estiver sujeito a perturbacoes, verificando o comportamento de
ambas.

1.4 Estrutura da dissertacao

De modo a assegurar uma boa compreensao, esta dissertacao € dividida em varios capitulos.
No capitulo 1, é feita uma introducao ao tema em questao. Comeca-se por apresentar os ar-
gumentos que constituiem a motivacao do tema, seguindo de uma revisao bibliografica na qual
se efetua um elencamento dos fundamentos Uteis da orientagao dos misseis intercetores e do
controlo. Sao ainda apresentados os objetivos do trabalho.

No capitulo 2, descrevem-se as propriedades do controlo na orientacao de misseis taticos, onde
se enquadra a modelagao do sistema, seguidamente introduz-se o controlo 6timo LQR e, por
altimo sio apresentadas as carateristicas do controlador LQR robusto utilizado para o caso de
estudo desta dissertagao.

O capitulo 3, dedica-se a descricio da filtragem e estimacao da posicao do alvo. Para tal
descrevem-se o método dos observadores, os principios desse filtro e em uttimo o enquadra-
mento ao caso de estudo.

O capitulo 4 constuiu as simulagdes e resultados. Neste, 530 expostos as consideragoes para 0
estudo, os resultados obtidos e as devidas ilagoes retiradas dos mesmos.

O capitulo 5 € constituido pelas principais conclusoes acerca desta dissertacao e posteriormente
apresentam-se os trabalhos futuros que poderao a vir ser desenvolvidos nesta area.

Por fim, os apéndices contém a informagao complementar & apresentada no corpo da disserta-
¢ao.
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Capitulo 2

Propriedades do controlo na orientacao de misseis
intercetores

Neste capitulo é feito o enquadramento do controlo na orientagao de misseis taticos. Quando
se utitizam os conceitos de controlo é necessario modelar os sistemas fisicos de modo que ma-
tematicamente estes traduzam o comportamento que realizam. Para tal, no subcapitulo um
é feita a clarificagao de algumas classificagoes de sistemas que sao utilizadas ao tongo deste
trabalho.

A teoria de controlo moderno constituiu um avango a teoria classica de controlo. A teoria clas-
sica tem por base o0 estudo de modelos simples como os Single Input Single Output (SISO) através
de ferramentas simples como as transformadas de Laplace e por sua vez a analise dos sistemas
dindmicos tem por base uma resposta frequencial. Ao passo que a teoria moderna de controlo
visa o estudo de modelos mais complexos os MIMO, este baseia-se na defini¢ao de um objetivo e
na verificacao do controlador que melhor se adequa a esse fim com base na analise das variaveis
de estado. Este estudo apresenta dois meios de resolugao: controlo em malha aberta ou con-
trolo em malha fechada (realimentacao ou feedback). No primeiro caso, o controlador depende
apenas do tempo e nao do estado, o que faz com que o sistema se sujeite ao controlo inicial, ne-
gando a hipotese do utlizador efetuar correcoes de perturbagoes inesperadas e/ou imprevistas.
No segundo caso, existe a conservagao da unicidade das solugdes, ou seja cada condigao inicial
devera ser pelo menos localmente integravel e limitada pelas restriges impostas ao problema
de controlo, fazendo com que seja possivel corrigir uma parte das perturbagdes e incertezas
[59]. Conferindo-lhe assim melhores carateristicas para a tematica a ser desenvolvida.

0 subcapitulo dois introduz a teoria de estabilidade de Lyapunov que descreve uma forma de de-
terminar a estabilidade de um conjunto de equagoes diferenciais ordinarias utilizando desigual-
dades matriciais lineares. Esta teoria constitui um marco pioneiro neste ramo mas mantem-se
contemporanea e como tal fundamenta muito dos conceitos que surgem nos subcapitulos poste-
riores. Devido & importancia que contempla, os conceitos basicos desta tematica encontram-se
devidamente explicados nesta seccao da estrutura deste capitulo.

Uma das teorias que mais tem sido desenvolvida para lidar com problemas de incertezas e pertur-
bagdes é a teoriadocontrolo 6timo. No caso deste trabalho pela facilidade de implementagao

e analise foi escolhida a controlo 6timo dos controladores LQR que se encontra desenvolvida no
subcapitulo trés.

Neste contexto aparece também o controlo robusto que visa estabelecer um controlo rigoroso
até nas pequenas perturbagdes, isto €, um ramo da teoria de controlo que trata das incertezas
entre o modelo nominat e o real. O subcapitulo quatro propde a descricao do controlo robusto
aplicada a reguladores lineares quadraticos.
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2.1 Modelagao do sistema

A modelacao matematica de problemas fisicos tem por base o uso de sistemas. Existem varios
tipos de classificacoes de sistemas contudo serao descritos trés tipos de classificagoes funda-
mentais neste trabalho que dizem respeito a linearidade, variagao e continuidade no tempo.
Relativamente i linearidade, os sistemas dividem-se em lineares e nao-lineares. De um ponto
de vista fisico, estes diferem pelo facto de que os primeiros usam o principio da sobreposicao
de efeitos, figura 2.1, ou por outras palavras, a resposta do sistema a uma dada entrada ndo é
afetada pela presenga simultdnea de outras entradas [65], e por este motivo pode ser modelado
através de equagées lineares, enquanto que nos segundos nao se aplica o principio da sobreposi-
cao e dessa forma, existe o aparecimento de novas frequéncias no sinal de saida que nao existem
no sinal de entrada. Embora os sistemas nao lineares sejam mais completos no que respeita a
integridade dos fenémenos dinamicos, os sistemas lineares apresentam uma maior utilizacao,
uma vez que grande parte dos fendmenos fisicos conseguem ser descritos por comportamen-
tos lineares nos seus pontos de operacao. Existe um grande nimero de solugdes numeéricas ja
desenvolvidas para este caso. Nos casos em que nao existam essas solugoes é possivel obter,
facilmente, as solucdes numéricas com alguns limites de precisao. Para os sistemas lineares
acrescenta-se & sua vasta utilizacdo o uso para descrever partes de sistemas nao-lineares cuja
solucdo nao é analitica [46].

entrada saida
——p| Sistema Linear
entrada N saida
i - 1
1 - 5
o - nti

Figura 2.1: Sistema linear com condigao inicial nula [65].

A segunda categoria acima referida distingue sistemas variantes ou invariantes no tempo. A di-
ferenca entre eles, tal como o nome indica, nos sistemas invariantes os parametros mantém-se
constantes com o decorrer do tempo, ficando o regime permanente com uma dinamica estacio-
naria, ao passo que nos sistemas variantes no tempo acontece o oposto. Na verdade nao existem
sistemas invariantes no tempo, utiliza-se este conceito, em sistemas em que a variagao é lenta,
para simplificagao matematica [11].

No caso da continuidade dos sistemas em relacdo ao tempo, podem categorizar-se trés tipos
de sistemas: os continuos, os discretos e os discretizados. Os sistemas continuos apresentam
sinais definidos ou especificados numa faixa de valores continua de tempo enquanto que os
sistemas discretos sao definidos apenas para determinados instantes de tempo [53]. Por fim,
os sistemas discretizados correspondem aos sistemas que sao tornados discretos a partir de
sistemas continuos [11].

Desta forma, para o estudo de orientagdo de missil tatico com base nos conceitos de LQR para
simplicacdo matematica opta-se pelo sistema linear invariante e continuo. Como tal, para o
caso da dinamica de tempo continuo pode ser representada por um espago de estados, onde a
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primeira equacao diz respeito a equacao de estado do sistema e a segunda a equacao de saida
do mesmo:

a = Ax(t) + Bu(t)
y(t) = Cu(l)

(2.1)

Onde:
» x ¢ R" e corresponde ao vetor de estado
. y ¢ RY e corresponde ao vetor de saida do sistema
« u ¢ R” e corresponde ao vetor de controlo
« A c R"" e corresponde a matriz de estado
» B c R"*» e corresponde a matriz de controlo (ou matriz de entrada)

» C ¢ R*" e corresponde a matriz de saida

2.2 Teoria da estabilidade de Lyapunov

A estabilidade é uma das propriedades mais importante de um sistema. A forma de averiguar a
estabilidade de um sistema passa por conhecer os seus valores proprios. Considera-se que um
sistema dinamico Linear de Tempo Invariante (LT1) do tipo .i — A € estavel se todos os valores
proprios da matriz de estado A apresentarem partes reais negativas, isto €, estarem localizados
no semi-plano a esquerda do eixo imaginario.

Esta propriedade revela ser muito importante na analise de sistemas e € possivel distingui-la
em duas categorias: estabilidade simples e assintética. A diferenca entre estas reside no facto
que a Ultima referida garante que o sistema retoma completamente para o equilibrio mais cedo
ou mais tarde, enquanto que a estabilidade simples assegura que o sistema fica na vizinhanca
do equilibrio, nao implicando necessariamente que o atinja a longo prazo. Além do mais, a
estabilidade assintotica implica a estabilidade simples [15].

A estabilidade pode ser estudada com base na teoria de controlo de Lyapunov. Um sistema LTI tal
como o supramencionado é assintoticamente estavel se e s6 se 3P = PT > (0 no caso continuo
se verificar AT P+ PA < (0 e no caso discreto AT P — PA < 0.

Seja V(x): R* — R uma fungdo com valores escalares tal que:

« V(x) é dita positivamente definida se: Vz # 0, V(x)>0 e V(x)=0 para x=0;
+ V(x) é positivamente semidefinida se: V¢ # 0, V(x)> 0 e V(x)=0 para x=0;
« V(x) é dita negativamente definida se: Va # 0, V(x)<0 e V(x)=0 para x=0;
« V(x) é negativamente semidefinida se: Vz # 0, V(x)< 0 e V(x)=0 para x=0.

Desta maneira, o gradiente de V(x) em x=(z1...2,) € é dado por:

YV () (‘)(‘)L(z)”gl“) 2.2)
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A derivada de V(x) em relacao ao tempo ao longo da trajetoria e definida por:
. ZL OV () day,
V() ; Owy dt (2.3)

(VV (@) (2.4)

Tendo em conta o acima enunciado a estabilidade simples de Lyapunov assenta no seguinte
teorema, ”"um sistema é estavel na vizinhanga de um ponto de equilibrio +* se existir uma
funcdo escalar V : R — [ satisfazendo as seguintes condicoes:

« V(x) é continua e possui primeiras derivadas parciais continuas numa vizinhanga €2 de +*;
« V(x) é positivamente definida em (, isto é: Vo € Q\{«*}, V() >0 ¢ V(") =10
« V(x) é negativamente semidefinida em €, isto é: Vo € Q\{a*} ¢ V(x) <0.”(8]
Por sua vez, a estabilidade assintdtica de Lyapunov surge com a substituicdo da semidefinicao
negativa, na Ultima condico de cima, pela definicao negativa e por isso o teorema enuncia "um

sistema é assintoticamente estavel na vizinhan¢a de um ponto de equilibrio +* se existir uma
funcao escalar V: R" — R satisfazendo as seguintes condigdes:

« V(x) é continua e possui primeiras derivadas parciais continuas numa vizinhanga de r*;
« V(x) é positivamente definida em (, isto é: Vo € Q\{a*}, V(¥)>0 e V(") =0;
« V/(x) é negativamente definida em (2, isto é: Vo € Q\{z*} e V() <0.”

