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RESUMO

TEIXEIRA, 1. F. Desenvolvimento de um sistema de controle e guiamento para entrega por
paraquedas. 2026. 54 p. Trabalho de Conclusdo de Curso (Graduagdao em Engenharia Aerondu-
tica) — Faculdade de Engenharia Mecanica, Universidade Federal de Uberlandia, Uberlandia -
MG, 2026.

Este trabalho tem como objetivo o desenvolvimento do controle e guiamento de Sistemas de
Entrega Aérea de Precisdo (do inglés, Precision Aerial Delivery Systems — PADS). Para isso,
desenvolve-se um modelo dindmico com seis graus de liberdade e, a partir de sua linearizagao,
projeta-se um controlador por realimentacao de estados utilizando a metodologia do Regulador
Linear Quadrético. Além disso, emprega-se uma heuristica do tipo Go-to-Target para determinar
a direcdo que leva o paraquedas até o alvo desejado. Dessa maneira, o sistema de controle
realiza o controle lateral e longitudinal do paraquedas de modo a seguir a orientacao definida

pela heuristica.

Também € analisada a influéncia dos parametros do controlador no desempenho do sistema,
bem como seu comportamento sob diferentes condi¢des de operacgao, incluindo a presenca e a

auséncia de vento.

Os resultados de simulacdo demonstram que a estratégia proposta é capaz de conduzir de
maneira autdbnoma o paraquedas até as proximidades do ponto de impacto desejado, apresentando
desempenho satisfatério aliado a simplicidade de implementacdo. No entanto, a abordagem
apresenta limitacdes ligadas a heuristica empregada, nao sendo capaz de realizar o pouso
exatamente sobre o alvo, uma vez que ndo constitui um controlador de posi¢do propriamente
dito. Dessa forma, o desenvolvimento de estratégias de controle de mais sofisticadas € apontado

como uma possibilidade para trabalhos futuros.

Palavras-chave: Paraquedas, LQR, Simula¢do, Realimentacao de Estados, Heuristica.



ABSTRACT

TEIXEIRA, I. F. Development of a guidance and control system for parachute-based deli-
very. 2026. 54 p. Trabalho de Conclusao de Curso (Graduagao em Engenharia Aerondutica)
— Faculdade de Engenharia Mecanica, Universidade Federal de Uberlandia, Uberlandia - MG,
2026.

The aim of this work is to develop control and guidance for Precision Aerial Delivery Systems
(PADS). To this end, a dynamic model with six degrees of freedom is developed, and based on
its linearization, a state-feedback controller is designed using the Linear Quadratic Regulator
(LQR) methodology. In addition, a Go-to-Target heuristic is employed to determine the direction
that will lead the parachute to the desired target. Thus, the control system performs lateral and

longitudinal control of the parachute in order to follow the orientation defined by the heuristic.

The influence of the controller parameters on system performance is also analyzed, as well as its

behavior under different operating conditions, including the presence and absence of wind.

The simulation results demonstrate that the proposed strategy is capable of autonomously guiding
the parachute to the vicinity of the desired impact point, offering satisfactory performance
combined with simplicity of implementation. However, the approach has limitations related to
the heuristic employed, as it is not capable of landing exactly on the target, since it does not
constitute a position controller per se. Thus, the development of more sophisticated control

strategies is identified as a possibility for future work.

Keywords: Parachute, LQR, Simulation, State Feedback, Heuristic.
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CAPITULO

INTRODUCAO

uso de paraquedas para entregas precisas (isto €, missoes de langcamento nas quais a carga

deve atingir uma zona de pouso previamente determinada) tem sido explorado hd muitos
anos. A ideia de entregar encomendas via paraquedas remonta a Primeira Guerra Mundial,
quando comegaram os primeiros planos para suprir tropas em solo atrds de linhas inimigas.
No entanto, segundo o United States Army Quartermaster Corps (2020), essa estratégia foi
efetivamente empregada durante a Segunda Guerra Mundial, embora ainda apresentasse baixa
precisdo, podendo fazer com que as cargas caissem em 4dreas inacessiveis ou até mesmo em
maos inimigas. Alguns anos depois, durante o conflito coreano em 1950, os Estados Unidos
intervieram em auxilio da Coreia do Sul contra a Coreia do Norte. Conforme descrito naquela
mesma referéncia, a entrega por meio de paraquedas tornou-se a melhor forma de alcancar
as unidades militares no solo, pois as vias terrestres tornavam-se invidveis com a chegada de
chuvas e neve. Mais ainda, além do apoio a tropas militares, a entrega aérea também passou a ser
utilizada para ajudar populacdes em situagdes delicadas, como ocorreu no envio de alimentos
apos a Guerra do Golfo em 1991 e durante a Guerra da Bosnia em 1993. Nessas situagoes, a
entrega aérea muitas vezes era o Unico meio de fornecer assisténcia humanitaria, ja que o acesso

terrestre era restrito.