Os dois teoremas possibilitam analisar a estabilidade assintética local de um sistema. Caso se
pretenda analisar a estabilidade global do mesmo relativamente a um ponto de equilibrio, «~,
é necessario substituir o dominio 2 por todo o espaco R".

Uma funcéo de Lyapunov adequada significa que o sistema e estavel. Contudo nao encontrar
uma tal funcdo ndo implica que o sistema seja instavel. O seguinte teorema explicita esta
condicao: "um sistema é instavel num dominio 22 em torno do ponto de equilibrio .+~ se existir
uma funcao escalar V(r) : R" — R nas seguintes condicoes:

o Vo € O\{z*}, V(z) >0 ¢ V(&) = 0, V(x) & continua e possui derivadas parciais

continuas no dominio (2;

« V(x) é positivamente definida no dominio §2.”[8]

2.3 Controlo 6timo LQR

0 controlo 6timo de trajetérias abrange a estabilizagao do estado, regulagao e controlo da saida
de um sistema e para tal, tem como objectivo encontrar o controlo que permita maximizar ou
minimizar um critério que constituio problema de otimizagéo fundamentat do distUrbio. Para

este caso, & necessario definir cuidadosamente um critério de desempenho ou custo, J, de modo
a garantir que o sistema se comporte devidamente. E consequentemente encontrar solucoes u,
que satisfacam as condi¢6es inerentes, [56], isto é,

'Hl(’igL J{x(t). u(t))

ull

sa: wa(t)~ Az + Bu (2.5)
.I'(O) Qo
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As solucoes, podem ser calculadas deterministicamente ou por meio de alguns metodos desen-

volvidos para uma certa classe de problemas [58].

No ambito desta dissertacao, a otimizagao é destinada ao LQR. Estaescolha baseou-se na
facilidade de implementacao e analise das leis de controlo devido ao longo processo de estudo
que tem sido feito nesta area.

Para este caso em especifico tém sido desenvolvidas diferentes aproximagoes, em que todas
elas admitem que o aparecimento da lei de controlo em circuito fechado encontra-se intrin-
secamente relacionado com o aparecimento da equagao de Riccati. Antes de se utilizar esta
equacao, existem trés condicoes que é necessario verificar antecipadamente, sao elas: o par
(A,B) deve ser estabilizavel, isto €, os modos instaveis sao controlaveis e os modos controlaveis
sao estaveis; a solucdo é sempre maior que zero; a matriz Q deve ser sempre maior ou igual a
zero e fatorizavel; e por uttimo o par (A,C) deve ser detetavel, ou seja, os modos instaveis sao
observaveis e os modos nao observaveis sao estaveis. Se cumpridas estas condigées o uso da
equacao de Riccati é possivel e valido [37, 45, 36]. A sua forma algébrica é dada por:

A" v PA-PBR'B'P+Q -0 (2.6)

Neste caso, pretende-se entdo, minimizar um indice de desempenho quadratico, Quadratic
Performance Index (QP1). O QPI permite que o controlador possua a capacidade de usar sepa-
radamente os sistemas de desempenho de estimacao e o de controto otimo. Entao o QPI esta
associado a energia das variaveis de estado e dos sinais de controlo:

x(t) : [0, 00) -+ R"

> ./(] Z.I', (f)z(lf (2.7)

1=0

/°° () w(t)dt

JQ

Baseado no controlo LQR étimo, foram definidos dois critérios de performance para o sistema
2.1: um para ser usado uma solugcdo desenvolvida por métodos matematicos e posterior apli-
cacao da robustificacao do controlo; o outro critério é estabelecido para que a solugdo que o
minimiza seja encontrada de forma deterministica. Por forma a assegurar o bom entendimento
destes casos seguem-se dois subcapitulos que detalhadamente referem o procedimento para
ambos os critérios [56].

2.3.1 Propriedades do controlador LQR classico

Para o primeiro caso, o compromisso entre as energias de estado e controlo traduz-se pelo
seguinte QPI:

0
J= min/ (£'Qx +u'Ru)dt (2.8)
Jo

A matriz Q é matriz de ponderacao para variaveis de estado, simétrica e semi-definida posi-
tivamente. A matriz R é matriz ponderagao do controlo, simétrica e também definida posi-
tivamente. O peso atribuido a estas matrizes deve ser selecionado cuidadosamente pois estas
estabelecem os limites de utilizacao do controlador. Neste contexto, surge o método de Bryson,
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onde cada matriz € calculada relativamente a sua amplitude maxima de estado e controlo [32],
respetivamente:

(JI'I 1/a e
nR,y=1/u

(2.9)

A limitacao deste metodo reside na dificuldade em determinar os valores maximos de estado

pois dependem dos limites de controlo dados pelas propriedades fisicas maximas das superficies
de controlo. Ainda assim é muito usado como base de partida para processo de iteracao de
tentativa e erro para alcancar os valores satisfatdrios de controlo.

Na tentativa de otimizar este método surgiu outro desenvolvido por Jia Luo e C. Edward [30],
que consiste em calcular a matriz R com base no método anterior e a matriz Q € determinada na
sua forma ideal. Para tal, recorre-se a minimizacao do QPI, J com o uso da matriz Hamiltoniana,
H que por sua vez determina o valor de P através LQR. A matriz Hamiltoniana é representada
por:

11
H nzn 1 BR B (2.10)
Q {1

Para se obter a matriz Q, calcula-se os valores proprios da matriz Hamiltoniana. Estes sao

simetricamente distribuidos ao longo do eixo imaginario, tendo partes reais positivas e negativas
simétricas. Assim a matriz Q é definida por uma diagonal composta pelo vetor gi=(d1,92,.-.,qn)-
Essa diagonal surge de uma otimizagao dos valores proprios da matriz Hamiltoniana, que consiste
em escolher os valores que permitem um melhor desempenho, ou seja, os valores proprios que
minimizem a equacao seguidamente apresentada:

filg) = det(\T — H(q)) = 0 (2.11)

De forma a obter os melhores resultados, este método admite que se 0s valores que minimizem

a equacao 2.11 forem negativos devem ser utilizados em valor absoluto ou o quadrado do valor
dos mesmo. Os valores proprios tém de ser valores positivos, para que as matrizes Q e R sejam
positivas de tal modo que =" Qu e «” Ru sejam também positivos.

Com o intuito de chegar a solugao de controlo que minimiza o custo definido em 2.8, € preciso
parametrizar o vetor decontrolo como umafungao linear dovetor deestado, isto é:

1 Kz (2.12)

Assim o dimensionamento do controlador resume-se em determinar a matriz K, de m linhas e
n colunas, que melhor se ajuste as necessidades de custo minimo. Deste modo, substituindo a
equacao de controlo 4.6 no sistema 2.1 obtém-se o sistema otimizado:

i (A~ BE)r (2.13)

Depois de definidos os valores das matrizes Q e R e a parametrizagao do controlo u, é necessario
encontrar uma funcéo de Lyapunov, V de acordo com o explanado em ?? , para o sistema de
malha fechada sob a forma:

V(e)— o'Pr (2.14)
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Sendo que P é a solucao de Riccati referida em 2.6 e corresponde a uma matriz simeétrica posi-
tivamente definida. Neste caso, a derivada no tempo da fungao de Lyapunov deve ser igual a
oposta da funcao 2.8:

d

(][(:'I’r) Q4 RTRE e (2.15)

V(r)
Sabendo também que:
L (! Pa) PPy 42" Pi (2.16)
dt
Igualando os resultados de 2.15 e 2.16 e substituindo .i: na sua forma 2.13 obtém-se:
a'|(A - BKY'P 4 P(A - BI)e = 2" Q1+ K'REK)e  (2.17)

Desenvolvendo-se a equacgao 2.17, para que o sistema seja estavel, a matriz K tem de satisfazer

a seguinte equacao:
(A— BK)'P+P(A - BK)~ —(Q+K'"RK) (2.18)
Assim a solugao desta equagao acima toma seguinte formato:
K-RrR'B'"P (2.19)
Entao, o controlo referido em 4.6 corresponde a :
w— R 'B"Px (2.20)

A lei de controlo dada em 4.6, significa que o sistema estabiliza em torno de zero. Uma vez que
nao se pretende que estabilize para origem do referencial mas sim para um estado e controlo
de referéncia (r,.;. u,.s) a lei de controlo equivalente é:

U=ty — Kz —125) (2.21)

2.3.2 Propriedades do controlador obtido deterministicamente

Neste caso, mantém-se a ideologia de encontrar um valor de controlo, u que minimize um
critério de desempenho quadratico, J, que para esta situacéao foi baseado nos conceitos de RHC
para esta situagdo especifica [61] e como tal apresenta o seguinte formato:

J(u) = V(:L' — Eref) + (U — Upe I)TI'V (= Upeg)
saa @ =Av+ Bu (2.22)

Uppin <u S Umax

Neste caso, a derivada de equacgao de Lyapunov segue o mesmo formato que da expressdo 2.16.
Assim substituindo o valor de i de 2.22 e com algum desenvolvimento matematico obtém-se:

V(e ) =al ATPx — wTATPay p +u" BT Py — u" B Payey + 2T P(Ax + Bu) — v,y P(Av + Bu)

21

(2.23)
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Sendo que a soma das quatro primeiras parcelas é constante, fica denominada por > e por isso
2.23 resulta na seguinte forma:

V(e —ayey) = 200 — @ g)"PBu o (2.24)

Substituindo 2.24 em 2.22 e com auxilio de simplicacdes matematicas, o criterio a ser minimi-
zado na sua forma simplificada é igual a:

J() = u" W 2(( .r,‘f)',l’B u,’([ll')u by (2.25)

Desta forma, para encontrar analiticamente o controlo u que satisfaz 2.22 basta aplicar por

exemplo 0 método da programagao linear que é descrito em apéndice.

2.4 Propriedades do controlador LQR robusto

O problema essencial na concecao de sistemas de controlo robusto reside na capacidade do
mesmo alcancar um bom desempenho na presenca de incertezas e/ou perturbagoes. 0 de-
senvolvimento de controlo robusto surge pela necessidade de desenvolver uma metodologia de
projeto de controlador consistente atendendo a um ambiente incerto. A modelacao do controlo
robusto varia consoante o tipo de incerteza (perturbagdes estruturadas e nao estruturadas) bem
como o tipo de problema a que se quer aplicar. As incertezas estruturadas apresentam um mo-
delo estruturado, isto &, a incerteza tem uma estrutura que € possivel saber como se comporta
ao longo do tempo, sendo entao um tipo de incerteza que reside apenas nos valores numéricos
dos seus pardmetros. Ao passo que as incertezas ndo estruturadas nao apresentam um mo-
delo/estrutura pois nao se sabe a fonte do erro e como tal apenas é representado o efeito final
do erro [1].

Assim, um sistema esté sob agao de um controlador robusto se cumprirum conjunto depremissas
[2], sendo elas as seguintes:

. O sistema é capaz de resistir as perturbagdes e desempenhar satisfatoriamente a funcao
para qual foi desenvolvido;

« 0 controlo atinge o equilibrio mesmo em caso de perturbacoes;

« Caso o sistema 2.1 passar a ter incertezas e por isso ficar a ser & = Ar + Bu em que
lA— Al < e||B — B < ne. O controlo considera-se robusto se este conseguir retomar
o objetivo pretendido sem ter o modelo exato ou preciso do sistema.

E por conseguinte, o sistema 2.1 quando sujeito a perturbagoes passa a ser :
i = (A+AA)r+ (B+ABu (2.26)

Entdo, tendo em conta o cumprimento de todas estas carateristicas, neste estudo, é aplicado
um controlo étimo robusto baseado na linearizacdo 6tima feita no subcapitulo 2.3 referente
ao caso um. Desta forma, recorreu-se ao método de Artstein [3], de modo a garantir que
independentemente do sinal de entrada, o sinal de saida é controlado e estabilizado tal como
desenvolvido [14]. Em suma, afere-se que o controlador robusto passa a apresentar a seguinte

22



LQR robusto

estrutura:

Em que:

Capitulo 2 ¢ Propriedades do controlo na orientagao de misseis

w=—RIBYP - o (0)) 1) (2.27)

’ (A" —pBR'BYY P
(2.28)
\l,,f(f)
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Capitulo 3

Filtragem e estimacao da posi¢ao do alvo

Existem varios fatores externos que influenciam o comportamento do missil, sendo que a infor-
macao da posicao do alvo o fator mais determinante. Para assegurar uma orientacao rigorosa
e eficaz do missil até ao ponto de colisao, é preciso detetar, identificar e rastrear o alvo, com
elevada precisao.

No caso de se assumir que um modelo de rastreamento nao possui incerteza, o sistema toma o
nome de observacao, surgindo daqui o Método dos Observadores. Este permite prever e estimar
o0 estado de um sistema sem incertezas e sera explicado na integra no subcapitulo um.
Contudo, uma vez que nas aplicagdes de sistemas dinamicos e de controlo, os sensores apre-
sentam algum tipo de ruido ou incerteza e por vezes, alguma incapacidade de fazer leituras de
determinados estados, para assegurar que o ojetivo da missao é alcangado, a modelacéo do sis-
tema ao longo do tempo requer, portanto, o uso de um filtro. Neste caso, a escolha recai sobre
o filtro de Kalman-Bucy por revelar precisao elevada e um tempo de processamento reduzido,
este contelido serd desenvolvido no subcapitulo dois [28].

3.1 Método dos Observadores

As condicdes necessarias e suficientes para se poder estimar o vetor de estado de um sistema
com base nos valores do vetor de saida do sistema sao controlabilidade e observabilidade [54]. A
primeira propriedade referida resume-se a se o estado inicial pode ser ou nao observado (obtido)
a partir da entrada e da saida do sistema, ou seja, " um sistema é observavel se os valores do
valores do vetor de observacao (saida) nos tempos, t*,t*+At,...,t*+hA,(com n maior ou igual a
um, Atsendoo passo deobservagao), permitem ter umaestimativa fiavel dovalor dovetor

de estado no tempo t” [31]. Ja& que a segunda propriedade tem por base "um sistema é de
estado controlavel se se pode guiar o sistema para ir de um qualquer estado até atingir um
outro (qualquer) estado dentro de um prazo finito” [31].

Assim, num determinado sistema é possivel calcular os estados com o conhecimento das ob-
servacdes, isto é, a solucdo para todos os pontos os pontos do sistemas, caso se verifique a
controlabilidade e observabilidade do mesmo [34]. Existem métodos desenvolvidos por Kalman,
que permitem verificar a observabilidade e controlabilidade para sistemas lineares do tipo men-
cionados em 2.1.

Para se proceder a verificacao de observabilidade de um sistema come¢a-se pela construcao da
matriz de observabilidade a partir dos estados A e C, com ordem igual & dimensao n da matriz
AeC:

6-[c ca car .. ca )
O sistema é observavel se a ordem da matriz de observabilidade for igual a dimensao n da
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matriz A:
ordem(0) —n (3.2)

Analogamente ao método anteriormente utilizado, para a verificacao da controlabilidade inicia-

se pela construcao da matriz controlabilidade A:
a-[p ap ap. . A'B ] 63

De modo semelhante, a condicio de controlabitidade é assegurada, caso a ordem da matriz A

seja igual a dimensao n da matriz A :
ordem(A) = n (3.4)

A verificacdo destas carateristicas num sistema é uma condicao fundamental para projetar

qualquer tipo de controlador no espago primal ou dual (segundo caso). Para clarificacio desta
afirmacéo segue-se a formulacao teorema da dualidade de Kalman. Considerando um sistema
num espaco primal E:

i = Ar + Bu
y=Cux+ Du

(3.5)

Sendo:

x o vetor de estado
u o vetor de controlo

0 sistema equivalente no espago dual E*

A*z 4+ C* v
w= B*2+4+ D*v

(3.6)

Sendo:
z o vetor de estado no espago dual
v 0 vetor de controlo no espago dual
w o vetor de observagao no espago dual
A* B*,C* e D* sdo as transpostas conjugadas das matrizes correspondentes

Sendo o sistema no espaco primal (3") e o sistema no espaco dual (3=*), o teorema da dualidade
de Kalman enuncia:

(3) é controldvel, se e s6 se (3_") é observdvel

(3) é observdvel, se e s6 se (3.") é controldvel
Assim este teorema significa que todo o sistema observavel no seu estado primal é controlavel
no respetivo estado dual e que todo sistema controlavel no seu estado primal é observavel no
respetivo estado dual, e vice-versa.
Em relacdo a este teorema € preciso fazer uma ressalva que pretende evitar uma incorreta
interpretacio do mesmo: este teorema nao garante que um sistema controlavel é observavel
e/ou que um sistema observavel & controtavel. Deste modo, o Método das Observagdes permite

estimar o estado de um sistema sem incertezas associadas (=0 e £=0). Assim sendo, 1 diz
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respeito a estimativa do vetor de estado x e por isso o erro de estimagao é:

( -1 (3.7)

A respetiva derivada do erro:
‘ L—a L — Ax = A(x — 2) = Ac,  (3.8)

Pelos mesmo motivos, tendo em conta que:

ey Cr (3.9
Aplicando 3.7,a equagao do erro da previsao da observacao, fica:

¢y, = Ce, (3.10)

As equagdes correspondentes no espago dual das equacgoes 3.8 e 3.10 sao as seguintes:

ed = Aet L Cro o (3.11)
e =0 (3.12)

Das equacdes 3.11 e 3.12 conclui-se que a analogia entre o espaco primal e o espago dual

resulta do erro primal se estabilizar em zero, se e sd se, o erro dual correspondente igualmente
se estabilizar em zero. Surge daqui a necessidade de encontrar um controlador que estabilize
o erro dual para zero, adequado a dinamica do erro nesse espago. Assim a equagao do erro no
espaco dual tendo em conta o uso de controlador pode expressar-se em:

¢4 = (A* — C*L*) ! — (A~ LC)*e! (3.13)

1

Sendo que L*=K corresponde ao ganho de um controlador LQR que estabiliza o sistema, como

descrito no capitulo 3. Nesta situacdo, para o sistema em malha fechada com controlo «
L*¢? que estabilize o erro dual para zero, a teoria dos controladores LQR ensina que ganho
tem de ser respetivamente:

L* ~R'CP (3.14)

Sendo P a solucéo de Riccati também enunciada nesse mesmo capitulo.

Assim, tendo em conta toda explicagao anterior a correspondéncia no espago primal é portanto:
¢, = (A—LC)? (3.15)
E de igual forma,
Alx —2)— LC(x — 1) (3.16)

Tendo em conta 3.8, a equacio do observador que permite estimar o vetor de estado é
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¥ =AF+ L{y — C#) (3.17)

3.2 Filtragem de Kalman-Bucy

O filtro de Kalman utiliza-se para os casos em que nao se pode desprezar as incertezas ou ruidos
no modelo e/ou observacoes, ou seja, 1 # de 0 e £ # 0. Assume-se que estes apresentam
distribuicoes Gaussianas e sao ruidos brancos, ou seja, tém médias nulas e cada um tem valores
descorrelacionados ao longo do tempo, respetivamente.

Este filtro surgiu com intuito de complementar as falhas do Método dos Observadores e da
necessidade de haver um método que nao utilizasse valores de ruido com distribuicao conhecida,
pois em situagdes como desta dissertacéo nem sempre se sabe o tipo de perturbagao do sistema.
Deste jeito, o mesmo é capaz de prever as matrizes de covaridncia, sem que estas tenham
significado probabilistico e que seja robusto ao ponto de anular os ruidos [31].

Para melhor explicacdo do tema consideremos um sistema semethante ao 2.1 com incertezas
associadas:

i = Ax + Bu -+ n(t)
y=Cu+E(t)

(3.18)

E importante referir que vetor de observagao y é conhecido enquanto que vetor de estado x

nio. Este método acrescenta dois pormenores ao anteriormente descrito: a solugéo da equacao
de Riccati é diferencial e as matrizes Q e R serem, respetivamente:

Q= E@m’) (3.19)

R-E(") (3.20)

Para finalizar, salientam-se ainda algumas das vantagens de utilizagao deste filtro. Uma delas,

ser um método que une as duas fases (previsao e estimagao) o que possibilita que os calculos se
passem no dominio continuo e com isto seja filtro facilmente implementavel; implica gastos de
tempo e energia diminutos. Adicionalmente nao faz uso de uma distribuicao probabilistica espe-
cifica e devido aos calculos serem elaborados no espago dual permite a obtencao de estimativas
no espaco primal sem gastos de energia [22, 33].