Com o intuito de atingir o alvo com maior precisao e possibilitar entregas de altitudes
consideravelmente altas, o Exército e a For¢a Aérea dos Estados Unidos iniciou, segundo Evans
(2016), em 1993, o desenvolvimento do Joint Precision Airdrop System (JPADS). Esse sistema
combinava Global Positioning System (GPS) e computador de bordo para guiar um paraquedas
a area desejada. Assim, surgem os sistemas de entrega derea de precisdo (em inglés PADS -
Precision Aerial Delivery Systems), que utilizam paraquedas controldveis, sensores de navegacao
— como GPS e unidades inerciais — e computadores de bordo para ajustar a trajetoria durante
o voo. Esses sistemas permitem o envio de equipamentos e suprimentos a partir de grandes

altitudes, garantindo maior seguranca e exatidao.
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Nesse contexto, o objetivo principal deste trabalho € simular um sistema de entregas
baseado em paraquedas autdbnomo. Com esse proposito, tanto a simulagdo da dinamica nao
linear do paraquedas, quanto o desenvolvimento do sistema de controle sao desenvolvidas. Em
particular, a tarefa de controle consiste em guiar o paraquedas para a drea alvo a partir da
condi¢do inicial.

E importante salientar que diferentes estratégias de controle e guiamento ji foram
aplicadas no desenvolvimento de PADS. Por exemplo, Tweddle (2006) simulou, no Matlab®,
um paraquedas autdbnomo e estudou os aspectos de navegacdo, guiamento e controle desse
sistema. Naquele trabalho, a alocacdo de polos foi empregada como técnica de controle. Além
disso, foi discutida a possibilidade de aplicacdo de outras abordagens, como o controle H. € 0
controle preditivo. Um pouco mais tarde, Yakimenko (2015) publicou o livro Precision Aerial
Delivery Systems: Modeling, Dynamics, and Control, no qual sdo abordados diversos topicos,
incluindo a precisao de pouso de sistemas PADS, suas equacdes de movimento, a orientagao,
a navegacao e o controle do sistema, bem como a anélise da estabilidade e do desempenho de
paraquedas autonomos. Posteriormente, Bonaccorsi (2018) estudou o guiamento e o controle de
uma aterrissagem na lua de Saturno Tita baseada em paraquedas. Naquele trabalho, foi aplicado
um controle proporcional-derivativo (PD) em um modelo de seis graus de liberdade para orientar
o0 sistema ao ponto de impacto desejado. Em seguida, técnicas de acompanhamento de trajetdria
foram investigadas. Bonaccorsi (2018) discute também o uso de um Regulador Linear Quadratico
(LQR — Linear Quadratic Regulator), afirmando que tal técnica fornece uma acdo de controle

adequada na vizinhanga de uma trajetdria, desde que as perturbacdes sejam pequenas.

O presente trabalho envolve a reproducdo de parte do estudo desenvolvido por Bonaccorsi
(2018), utilizada como referéncia tanto para a modelagem dindmica do PADS quanto para a
defini¢cdo da estratégia de controle e guiamento. Dessa forma, adota-se, para o controle de direcao,
uma heuristica do tipo go-fo-target, responsavel por orientar o paraquedas até alinhar-se com
o objetivo. Em conjunto, emprega-se o LQR para realizar o controle lateral e longitudinal do
paraquedas de modo a seguir a orientacdo definida pela heuristica. A escolha do LQR justifica-se
por sua capacidade de ajustar, por meio das matrizes de peso, 0 compromisso entre o esforco de
controle e o seguimento da orientacdo de referéncia, conforme mostrado por Ogata (2010). A
estratégia como um todo — composta pela heuristica go-to-target e pelo controlador LQR —
destaca-se pela simplicidade e pela facilidade de implementa¢do. Mesmo assim, se mostra capaz
- em ambiente de simulacdo - de guiar o paraquedas para a drea alvo para diferentes condi¢oes

iniciais e também para variacdes no modelo ndo linear da planta.