3.3 Aplicagdo ao caso de estudo

Neste caso de estudo,é importante ter em atencao as seguintes condigdes:

« A trajetoria do alvo € real e portanto, as incertezas e/ou perturbagoes sao intrinsecas aos
dados utilizados;

« As matrizes A e B foram obtidas a partir de modelagem com base na experiéncia;

« As matrizes Q e R foram obtidas a partir de incertezas reais dos sensores;
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« As variaveis de estado sao referentes a posicao e a velocidade do alvo no espago tridimen-
sional;

« As variaveis de controlo sao referentes a aceleragao do alvo no espago tridimensional.
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Capitulo 4

Simulacodes e resultados

Este capitulo destina-se a exposicao das simulagoes e resultados obtidos desta dissertagcao bem
como a analise aprofundada dos mesmos. De forma a facilitar a leitura e compreensao das
tematicas abordadas, este capitulo é dividido em alguns subcapitulos. Acrescenta-se ainda que
os todos resultados apresentados sao obtidos com recurso ao programa Matlab®. Sobreleva-se
que todas as simulagoes obtidas foram conseguidas com recurso ao algoritmo de Butcher. Devido
a elevada utilizagcao do mesmo neste trabalho é apresentada a sua formulagao no apéndice A

No subcapitulo um sao apresentados os resultados referentes ao caso de controtador LQR clas-
sico e um controlador obtido deterministicamente referidos no capitulo 3. Nesta secgao sao
apresentados os resultados de cada um e é feita uma analise comparativa dos métodos. Neste
caso em particular é usado os conceitos de programagéao linear que se encontram descritos no
apéndice A.

De igual modo, no subcapitulo dois sao apresentados os resultados e analises comparativas dos
controlador LQR classico e robusto.

Por Gltimo, sdao apresentados os resultados obtidos da filtragem de Kalman-Bucy aplicada a
trajetoria do alvo. A trajetoria do alvo filtrada é usada para os resultados dos subcapitulos um e
dois. De facto, este constitui o primeiro passo de simutagdo. Contudo este subcapitulo aparece
em ultimo lugar de modo a respeitar a ordem em que esta dissertacao esta estruturada.

4.1 Comparacao entre controlador LQR classico e controlador

obtido deterministicamente

Antes de se apresentar os resultados correspondentes a cada trajetoria originada a partir do es-
tudo do capitulo 2, no qual se pretende minimizar os critérios de desempenho 2.8 e 2.22 através
de um controlador LQR classico e um controlador obtido deterministicamente, estabelecem-se
algumas condi¢coes comuns a ambos os casos.

0 sistema que descreve o movimento do missil corresponde ao sistema 2.1 em que o estado
(x) correspondem as posicdes e velocidades em cada uma das orientagdes de um espago tridi-
mensional e o controlo (u) corresponde a aceleracdo do missil nessas mesmas trés componentes
direcionais, isto €, :

T
x []‘) Dy P- Up Uy 'uz]

r (41)
u [(LI Uy az}

Por sua vez,as matrizes A, B e C sdo contruidas com base no modelo do caso em questao e, por
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isso, resultam no seguinte ([47]):

A utilizacao destas matrizes s € valida pois os critérios de controlabilidade e observabilidade

1 00
0 10
0 01

descritos no capitulo 3 sao assegurados, ou seja,

rank(ctrb(4, B))
rank(obsuv(A, C))

As matrizes de ponderacao de estados e de controlo, Q e R sao definidas com base na expli-
cacao no subcapitulo 2.3.1 e apos se efetuar os devidos calculos, as matrizes de ponderagao

apresentam os seguintes resultados:

[ 10000
0
0
0
0
0

Q

Ainda comum a ambos 0s processos, é a obtencao da solugéo de Riccati descrita em 2.6. Tals6 é
possivel, a partir dos comandos de Matlab®, {gr(A,B,Q,R) ou care(A,B,Q,R). Estes comandos alem
de determinarem a solucdo Riccati também devolvem a matriz de ganho e os valores proprios

correspondentes a esta.

Nestas circunstancias, uma das restricdes a atuacdo do missil é a limitacao em termos de con-
trolo, ou por outras palavras, as aceleragbes minimas e maximas em cada um dos eixos tridi-
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rank({(BABA*B...A" 'B))
rank([CCACA®...CA™ 1))

10000
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mensionais em que o missil pode atuar. Esta limitagao, faz com que o missil tenha tendéncia
a efetuar manobras para evitar entrar em perda. De modo a garantir a veracidade do caso de
estudo sao usados como valores limites, os valores de aceleragao de um missil ar-ar, avangado
de médio e curto alcance e possui capacidade de quarenta g force com um numero de Mach
igual a quatro (velocidade de aproximadamente de mil e quatrocentos metros por segundo).

A condicao inicial imposta ao missil corresponde a outro dos aspetos que mais influencia o seu
comportamento, uma vez que quando lancado de uma posi¢ao muito distante em relagao ao alvo
apresenta mais dificuldades em alcanga-lo. Visto que neste caso é desenvolvido para possuir as
carateristicas de perseguicao direta, isto é, seguir a posi¢ao do alvo a cada instante.

Com o intuito de elucidar o supradito, sao apresentados os resultados obtidos em termos de
trajetéria tridimensional do alvo e do missil, que podem ser analisados nas figuras 4.1, 4.2,
4.3e 4.4. Estas figuras sao relativas a aplicacao de um controlador LQR classico e ao cenario
onde se determina o valor do controlador. Estes resultados tem por base o uso das mesmas
condicdes iniciais impostas ao missil para os dois casos durante 120 segundos, sendo que a
representacao grafica apresentada apenas descreve as trajetorias do alvo e do missil até se
realizar o encontro entre ambos. Encontro esse com uma duragao para o caso de controlador
LQR classico e controlador obtido deterministicamente de aproximadamente: 4 e 6 segundos
nas figuras 4.1, 9 e 75 segundos na figura 4.2, 8 e 22 segundos na figura 4.3 e 10 e 25 segundos
na figura 4.4, respetivamente. As condigdes iniciais selecionadas sao apresentadas na seguinte
ordem: .ry=[0 6000 000 0]", :0=[0 1000 0 0 0 0]", 2:4=[0 6000 300 0 0 0]" e 2,,=[500 6000 0 0 0
01".

Por andlise dos graficos, pode-se concluir que a performance em termos de distancia percorrida,
o controlador LQR classico é melhor dado que exibe trajetorias mais diretas ao alvo nas diferen-
tes condicdes iniciais comparativamente ao segundo caso em que o missil necessita efetuar mais
manobras para evitar entrar em perda antes do encontro com o alvo. Em termos de duracao da
colisio entre o missil e o alvo ambos os controladores apresentam tempos diminutos e bastante
similares no caso da 4.1a e 4.1b, sendo que o controlador obtido deterministicamente, esse
encontro decorre com mais celeridade. Nos restantes casos, o missil atinge mais rapidamente
o alvo quando sujeito controlador LQR classico.

Analisando por comparacao as figuras 4.1a, 4.1b, 4.2a, 4.2b, 4.3a, 4.3b, 4.4a e 4.4b percebe-
se que a imposi¢do de um controlador, neste caso LQR classico, obriga a trajetoria do missil a
efetuar uma trajetoria muito mais direta ao alvo, uma vez que este controlador esta desenhado
a que o comportamento apresente carateristicas lineares. Por outro lado quando o controlador
varia a cada instante de iteracdo verifica-se que a trajetoria é constituida por um maior nimero
de manobras e como tal isso pode provocar um aumento de custos em termos propulsivos e em
termos de controlador pois pode conduzir a saturagao do mesmo.

Ambos os casos apresentam as carateristicas de persegui¢ao pura pois o missil segue o alvo a
cada instante, sendo o caso do controlador obtido deterministicamente o mais representativo
desta condicdo. Em sintese, conclui-se que ambos os casos atingem com sucesso o objetivo,
sendo que o controlador LQR classico satisfaz mais convenientemente a miss&o.

Para as condicdes iniciais acima descritas, verifica-se que estas apenas alteram os valores de
posicdo em termos de altitude, longitude e latitude. Variando os valores de velocidade, as
trajetorias do missil sdo muito idénticas as obtidas anteriormente. Para ambos os casos, a
utilizacdo de diferentes valores de velocidade inicialmente definidos para os mesmos valores
de posicéo acima estabelecidos, implica um vetor de velocidade diferente e consequentemente
que exista uma variagdo na dura¢ao em que o missil leva a alcangar o alvo. A duragao pode ser
maior caso o vetor de velocidade néo esteja alinhado com o alvo e como tal, séo precisas fazer
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as devidas correcoes de modo a que esse vetor de velocidade do missil fique alinhado com o
intruso. Ou por outro lado, o tempo de intercecao pode ser menor para o caso em que 0 vetor
de velocidade se encontre alinhado, pois para valores de velocidade direcionais maiores existe
um incremento na velocidade inicial do missil, o que lhe permite atingir o alvo de forma mais

célere.
—Trajetdria do missil
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(a) Controlador LQR classico. (b} Controlador deterministico.

Figura 4.1: Trajetéria tridimensional do alvo e do missil sujeito ao controlador LQR classico (a) e ao
controlador obtido deterministicamente (b) com a condigao iniciat do missil x = {0 6000 0 0 0 01".
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(a) Controlador LQR classico. {b) Controlador deterministico.

Figura 4.2: Trajetoria tridimensional do alvo e do missil sujeito ao controlador LQR classico (a) e ao
controlador obtido deterministicamente (b) com a condi¢ao inicial do missil x = [0 1000000 017.

As figuras 4.5, 4.6, 4.7, 4.8, 4.9, 4.10, 4.11, 4.12 e 4.13 sao referentes as posicdes, as veloci-
dades e as aceleracdes em cada um dos seus eixos de referéncia relativos a primeira condicao
inicial aplicada com recurso ao controlador LQR classico e com recurso ao controlador obtido
deterministicamente. Como os comportamentos destas grandezas quando sujeitas as outras
condicdes iniciais sdo similares, opta-se pela colocagao dos demais graficos nos anexos B, Ce D
para possivel consulta.
Para o primeiro conjunto de figuras enunciadas, constata-se que o comportamento das posi-
¢oes, velocidades e aceleragdes se comportam como esperado porque tendem a estabilizar na
condicio de equilibrio apés o encontro com o alvo. Os valores de latitude, longitude e altitude
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(a) Controlador LQR classico.
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(b) Controlador deterministico.