1.1 Estrutura do Trabalho

A organizacao deste trabalho estd distribuida conforme descrito a seguir.

» Capitulo 2 - Descricao do sistema e modelagem: apresenta o sistema estudado e o
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modelo matemadtico adotado. Sao detalhados os graus de liberdade, as equacdes que regem

0 movimento e a linearizacdo do sistema.

* Capitulo 3 - Descricao do sistema de controle: descreve o sistema de controle utilizado
para atingir o objetivo. Além disso, o capitulo apresenta a descri¢ao da heuristica para
guiamento do paraquedas e do sistema de controle baseado em realimentacao de estados

para o controle longitudinal e lateral do veiculo.

 Capitulo 4 - Resultados de simulacio: apresenta os resultados obtidos em simulagéo
no Simulink®, mostrando as diferentes respostas do sistema para variacdes na condigdo

inicial e com a introdugdo de descasamentos de modelo.

* Capitulo 5 - Conclusoes e trabalhos futuros: apresenta as conclusdes obtidas ao longo
do trabalho e sugestdes de melhorias e técnicas que podem ser exploradas em estudos

futuros.
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CAPITULO

DESCRICAO DO SISTEMA E MODELAGEM

sistema de interesse deste trabalho é composto por um paraquedas do tipo ram-air, pelas

linhas de comando, por uma unidade de controle e por uma carga qtil, conforme ilustrado
na Figura 1. As linhas de comando permitem modificar a configuracdo efetiva da vela durante o
voo. Nesse contexto, as varidveis manipuladas correspondem aos comandos aplicados as linhas
de comando esquerda e direita do paraquedas, que, ao serem tensionadas ou aliviadas, alteram a
geometria da vela e, consequentemente, as for¢as e os momentos aerodindmicos atuantes sobre o
sistema. As propriedades geométricas e fisicas do paraquedas considerado neste trabalho sao

apresentadas na Tabela 1.

Por simplicidade, adota-se a hipétese de que o conjunto vela—carga util comporta-se
como um corpo rigido tridimensional. Ressalta-se, entretanto, que, dependendo dos objetivos
do estudo, a dinamica de cada elemento poderia ser tratada de forma separada, resultando em

modelos de maior complexidade.

O modelo dinamico de seis graus de liberdade adotado neste trabalho € baseado na for-
mulacgdo proposta por Yakimenko (2015), seguindo a implementacio apresentada por Bonaccorsi
(2018). Sao considerados trés graus de liberdade de translag@o, correspondentes aos movimentos
nos eixos longitudinal, lateral e vertical, e tr€s graus de liberdade de rotagcdo, associados aos

movimentos de arfagem, guinada e rolagem.
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Figura 1 — Imagem ilustrativa de um PADS
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Fonte: Adaptado de Lingard (1995).

Tabela 1 — Propriedades do Sistema.

Descri¢ao Simbolo Valor Unidade
Alongamento AR 3,0 -
Area da vela S 3,14 m?
Espessura da vela t 0,075 m
Comprimento das cordas R 1,84 m
Altura da vela a 0,164 m
Distancia do centro de massa ao centro aerodindmico Xe 0,26 m
Envergadura da vela b 3,07 m
Corda da vela c 1,02 m
Deflexdao médxima do bordo de fuga Osmax 0,16 m
Massa da vela my 0,002 kg
Massa da carga-titil my 200 kg

Fonte: Bonaccorsi (2018).

2.1 Definicoes Basicas e Matrizes de Rotacao

Antes de apresentar o modelo matematico, € necessario definir os sistemas de coordena-

das cartesianas utilizados, o que € apresentado a seguir.

I) Referencial Terrestre {Indicado pelo superescrito I} ou North-East-Down (NED):

» Eixo x/: Aponta positivamente na dire¢io do norte verdadeiro;

» Eixo y': Aponta positivamente na direcio leste;

« Eixo z/: Aponta positivamente em direcdo ao centro da Terra;

* Origem: Localizada no ponto de impacto desejado.