Figura 4.3: Trajetéria tridimensional do alvo e do missil sujeito ao controlador LQR classico (a) e ao
controlador obtido deterministicamente (b) com a condigao inicial do missil x = [0 6000 300 0 0 0.
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(a) Controtador LQR classico.
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(b) Controlador deterministico.

Figura 4.4: Trajetoria tridimensional do alvo e do missil sujeito ao controlador LQR classico (a) e ao
controlador obtido deterministicamente (b) com a condicao inicial do missil x = [500 60000 0 00]"".
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atingem o equilibrio apds esse encontro, ou melhor, conserva a posicao na qual se efetua o
encontro entre o alvo e o missil como se verifica nas figuras 4.5a, 4.6a, 4.7a.

A vista disto, para o segundo conjunto de figuras enunciadas, verifica-se que apesar do missil
se encontrar na proximidade do alvo mais rapidamente que o caso anterior, 0s estados de po-
sicao nao estabilizam no tempo em que esse encontro ocorre mas revelam uma diminuigao das
oscilacoes, demonstrando que este controlador tende para o equilibrio dos estados. Os valores
de latitude, longitude e altitude apresentam um aumento crescente com o passar do tempo.
Na conjetura da longitude existe um decréscimo, a seguir a esse aumento que revela que neste
caso em termos de longitude o missil apresenta um ligeiro movimento sinusoidal.

Salienta-se que todos os outros estados, esta diminucao de oscilacao do comportamento dos
estados é verificada.

o 1 2 31 4 5 6 7 0 1 2 3 4 5

Tempo, [s] Tempo, [s]
(a) Controlador LQR classico. (b) Controlador deterministico.

Figura 4.5: Grafico da latitude do missil em funcao do tempo, sujeito ao controlador LQR classico (a) e
ao controlador abtido deterministicamente (b) com a seguinte condigao inicial x = [0 600000 0 0.
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(a) Controlador LQR classico. (b) Controlador deterministico.

Figura 4.6: Gréfico da longitude do missil em fungao do tempo, sujeito ao controtador LQR classico (a) e
ao controlador obtido deterministicamente (b) com a seguinte condigao inicial x = [0 600000 0 0]7.

No instante em que as posi¢Ges se comportam de forma praticamente constante, a velocidade
nas suas trés componentes tende para valores préximos de zero uma vez que a medida que o
missil se aproxima do alvo ndo varia a sua velocidade. Tal explica que o valor da mesma seja
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(a) Controlador LQR classico. (b) Controlador deterministico.

Figura 4.7: Grafico da altitude do missil em fungao do tempo, sujeito ao controlador LQR classico (a) e
ao controlador obtido deterministicamente (b) com a seguinte condicao inicial x = [0 6000 0 0 0 0]".

muito proximo de zero como revela as figuras 4.8a, 4.9a e 4.10a.

Nas figuras 4.8b e 4.10b as velocidade latitudinal e altitudinal apresentam uma variacao sinu-
soidal muito semelhante, revelando estabilizar num valor de equilibrio diferente entre si e de
zero. Por sua vez a velocidade longitudinal (figura 4.9b) apresenta um crescimento até ao valor
maximo positivo seguido de um decréscimo acentuado até ao instante do encontro entre o missil
e o alvo. O comportamento destas trés grandezas revela que o missil ajusta a cada instante a
direcdo e a magnitude de modo a se aproximar convenientemente do alvo, mediante as restri-
¢des a que o controlador esta sujeito. A variagd@o mais brusca na componente longitudinal da
velocidade representa um maior esforco por parte dos atuadores do controlo longitudinal (ace-
leracao) para garantir o sucesso da missao. Assim um controlador obtido deterministicamente
pode apresentar excelente eficacia quando é desenvolvido para caso especifico de estudo.
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(a) Controlador LQR classico. (b) Controlador deterministico.

Figura 4.8: Grafico da velocidade latitudinal do missil em fungao do tempo, sujeito ao controlador LQR
classico (a) e ao controlador obtido deterministicamente (b) com a seguinte condigao inicial x = [0 6000 0
000]”.

Segundo as figuras 4.11a, 4.12a, 4.13a todas as componentes da aceleragao estabilizam em zero,
significando que o controlo que tende a minimizar o sistema é zero, ou seja, o missil continua o
seu movimento depois de encontrar o alvo mas com movimento retilineo uniforme. Verifica-se
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Figura 4.9: Grafico da velocidade longitudinal do missil em funcao do tempo, sujeito ao controlador LQR
classico (a) e ao controlador obtido deterministicamente (b) com a seguinte condigao inicial x = [0 6000 0
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Figura 4.10: Gréfico da velocidade altitudinal do missil em funcao do tempo, sujeito ao controlador LQR
classico (a) e ao controlador obtido deterministicamente (b) com a seguinte condicao iniciat x = [0 6000 0
000}
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ainda que existe algum tipo de oscilagao nestas representagdes que advém das limitacoes de
aceleragao impostas enunciadas anteriormente.

As aceleracoes das figuras 4.11b, 4.12b e 4.13b seguem o comportamento a par das velocidades,
assim, as aceleracoes latitudinal e altitudinal seguem o comportamento semelhante as veloci-
dade latitudinal e velocidade altitudinal, respetivamente. Por sua vez, a aceleragao longitudal
exibe um comportamento bang bang, isto é, o controlador alterna entre dois estados, que nesta
situacao corresponde aos valores limitantes da aceleracao.
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(a) Controlador LQR classico. (b) Controlador deterministico.

Figura 4.11: Grafico da aceleracao latitudinal do missil em fungdo do tempo, sujeito ao controlador LQR
classico (a) e ao controlador obtido deterministicamente (b) com a seguinte condigao inicial x = [0 6000 0
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(a) Controlador LQR classico. (b) Controlador deterministico.

Figura 4.12: Grafico da aceleragao longitudinal do missil em funcao do tempo, sujeito ao controlador
LQR classico (a) e ao controlador obtido deterministicamente (b) com a seguinte condi¢do inicial x = [0
60000000]”.

Resumidamente, a componente de longitude, velocidade longitudinal e aceleracao longitudinal
sa30 os estados que demonstram maiores mudangas. Tal comportamento deve-se ao facto que
para esta condicao inicial apresentada o missil foi posicionado muito proximo do alvo em termos
de longitude, enquanto que a latitude e a altitude se encontram muito afastadas do mesmo.
Como tal, as grandezas nesta componente precisam de assumir tais comportamentos, de modo
a garantir que todos os outros estados estabilizem até encontrar o alvo. Isto €, analisando
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Figura 4.13: Grafico da aceleragao altitudinal do missil em fungao do tempo, sujeito ao controlador LQR
classico (a) e ao controlador obtido deterministicamente (b) com a seguinte condicao inicial x = [0 6000 0
000]".

isoladamente estes estados facilmente se aproximam do de referéncia (alvo), como o movimento
é tridimensional é necessario que todas as componentes se encontrem em condicoes para que
o0 encontro entre o alvo e o missil se verifique de facto.

4.2 Comparac¢ao desempenho de controlador LQR classico e con-
trolador LQR robusto

Este estudo pretende, sob as mesmas condigdes iniciais, analisar o comportamento da traje-
téria, velocidade e aceleracao do missil quando aplicado um controlo com base LQR classico e
um controlo com base LQR robusto de um sistema semethante ao 2.1 mas sujeito a perturba-
cbes, isto é, resolver o sistema 2.26. Neste sistema, as perturbagdes AA e AB sao impostas
de forma aleatoria e diferentes a cada instante para garantir uma nao estrutura das mesmas.
Para tal, estas matrizes sao matrizes diagonais com valores random, que em termos Matlab® se
resume ao comando rand. Impds-se incertezas a ambas as matrizes de modo agarantir que o
sistema apresenta uma incerteza total. As matrizes A, B, Qe R mantém-se iguais as usadas na
comparacao feita anteriormente.

Devido ao facto de existir uma infinidade de possibilidades para atribuir a condicao inicial ao
caso de estudo, neste subcapitulo apenas sao mostrados os resultados para uma condicao inicial,
encontrando-se outros exemplos em anexo.

Menciona-se que esta condicao inicial ao contrario das acima impostas é escolhida com base
numa localizacao mais afastada do alvo e com uma velocidade inicial diferente de zero de modo
que as perturbagdes influenciem o modelo. Portanto com base nestes argumentos, a condicdo
inicial escolhida é ¢,=[1000 1000 1000 10 10 10].

Assim, as figuras 4.14 representam a trajetériadoalvoe do missil quando usado o controlador
deLQRclassico e o controlador LQR robusto, respetivamente. Constanta-sena figura4.14a

que o controlo LQR classico néo € tao eficaz como o controlo robusto devido a dificuldade que
apresenta em suportar as perturbagoes ja que o missil interceta a trajetoria do alvo num instante
em que 0 mesmo ja la nao se encontra, ou por outras palavras, 0 missil interceta uma posicao que
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o alvo esteve anteriormente. Por sua vez, na figura 4.14b verifica-se que o missil rapidamente
(cerca de 10 segundos) atinge o alvo, mostrando a robustez do controlador. O missil acompanha
a trajetoria que o alvo efetuava se nao tivesse sido alcancado. Esta figura revela a elevada
eficacia que o controlador apresenta uma vez que cumpre os requisitos expostos no capitulo 2.
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(a) Controlador LQR classico. (b) Controlador LQR robusto.

Figura 4.14: Trajetéria tridimensional do alvo e do missil sujeito ao controlador LQR classico (a) e ao
controlador LQR robusto (b) com a condicao inicial x = [1000 1000 1000 10 10 10]".

Por sua vez as figuras 4.15, 4.16, 4.17, 4.18, 4.19, 4.20, 4.21,4.22 e 4.23 representam as po-
sicdes, velocidades e aceleragoes em cada um dos eixos tridimensionais quando aplicado um
controlador LQR classico e um controlador LQR robusto. As figuras 4.15a, 4.16a, 4.17a, 4.18a,
4.19a, 4.20a, 4.21a, 4.22a e 4.23a demonstram o mesmo comportamento descrito no subca-
pitulo acima, quando comparando com o controlador que é obtido deterministicamente. Tal
revela que este controlador esta a funcionar sem considerar as perturba¢des do sistema. Con-
tudo estas afetam diretamente os valores de aceleragao (latitudinal, longitudinal e altitudinal)
e indiretamente o estado do sistema pois este nao atinge o propdsito estipulado.

Nas restantes figuras 4.15b, 4.16b, 4.17b, 4.18b, 4.19b, 4.20b, 4.21b, 4.22b e 4.23b constata-
se que as grandezas tendem a ter em parte comportamentos similares quando sujeitas a um
controlador LQR classico. Contudo verifica-se que as incertezas “obrigam” a que os resultados
ndo sejam tdo lineares. Lembre-se que os graficos estao dispostos para 120 segundos e como
tal depois do missil encontrar o alvo este, matematicamente segue a trajetoria do alvo, dai que
as velocidades estabilizem em zero mas a latitude, longitude e altitude nao se comportem de
forma constante.

Para as trés componente de velocidade ambos os cenarios apresentam comportamentos seme-
lhantes e valores semelhantes. Estas semelhancas residem no fato de que o controlador LQR
robusto tem por base o controlador LQR classico na sua constitui¢do e pelo razdo que a variagao
de posicao em cada uma das orientagdes ser idénticas.

Acrescenta-se que as aceleragoes latitudinais, longitudinais e altitudinais que compdem o con-
trolo tendem para zero, oscilando nesse ponto porque € o controlador que "absorve” maior
parte das perturbagdes do sistema e por isso apresenta um comportamento bang bang menos
acentuado relativamente ao primeiro caso.

Em sintese, verifica-se que o controlador LQR robusto apresenta resultados muito satisfatorios
quando um sistema esta sob incertezas e/ou perturbagdes, conseguindo neste caso fazer com
que o missil atinja o seu alvo. Para as mesmas condigdes, o controlador LQR classico apresenta
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resultados insatisfatorios na maioria dos casos, uma vez que o controlador nao possuiu cara-
teristicas de robutez suficientes para contornar as perturbagoes. Ressalva-se que, para casos
em que a condicao inicial é colocada nas proximidades da posicao inicial do alvo, o controlador
LQR classico funciona convenientemente mesmo sujeito a perturbacoes, apresentando tempos
de intercecao mais elevados do que controlador LQR robusto.
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{a) Controlador LQR classico. (b) Controlador LQR robusto.

Figura 4.15: Grafico da latitude do missil em fungao do tempo, sujeito ao controlador LQR classico (a) e
ao controlador LQR robusto (b) com a seguinte condigao inicial x = [1000 1000 1000 10 10 10]".
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(a) Controlador LQR classico. (b) Controlador LQR robusto.

Figura 4.16: Grafico da longitude do missil em funcao do tempo, sujeito ao controlador LQR classico (a) e
ao controlador LQR robusto (b) com a seguinte condigao inicial x = [1000 1000 1000 10 10 10]".

A figura 4.24 descreve a trajetoria tridimensional do missil quando este se encontra sob a atu-
acdo de um controlador LQR cléssico em 4.24a e controlador LQR robusto em 4.24b quando
sujeito a condigio inicial x=[0 6000 0 0 0 0] para ambas as circunstancias. Esta representagdo,
surge para reforcar o facto de que o controlador LQR classico ndo consegue resistir as perturba-
¢des e tem comportamento semelhante ao da figura 4.14a. Percebe-se que, enquanto no caso
acima sem ruido este controlador apresentava desempenho muito positivo , aqui o objetivo nao
é cumprido. Relativamente ao controlador LQR robusto é provado, mais uma vez, que o desem-
penho é muito préximo do ideal pois atinge o alvo em aproxidamente 5 segundos. Os graficos
respetivos as posicdes, velocidades e aceleragdes nas diferentes componentes encontram-se no
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Figura 4.17: Grafico da altitude do missil em fun¢ao do tempo, sujeito ao controlador LQR classico (a) e
ao controlador LQR robusto (b) com a seguinte condicao inicial x = {1000 1000 1000 10 10 10]".
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Figura 4.18: Gréfico da velocidade latitudinal do missil em funcao do tempo, sujeito ao controlador LQR
classico (a) e ao controlador LQR robusto (b) com a seguinte condi¢ao inicial x = [1000 1000 1600 10 10
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Figura 4.19: Grafico da velocidade longitudinal do missit em fungae do tempo, sujeito ao controtador LQR
classico (a) e ao controlador LQR robusto (b) com a seguinte condicao inicial x = [1000 1000 1000 10 10
10]".
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Figura 4.20: Grafico da velocidade attitudinal do missil em fungao do tempo, sujeito ao controlador LQR
classico (a) e ao controlador LQR robusto (b) com a seguinte condigao inicial x = (1000 1000 1000 10 10
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Figura 4.21: Grafico da aceleracao latitudinal do missil em funcéo do tempo, sujeito ao controlador LQR
classico (a) e ao controlador LQR robusto (b) com a seguinte condicao inicial x = {1000 1000 1000 10 10
101"
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Figura 4.22: Gréfico da aceleragao longitudinal do missil em fungao do tempo, sujeito ao controlador
LQR classico (a) e ao controlador LQR robusto (b) com a seguinte condigao inicial x = (1000 1000 1000 10
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Figura 4.23: Grafico da aceleracao altitudinal do missil em fun¢ao do tempo, sujeito ao controlador LQR
classico (a) e ao controtador LQR robusto (b) com a seguinte condicao inicial x = [1000 1000 1000 10 10
10]".
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apéndice E para consulta complementar.
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Figura 4.24: Trajetoria tridimensional do alvo e do missil sujeito ao controlador LQR classico (a) e ao
controtador LQR robusto (b) com a condicao inicial x = [0 6000 0 0 0 0]".

4.3 Filtro de Kalman-Bucy

Deste modo, na simulacdo da filtragem e estimagao da trajetdria do alvo procura-se satisfazer a
equacao 3.17 e tem por comego o sistema 3.18 tendo um enquadramento adequado ao caso de
estudo especifico. Assim, o estado do sistema x, corresponde ao vetor da posicao, velocidade
e aceleracio do alvo nas trés dimensoes e o vetor de observcao, y, corresponde as posicoes
também nessas trés dimensdes, isto é:

1
€ [p_; Py P Ur Uy V. Uy Ay (1.;]

, (45

Y [I)r Pu P

O controlo u é composto por jerk que é equivalente a derivada da aceleragdao. Assim, esta
grandeza corresponde a variacdo de aceleracéo e nao a sua quantidade mensuravel. No entanto,
jerk pode ser reconhecido como ruido gaussiano. O ruido gaussiano & um ruido estatistico cuja
funcio de densidade provavel é idéntica a uma distribuicao normal ou distribuicao gaussiana.
Entao o controlo apresenta o seguinte formato:

.
w={d. 4, i-] @8

Enquanto que os ruidos, w e v, correspondem a ruidos reais que sao brancos e apresentam
distribuicio gaussiana, definidos da seguinte forma:

w =~ N(0. Q)

v~ N(0,R)

4.7)

Por sua vez, as matrizes associadas ao estado, ao controlo, ao observador e aos ruidos sdo
respetivamente A, B, C, Ne M. As trés primeiras sao definidas com base na experiéncia e as
duas ultimas estao relacionadas com erro real associado aos sensores de leitura e sdo baseadas
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em [5]. Deste modo, todas estas matrizes estao definidas seguidamente:

0o 0 0 0 0 000
0 0 0 0 1 00 00

B 0 0 0 (4.8)

1040000000
(& 01 0000O0CO0GCDO
001 0O0O0O0O0DOQO0

3 00

00 3]
100

M 010
00

Ainda para se conseguir obter o resultado pretendido, ha necessidade de estipular as matrizes
Q e R seguindo o enunciado em 3.19 e 3.20 e por isso apresentam-se do seguinte modo:

Q- NQNT

(4.9)
R '— (MRMT) !
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Com base nesta informacao, as matrizes Q e R tomam os seguintes valores:

25 0 0 0 0 0 000

Q 0 0 0O 03 0000

(4.10)

n 0 3 0

A solucao de Riccati foi calculada com base no método algébrico em vez do método diferencial
tendoem contao principio descritoem [9]. Ajustificativa da utilizagao dométodoalgébrico

reside, essencialmente, na ocorréncia que o primeiro método converge mais lentamente que o
segundo. E por isso opta-se pela solucao algébrica devido a sua simplicidade. A seguinte figura
4,25 demonstra a trajetoria real e a trajetoria filtrada dessa mesma obtida com recurso ao
filtro de Kalman-Bucy. Esta figura pretende mostrar a importancia das trajetorias de filtragem
e de estimativa. A diferenca entre as duas trajetdrias mencionadas acima € pequena porque as
incertezas impostas neste caso de estudo e o radar de incertezas variam numa pequena gama
de valores (matriz Q e R, respectivamente).

600 i

500 - AY

-
[=4
o

== Sinal perturbado /
300 Sinal filtrado

Altitude [m]
~

Longitude [m] 6000 o0 Latitude {m]

Figura 4.25; Trajetdria tridimensional filtrada e real do alvo.

Com a intencao de esclarecer a eficacia do filtro Kalman-Bucy para a estimativa das trajetorias
de misseis apresentam-se as posicdes, velocidade e aceleracdo filtradas e as reais em cada
espaco tridimensional, respectivamente, durante 120 segundos nas figuras 4.26a, 4.27a, 4.28a,
4.29a, 4.30a, 4.31a, 4.32a, 4.33a e 4.34a.
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As figuras 4.26b, 4.27b, 4.28b sao apresentadas devido a dificuldade de percecao da diferenca
entre as posicoes filtradas e as posi¢oes perturbadas porque o erro de leitura é diminuto. Por-
tanto, o sinal filtrado e o sinal perturbado sao bastante proximos. Contudo por muito pequena
que seja esta diferenca é sempre significativa a sua implicagao e por isso deve ser tomada em
conta.

Em termos das posicoes das figuras 4.26, 4.27 e 4.28 é possivel verificar que na generalidade,

a estimacao acompanha o comportamento do valor teérico do estado ao longo do tempo com
alguma precisao.
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Figura 4.26: Comportamento da latitude filtrada e real do alvo em fungao do tempo.
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Figura 4.27: Comportamento da longitude filtrada e real do alvo em fungao do tempo.

Relativamente a velocidade, é utilizada a derivacao da posicao para obter a velocidade per-
turbada. Quando o filtro é neles aplicado, a velocidade apresenta-se muito mais "limpa”.
Denote-se que existe um erro bastante baixo, que vai convergindo ao longo do tempo e por
isso constituiu um grande éxito como mostra as figuras 4.29b, 4.30b e 4.31b.

Na aceleracdo, o mesmo método de derivagao é usado, mas neste contexto, a derivacao da
velocidade. Aqui, o sinal filtrado é praticamente linear e por isso, é possivel dizer que o filtro
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Filtro de Kalman-Bucy
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Figura 4.28: Comportamento da altitude filtrada e real do alvo em fungao do tempo.
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Figura 4.29: Comportamento da velocidade latitudinal filtrada e real do alvo em funcao do tempo.
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Figura 4.30: Comportamento da velocidade longitudinal filtrada e real do alvo em funcao do tempo.
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Figura 4.31: Comportamento da velocidade altitudinal filtrada e real do alvo em fungao do tempo.

pode remover substancialmente todo o ruido. Para tal estao exibidas as figuras 4.32b, 4.33b e
4.34b. A estimacdo atraveés do filtro de Kalman-Bucy consegue acompanhar quase na perfeicao
as aceleragoes reais do atvo.
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Figura 4.32: Comportamento da aceleracao latitudinal filtrada e real do alvo em fungao do tempo.