1) Referencial Corpo {b}:
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« Eixo x”: Aponta positivamente ao longo do eixo longitudinal do paraquedas, dentro de

seu plano de simetria;

« Eixo y”: Perpendicular ao plano x’-z%;

« Eixo z%: Perpendicular ao eixo x?, apontando para baixo;

* Origem: Centro de gravidade do PADS.
IIT) Referencial do Vento {Indicado pelo superescrito w}:

* Eixo x": Aponta positivamente na dire¢do do vetor velocidade relativo ao ar Vy;
* Eixo y": Perpendicular ao plano x"-z";
* Eixo 7": Perpendicular ao eixo x", apontando para baixo;

* Origem: Centro de gravidade do PADS.
IV) Referencial de Navegacao {Indicado pelo superescrito n}:

* Paralelo ao referencial {/}, com origem no centro de gravidade do PADS.

Yakimenko (2015) apresenta também as orientacdes relativas entre os referenciais supra-

citados da seguinte maneira:

* {b} para {I} ({n}): Orientacdo descrita por trés angulos de Euler — angulo de rolagem ¢,

angulo de arfagem 0 e angulo de guinada y;

* {b} para {w}: Orientacdo definida por dois angulos de Euler — angulo de ataque o e angulo

de derrapagem f3;

* {w} para {I}({n}): Orientacdo caracterizada por trés angulos de Euler — angulo de inclinagdo

@4, angulo de trajetdria 7y, e rumo X.

Os angulos citados sdo ilustrados na Figura 2. Ademais, nessa mesma figura também sao

representados o vetor vento (W) e o vetor velocidade em relacdo ao solo (V).

Figura 2 — Vistas superior, frontal e lateral do PADS

x! (North)

x (Body)

x' (North)

X (Bod!
va (Body)

z! (Down)

2! (Down)

Fonte: Elaborada pelo autor.
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Segundo Beard e McLain (2012), os angulos de Euler (¢, 6 e y) sio comumente
utilizados por fornecerem um meio intuitivo de representar a orientagdo de um corpo em trés
dimensdes. Além disso, € possivel definir as matrizes de rotacao em torno dos angulos de guinada,

arfagem e rolagem da seguinte forma:

[ C(I/ Sq[ O

RW: —Sw CW O (2.1)
L0 0 1
-Ce 0 —Se-

Rg=1]10 1 O (2.2)
_Sg 0 Co i
(1 0 0]

R¢ = |0 oS¢ (2.3)
0 —s¢ <]

em que foram utilizadas abrevia¢des para as fungdes trigonométricas, entendidas como: cos(0) =

cg esen(0) = sg.

Assim, a matriz de rotag¢do do referencial de navegacdo {n} para o referencial corpo {b}

¢ dada por:

CyCo SyCo —S0
ZR =RyRoRy = |cysesy —SyCyp SySeSp +CyCy CoSg (2.4)
CySeCh T SySp SySeCy —CySy CoCy

2.2 Modelo nao linear

O desenvolvimento a ser apresentado nessa se¢do foi baseado no trabalho de Bonaccorsi
(2018).

Para iniciar a modelagem matematica do sistema, considera-se a dindmica translacional
e rotacional do conjunto vela-carga util. A formulacio baseia-se na Segunda Lei de Newton,

inicialmente expressa no referencial inercial {/}, conforme:

Vi
mV' =m |V,| =F 2.5)
V.
em que m; representa a massa total do sistema, definida por m; £ m+m,, sendo m conjunto

vela-carga ttil e m, a massa de ar aprisionada no interior da vela. Além disso, F/ é o vetor
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resultante das forcas externas expresso no referencial inercial. Cabe salientar que a dependéncia

com o tempo das varidveis foi omitida por clareza de notacao.

Ao expressar a dindmica no referencial do corpo {b}, a Segunda Lei de Newton assume

a forma:

mvP + @ x m,v? = FP (2.6)

em que @” é o vetor velocidade angular do corpo, v* é o vetor velocidade do centro de massa
em relacdo ao solo, e F” representa o vetor de forgas externas, todos expressos no referencial do

corpo.

Escrevendo explicitamente os vetores de velocidade linear e angular em termos de suas

componentes, obtém-se:

u p u
niy V + niy q X \% = Fb (27)
w r w

em que u, v e w correspondem as componentes da velocidade linear ao longo dos eixos longitudi-
nal, lateral e vertical do corpo, respectivamente, enquanto p, g € r representam as taxas angulares

de rolagem, arfagem e guinada, todas expressas no referencial {b}.