Todo este processo so € possivel porque as carateristas de controlabilidade e observabilidade
sdo garantidas, como se mostra seguidamente:

rank(ctrb(A, B)) = rank({[BABA’B.. A" 'B]) =9=n

, (4.11)
rank{obsv(A.C)) = rank([CCACA*..CA" ) =9=mn

Finalmente, os mesmos graficos foram feitos para diferentes valores de incerteza na matriz R,
mas a gama de valores de sensibilidade do radar é pequena e, portanto, nao existe diferengas
significativas.

Em sintese, comprova-se o que seria esperado pois, como revelam estes resultados o filtro de
Kalman-Bucy corresponde a um satisfatdrio método de filtragem e estimagao de trajetorias re-
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Figura 4.33: Comportamento da aceleragao longitudinal filtrada e real do alvo em funcao do tempo.
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Figura 4.34: Comportamento da aceleragao altitudinal filtrada e real do alvo em fungao do tempo.
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ais. Mais especificamente, revela ser uma convincente ferramenta a ser utilizada na localizagao
precisa de alvos.
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Capitulo 5

Conclusodes e perspetivas de trabalhos futuros

Este capitulo destina-se a apresentacao das principais conclusoes desta dissertagao que se en-
contram descritas no subcapitulo um e a descrigao dos principais trabalhos futuros que podem
ser desenvolvidos neste ambito de modo a complementar ou acrescentar algumas melhorias a
este trabalho.

5.1 Conclusoes

Nesta dissertacao sao explorados dois campos cruciais da orientagao de misseis: as leis de ori-
entagdo adequadas ao sucesso da missao e a localizagao precisa do alvo.

Quanto as leis de orientacéo, foram determinadas as trajetorias de um missil intercetor durante
a fase de voo de médio curso e em modo de perseguicao direta de encontro ao alvo (posicdes
filtradas) sujeito as seguintes condi¢des: controlador LQR classico, controlador obtido de forma
deterministica, controlador LQR classico quando o sistema esta sujeito a perturbagées nao estru-
turadas e controlador LQR robusto quando o sistema esta sujeito a essas mesmas perturbagdes.
No campo da localizagao precisa do alvo aplicou-se o Filtro Kalman-Bucy de modo a testar a
eficacia deste método. O primeiro facto a ser constatado é a realiza¢do de todos os objetivos a
propostos nesta dissertagao, tendo alcangado resultados promissores. Senao veja-se: nas duas
primeiras condices enunciadas pode-se concluir que quando imposto um controlador LQR clas-
sico, o comportamento do missil apresenta menor duracao e efetua um percurso mais direto
quando comparado & implementagao de um controlador determinado através da programacao
linear quadratica. Contudo o desempenho do missil quando sujeito a ambos os controladores
funciona convenientemente para as posi¢coes (latitude, longitude, altitude) iniciais, localizadas
nao muito distantes do alvo, e as velocidades (latitudinais, longitudinais e altitudinais) devida-
mente orientadas com o alvo. Em sintese, para as condicdes iniciais impostas, o controlador
LQR classico permite uma melhor performance. Apesar do funcionamento do mesmo apresentar
um melhor comportamento, o controlador obtido deterministicamente pode ser aperfeicoado
para ser implementado numa condicdo mais especifica. Esta premissa advém dos resultados
provenientes da primeira condicao imposta pois em ambos 0s casos, o missil atinge o alvo com
duracao semelhante.

Nos sistemas em que se implementaram as perturbagdes nao estruturadas, o controlador LQR
robusto utilizado neste trabalho demonstra ser bastante eficaz quando aplicado nesta tematica.
Enquanto que o controlador LQR classico sujeito as mesmas condi¢des iniciais que o controla-
dor LQR robusto (posi¢des iniciais distantes do alvo e velocidades iniciais diferentes de zero)
demonstra incapacidade de cumprir o objetivo proposto, que consiste em encontrar o methor
caminho para o missil se aproximar do alvo, evidenciando uma total incapacidade de opera-
¢d0, uma vez que o missil durante os 120 segundos de atuacao encontra-se com uma posicao
pela qual o alvo ja passou. Com a finalidade de realgar esta conclusao, realizou-se a simula-
cao considerando uma condicéo inicial utilizada na comparacéo anterior em que o controlador
LQR classico apresenta excelente comportamento, mostrando assim, que as perturbagdes pre-
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judicam totalmente a sua atuagao. Esta observagao vem reforcar a necessidade de usar um
controlador robusto. Por sua vez, o controlador LQR robusto utilizado revela forte potencial
quando implementado para solucionar sistemas nos quais predominem perturbagoes.

Todos os sistemas reais possuem um determinado nivel de ruido, pelo que a existéncia de um fil-
tro se torna imprescindivel. No caso da estimagao da trajectéria de um missil, o filtro utilizado
foi o filtro de Kalman-Bucy. A escolha recaiu no facto deste possuir um leque de carateristicas
mais adequadas ao setor de Aeronautica, em especifico da Defesa onde se enquadra esta te-
matica; das quais se podem destacar maior simplicidade e menores gastos de energia e tempo
quando comparados ao filtro de Kalman. Apesar das dificuldades apresentadas se basearem no
desconhecimento do tipo de incerteza associado as medi¢des da trajetoria real do alvo em ques-
tao, foram colmatadas com recurso a um conhecimento cientifico de incertezas de sensores de
rastreamento reais. Pode-se concluir que apds a filtragem, foram obtidos resultados excelentes
relativos as grandezas de posicao, de velocidade e de aceleracao. Portanto, concluiu-se que a
utilizacao deste método permite uma filtragem bastante eficaz, o que leva a uma boa precisao
na previsao do estado de um determinado sistema, espelhando ser uma ferramenta muito atil
para este setor.

Apesar dos resultados obtidos serem bastante satisfatorios existem sempre limitagdes associadas
a qualquer estudo. Neste caso em especifico, as condigoes limitantes tém por base o dimen-
sionamento das matrizes Q e R pois estas, apesar dos métodos apresentados, dependem muito
da experiéncia do designer do controlador; outra condicao reside no facto que o controlador
precisa de ser limitado de modo a manter a realidade e a veracidade do estudo. Por ultimo,
mas nao menos importante o tempo de processamento do programa para cada um dos casos
limitou em termos cronoldgicos a aprendizagem de outras tematicas.

Em modo de desfecho, o controlador LQR classico demonstrou algumas carateristicas de robus-
tez, sendo que o seu critério de desempenho é mais adequado as situacdes de rastreamento
deste caso de estudo, em comparagao com o controlador obtido deterministicamente. Sendo
possivel que este Gltimo, quando sujeito a critério de desempenho especifico numa determi-
nada circunstancia, apresente uma melhor performance. No caso das perturbagdes o sucesso
do controlador LQR robusto é muito evidente. Por ultimo, o filtro de Kalman-Bucy revela ser
uma ferramenta de filtragem e estimagao de dados muito poderosa devido & sua competéncia
e simplicidade de formato.

5.2 Perspetivas de trabalhos futuros

No contexto desta tese, muitos trabalhos futuros podem ser desenvolvidos, uma vez que o con-
tetido abordado ostenta carater complexo. Um dos trabalhos propostos consiste em alterar o
enquadramento em que o missil se encontra nesta dissertacao, tendo como exemplo, o de-
senvolvimento do estudo do missil quando se rege pelo método de navegacao de perseguicao
indireta (navegacgao proporcional).

Outro estudo relevante seria utilizar-se um alvo evasivo em vez de um alvo com trajetoria
definida, isto é, definir-se as trajetorias do missil quando um alvo se encontra em fuga do
mesmo. Ainda neste contexto, outros dos trabalhos a ser realizado consiste em limitar a duragao
em que o missil pode encontrar o seu respetivo alvo.

Relativamente a parte do controlo, uma nova abordagem em termos de controladores poderia
recair sobre o estudo do comportamento do missil quando sujeito a diferentes controladores
deterministicos em diversas circunstancias. No ambito desta dissertacdo poderia ser realizado
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o estudo com controlador Linear Quadratic Gaussian (LQG) em alternativa ac controlador LQR.
No que diz respeito ao controlo robusto, a utilizagao de uma abordagem do controlador robusto
de 11 complementaria este estudo em questao.

Por Ultimo, seria também importante aplicar o filtro de Kalman-Bucy a trajetoria do missil depois
de aplicado um controlo robusto.
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Apéndice A
Algoritmos matematicos auxiliares

A.1 Algoritmo de Butcher

0 algoritmo de Butcher é um método muito usado neste trabalho na obtencao de estados x a
partir da equacao diferencial .i.

Este algoritmo surge do método de Runge Kutta de ordem seis , ou melhor, carece do calculo
de seis fungdes (ki, ..., k¢) para estabelecer o estado seguinte .rn.q. Pelo facto da aproximgao
deste método ser de sexta ordem implica que o método apresente resultados muito precisos.
Neste contexto, a aplicacio do mesmo reside na resolugao de equagdes diferenciais ordinarias
do tipo:

= f(r,u), z€R"; wcR™ (A1)

Tendo em conta as condigdes iniciais a(ty,ro) e controlo u, a solugao do sistema ao longo do

tempo é dada por:

1
Tpp1 = &y -+ ()0(71\71 4 32ks 4 12ky + 32k 4 7k(,) (A.Z)

Em que as fungdes de k; apresentam o seguinte formato:

ky = dt. f(re,w)
k,z (lf.f(.l'[. + ik],u,\-)
ks (lt.f(.’b'l.- -+ ;1\41 -+ ;kg, U,I.-)

1 (A.3)
ky = dt.f(xy ‘)];,,_, + Ky, ug)

9 k
16 4y (Ll.)

12 8
k! 7k4+7kutu'k)

3

hr, dl‘.f(.l);, + —k+
16

12

3 2
ke = dt. f(xx 7]61 + 7,162 + ”

Resta apenas referir que dt corresponde ao passo de integracao e deve ser um valor pequeno
de modo a assegurar a convergéncia do método e que instantes em que se calcula cada ., €
equivalente at, .1 =, + dt.

A.2 Programacao linear quadratica

Esta tematica vem de encontro a necessidade de determinar o valor de controlo u que minimiza
o critério de desempenho dois.