Fazendo uso de uma matriz antissimétrica S(@") para substituir o produto vetorial

presente na Equacgdo (2.7), esta pode ser reescrita como:

u u
m | v | +mS(@®) |v| =F° (2.8)
w w

em que a matriz antissimétrica associada ao vetor velocidade angular ®” é definida como:

0 —r g¢g
S@)=|r 0 —p (2.9)
—-q p O

Entao, rearranjando os termos da Equacao (2.8), obtém-se a expressao explicita para a

dinamica translacional no referencial do corpo:

u ) u

v|=—F —S(@”) |v (2.10)
ny

w w
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Um raciocinio andlogo pode ser empregado para a modelagem da dindmica rotacional
do sistema. Assim, expressa no referencial do corpo e considerando a dinamica rotacional em

lugar da translacional, a Segunda Lei de Newton-Euler assume a forma:

p p p
g+ |q| xI° |g| =M (2.11)
7 r r

em que MP se trata do vetor de momentos aplicados ao sistema e I? da matriz de inércia, ambos
expressos no refencial do corpo. A matriz de inércia por sua vez € definida por Bonaccorsi (2018)

como sendo:

Lo 0 1] | HEps 1) 0 3 (kp—1Lp)s(2u)
b
I = O Iyy O = 0 Iy,p O (212)
3 (Lp—ILp)s(2u) 0 ILps*(u) + L pc? (1)

sendo que Iy p, 1, , € I, , sdo as contribui¢des associadas a vela do paraquedas e podem ser

expressas por:
Vyol P + mp

IXJ’ = T(bZ +h1%1€an)7
Vyol P+

Lp == 15— + Biuean), (2.13)
VyoIP +m

IZ-,P :%(Cz‘i‘bz),

com p sendo a densidade do ar, v,,; o volume da vela, definido por v,,; = 0.09 b, € hpmean
. v . ~
a espessura aparente média da vela, dada por heq, = V—Zl Ademais, u se trata do angulo
c
de rigging, o qual modela o desalinhamento geométrico fixo entre o referencial da vela e o

referencial do corpo da carga, causado pelas linhas de suspensao.

Utilizando a matriz antissimétrica S(a)” ), de forma analoga ao caso translacional, e

rearranjando os termos da equacgao (2.11), obtém-se a dindmica rotacional na forma:

p p
gl =M>—S(a®)I’ |4 (2.14)
7

Pode-se entao combinar as equagdes (2.10) e (2.14), obtendo-se uma formulagdo matri-
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cial unificada para a dinamica translacional e rotacional do sistema:

u u
v F’ — (m+m,)S(@”) | v

(m+me)lz.z 0343 . ,
| = L (2.15)
P

0 |
33 g M’ —S(@)I | ¢4

}:.

As forcas e os momentos aplicados ao sistema resultam da contribui¢do combinada da
forca peso, das cargas aerodinamicas e dos efeitos associados a massa aparente. Considera-se

que a forga gravitacional atuante sobre o sistema, expressa no referencial do corpo, € dada por:

—s(0)
Fo =mg | c(0)s(9) (2.16)
c(8)c(9)

Por simplicidade, as contribui¢des da vela e da carga util sdo combinadas em um modelo
aerodinamico Unico, descrito por meio de derivadas aerodindmicas padronizadas. Dessa maneira,

a forca aerodinamica atuante sobre o PADS € expressa por:

—(Cpo+Cpy2 o2+ CD(SA-SS)
Fo=0sbR CypB (2.17)

—(Cro+Crao +Cy5.65)

em que S representa a drea da vela, Q denota a pressao dindmica do escoamento livre e §; =
S
63'[1’121)(

a matriz va realiza a transformagdo do referencial do vento {w} para o referencial do corpo {b}

€ [0; 1] corresponde a deflexdo simétrica normalizada do bordo de fuga da vela. Além disso,

e é funcdo dos Angulos de derrapagem 8 e do angulo de ataque o, como mostrado a seguir:

C(xcﬁ CaSB —Sa
WR=1|—sg cg O (2.18)