De uma forma geral, este processo é um caso especifico da programacao nao-linear e consiste
em resolver um problema de otimizacdo (maximizacao ou minimizagdo) quadratica sujeito a
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restrigoes.

Na aplicacao deste trabalho em particular, pretende-se resolver o problema 2.22. Para tal é
usado o comando de Matlab, quadprog(Il. [, A, b, A, b.,. b, ub), que resolve o problema segui-
damente descrito:

1
21"”.1' | f’l

e
"

o < b (A.4)

s.a logt = bey

h<a<ub

Em que b e ub correspondem ao controlo minimo, t,,;, € MAaximo, .., ao qual o controlo esta
restrito. No caso, como nao existem as primeira e segunda restricGes , entao o terceiro, quarto,
quinto e sexto elementos sao matrizes vazias. Relativamente a H e f por comparagao ao critério
dois de desempenho J pode-se afirmar que f corresponde a K e H corresponde a R.
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Apéndice B

Graficos de comparacao entre controlador LQR

classico e controlador obtido determlmstlcamente
com condicdo inicial x = [0 1000 0 0 0 0]'.
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Figura B.1: Grafico da latitude do missil em funcdo do tempo, sujeito ao controlador LQR classico @e
ao controlador obtido deterministicamente (b) com a seguinte condicéo inicial x = [0 1000000 0]".
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Figura B.2: Grafico da longitude do missil em fungao do tempo, sujeito ao controlador LQR classico (a) e
ao controlador obtido deterministicamente (b) com a seguinte condicdo inicial x = [0 1000 0 0 0 0]”.
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Figura B.3: Grafico da altitude do missil em funcao do tempo, sujeito ao controlador LQR classico (a) e
ao controlador obtido deterministicamente (b) com a seguinte condicao inicial x = [0 1000000 0.
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Figura B.4: Grafico da velocidade latitudinal do missil em funcao do tempo, sujeito ao controlador LQR
cléssico (a) e ao controlador obtido deterministicamente (b) com a seguinte condicao inicial x = [0 1000 0
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Figura B.5: Grafico da velocidade longitudinal do missil em fungao do tempo, sujeito ao controlador LQR
classico (a) e ao controlador abtido deterministicamente (b) com a seguinte condigao inicial x = {0 1000 0
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Figura B.6: Grafico da velocidade altitudinal do missil em fungao do tempo, sujeito ao controlador LQR
classico (a) e ao controtador obtido deterministicamente (b) com a seguinte condi¢ao inicial x = [0 1000 0
000]"
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Figura B.7: Grafico da aceleracao latitudinal do missil em funcao do tempo, sujeito ao controlador LQR
classico (a) e ao controlador obtido deterministicamente (b) com a seguinte condicao iniciat x = [0 1000 0

000}’
400 ¢ : : 400 ==
< 350 T 3001
€ £
E 300} E S0l ]
B 250/ e
£ g 100}
g 200 2
F=4 —
0 150 @ 0
51 k=l
- 100 o -100}
18 | la
g * & 200}
S 0 o
Q . b
g 50 <‘(J 300
-100 i i i L 400 i 2 N
6 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 0 10 20 30 40 50 60 70 80
Tempo, [s] Tempo, {s]
(a) Controlador LQR classico. (b) Controlador deterministico.

Figura B.8: Gréfico da aceleragao longitudinal do missil em funcao do tempo, sujeito ao controlador LQR
classico (a) e ao controlador obtido deterministicamente (b) com a seguinte condicao inicial x = [0 1000 0
0001,
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Figura B.9: Grafico da aceleragao altitudinal do missil em fungao do tempo, sujeito ao controlador LQR
classico (a) e ao controlador obtido deterministicamente (b) com a seguinte condigao inicial x = [0 1000 0
000]".
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Apéndice C

Graficos de comparac¢ao entre controlador LQR

classico e controlador obtido deterministicamente
com condicéo inicial x = [0 6000 300 0 0 0]'.

C.1 x=[0 6000 3000 0 0]"

50 : — : 1000

700

500

Latitude [m]

300+
200
100

0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 0 5 10 15 2 25
Tempo, [s] Tempo, [s]
(a) Controlador LQR classico. (b) Controlador deterministico.

Figura C.1: Grafico da latitude do missil em fungao do tempo, sujeito ao controlador LQR classico (a) eao
controlador obtido deterministicamente (b) com a seguinte condicéo inicial x= [0 6000 300 00 0]".
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Figura C.2: Grafico da longitude do missil em funcao do tempo, sujeito ao controlador LQR classico (a) e
ao controlador obtido deterministicamente (b) com a seguinte condigéo inicial x= [0 6000 300 0 0 0]”".
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Figura C.3: Grafico da altitude do missil em fungao do tempo, sujeito ao controlador LQR classico (a) e
ao controlador obtido deterministicamente (b) com a seguinte condigao inicial x= [0 6000 300 0 0 0]'.
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classico (a) e ao controlador obtido deterministicamente (b) com a seguinte condicao inicial x = {0 6000

300000]".
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Figura C.5: Grafico da velocidade longitudinal do missil em funcao do tempo, sujeito ao controlador LQR
classico (a) e ao controlador obtido deterministicamente (b) com a seguinte condicao iniciat x = [0 6000
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Figura C.6: Grafico da velacidade altitudinal do missil em funcao do tempo, sujeito ao controlador LQR
classico (a) e ao controlador obtido deterministicamente (b) com a seguinte condigao inicial x = [0 6000
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Figura C.7: Grafico da aceleracao latitudinal do missil em funcédo do tempo, sujeito ao controlador LQR
classico (a) e ao controlador obtido deterministicamente (b) com a seguinte condigao inicial x = [0 6000
300000]".
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Figura C.8: Grafico da aceleragao longitudinal do missil em funcao do tempo, sujeito ao controlador LQR
classico (a) e ao controlador obtido deterministicamente (b) com a seguinte condigao inicial x = [0 6000

300000]" .
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Figura C.9: Grafico da aceleracao altitudinal do missil em fungio do tempo, sujeito ao controlador LQR
classico (a) e ao controlador obtido deterministicamente (b) com a seguinte condigao inicial x = [0 6000
300000}
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Apéndice D

Graficos de comparacao entre controlador LQR

classico e controlador obtido determlmstlcamente
com condicdo x = [500 6000 0 0 0 0}".
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Figura D.1: Gréfico da latitude do missil em fungao do tempo, sujeito ao controlador LQR classico (a) e
ao controlador obtido deterministicamente (b} com a seguinte condicao inicial x = [500 0 6000 000 0]* .

i 1 1 m i 1 1 ’
01 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 0 5 10 15 20 25
Tempo, [s] Tempo, s}
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Figura D.2: Grafico da longitude do missil em funcao do tempo, sujeito ao controlador LQR classico (a) e
ao controlador obtido deterministicamente (b) com a seguinte condicao inicial x = [500 0 6000 000 0" .
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Figura D.3: Grafico da altitude do missil em fungao do tempo, sujeito ao controlador LQR classico (a) e
ao controlador obtido deterministicamente (b) com a seguinte condigao inicial x = [500 0 6000 0 0 0 0] r,
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Figura D.4: Gréfico da velocidade latitudinal do missil em funcao do tempo, sujeito ao controlador LQR
classico (a) e ao controlador obtido deterministicamente (b) com a seguinte condicao inicial x = [500 0
60000000]" .
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Figura D.5: Gréfico da velocidade longitudinal do missit em funcao do tempo, sujeito ao controtador LQR
classico (a) e ao controlador obtido deterministicamente (b) com a seguinte condicao inicial x = [500 0
60000000]" .
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Figura D.6: Grafico da velocidade altitudinal do missil em fungao do tempo, sujeito ao controlador LQR
classico (a) e ao controlador obtido deterministicamente (b) com a seguinte condigao inicial x = [500 0
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Figura D.7: Grafico da aceleracao latitudinal do missil em funcao do tempo, sujeito ao controlador LQR
classico (a) e ao controlador obtido deterministicamente (b) com a seguinte condigao inicial x = [500 0
60000000]" .
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Figura D.8: Grafico da aceleracao longitudinal do missil em funcao do tempo, sujeito ao controlador LQR
classico (a) e ao controlador obtido deterministicamente (b) com a seguinte condigao inicial x = [500 0

60000000]" .
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Figura D.9: Grafico da aceleracao altitudinal do missil em funcao do tempo, sujeito ao controlador LQR
classico (a) e ao controlador obtido deterministicamente (b) com a seguinte condicao inicial x=[500 6000
0000] 7.
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Apéndice E

Graficos de comparacao entre controlador LQR
classico e controlador LQRrobusto com condigao
inicial x = [0 6000 0 0 0 0]*
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Figura E.1: Gréafico da latitude do missil em fungao do tempo, sujeito ao controlador LQR classico (a) e
ao controlador LQR robusto (b) com a seguinte condi¢ao inicial x = [0 0600000 0 0.
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Figura E.2: Gréfico da longitude do missil em funcao do tempo, sujeito ao controlador LQR cldssico (a) e
ao controlador LQR robusto (b) com a seguinte condicao inicial x = [0 0 6000 0 0 0 0]” .
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Figura E.3: Gréfico da altitude do missil em fungao do tempo, sujeito ao controlador LQR classico (a) e
ao controlador LQR robusto (b) com a seguinte condigao inicial x = [0 0 6000 0 0 0 0] I,
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Figura E.4: Grafico da velocidade latitudinal do missil em fungao do tempo, sujeito ao controlador LQR
classico (a) e ao controlador LQR robusto (b) com a seguinte condicao inicial x = [0 06000000 01".
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Figura E.5: Gréfico da velocidade {ongitudinal do missil em funcao do tempo, sujeito ao controlador LQR
classico (a) e ao controlador LQR robusto (b) com a seguinte condigéo inicial x = [0 06000000 01" .
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Figura E.6: Grafico da velocidade altitudinal do missil em fungao do tempo, sujeito ao controlador LQR
classico (a) e ao controlador LQR robusto (b) com a seguinte condicéo inicial x = [0 0 6000000 0]" .
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Figura E.7: Grafico da aceleracao latitudinal do missil em funcao do tempo, sujeito ao controlador LQR
classico (a) e ao controlador LQR robusto (b) com a seguinte condicao inicial x = [0 0 6000000 0] .
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Figura E.8: Grafico da aceleracao longitudinal do missil em funcao do tempo, sujeito ao controlador LQR
classico (a) e ao controlador LQR robusto (b) com a seguinte condi¢ao inicial x = [0 0 6000 00 0 0]” .
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Figura E.9: Grafico da aceleracéo altitudinal do missil em funcao do tempo, sujeito ao controtador LQR
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