SaCﬁ SaSﬁ Ca

Os angulos de derrapagem e de ataque sao definidos pelas componentes do vetor veloci-

dade relativa do escoamento, expresso no referencial do corpo, V, = [v Vy vZ]T, sendo:

B =tan"! (—;}y 2) . a=tan"! (&) (2.19)
VVvitvs Vx
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O momento aerodindmico atuante no sistema ¢ dado por:

pV2S b(ClﬁB +2L\/aclpp+ %Clrr-l—ClgaSa)
M; = 2“ ¢(Cmo + Cima 0+ 33-Cingq) ) (2.20)
b(Cnﬁﬁ + %Cnpp + ZLVGCWI"F Cn&; 6a)

sendo que ¢ denota a corda aerodindmica média da vela a qual, neste trabalho, é assumida igual
8,
as‘max

normalizada do bordo de fuga da vela. Os coeficientes aerodinamicos utilizados no modelo sao

a corda geométrica, isto é, ¢ = c¢. Além disso, §, = € [—1;1] denota a deflexdo assimétrica

apresentados na Tabela 2.

Tabela 2 — Coeficientes aerodinamicos utilizados no modelo do PADS.

Coeficiente Valor Coeficiente  Valor

Cpo 0.25 Cio 0,35
Cpe 0.12 Conar -0,72
Cro 0.091 Cing -1,49
Cra 0.90 Cp  -0,0015
Cyp -0.23 Cup -0,082
Cip 0036  Cu -0,27
o -0.84 Cs,  -0,0035
Ciy 0082  C, 00155
Crs, 0.21 Cps, 0,30

Fonte: Bonaccorsi (2018).

Por fim, faz-se necessario considerar os efeitos associados a movimentagdao de um corpo
imerso em um fluido. O deslocamento do ar ao redor do sistema gera forcas de pressao adicionais,
conhecidas como for¢as de massa aparente. Dessa forma, as contribuicdes associadas a massa

aparente e a inércia aparente da vela podem ser expressas no referencial do corpo {b} como:

vh Ve
Fo o =IRTFL = —IRT [ B || +S(07)Em. [V 2.21)
v vl
pP pP
My = R"ME; +S(rm)Fom = —0RT [ 10, |7 | +S(@M)1L, | g7 | | +S(rem)Fym (2.22)
f'p rp

em que rgM = [XBm YBM zBM]T representa o vetor do centro de massa do sistema até o centro

n "

de masssa aparente. O sobrescrito "p" indica que a varidvel estd escrita no referencial da vela

(parafoil), o qual € diferente do referencial do corpo {b} devido a presenca de um angulo de
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rigging diferente de zero. A matriz de rotagdo Z R expressa a transformagdo do referencial do

corpo para o referencial da vela, e é definida como:

cos() 0 —sin(u)
§R= 0 1 0 (2.23)

sin() 0 cos(p)

Entao, a velocidade angular e a aceleracao expressas no referencial da vela se tornam:

" .
| =R |q (2.24)
P

- .

" | =R (g (2.25)

Por fim, o vetor velocidade relativa do escoamento no centro de massa aparente € expresso

por:

p

Vx u p

Wi =PR| |v|-S(rem) [¢| —2RW" (2.26)
Ve w r

com W" = [w, wy w,]T sendo o vetor vento no referencial de navegagio {n}.

Seja o vetor velocidade relativa do escoamento, expresso no referencial do corpo, definido

por:

Vy u Wy
vl =|v| —LiR|w, (2.27)
174 w Wy

entdo, o vetor de aceleracio da vela no centro de massa aparente é expresso por:

VL i p
v | =R | [v]| —S(rsm) | ¢ (2.28)
P W 2

Para completar a modelagem dos efeitos de massa aparente, é necessario definir as
matrizes de massa aparente e de inércia, denotadas por I , e Iﬁi , respectivamente. Tais matrizes

dependem da geometria da vela inflada, ilustrada na Figura 3, e sdo definidas por Yakimenko
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(2015) como sendo:
A 0O Iy 0 0
Em=1|0 B O, I,=|015 0 (2.29)
0 0 C 0 0 Ic
Os coeficientes A, B e C sdo dados por:
8 *2\ 2
A =0,666p 1—|—§a t°b
a? o x2y | 2
B—0267p [H—ZtTZAR (1—1 )}tc (2.30)
AR
— 14+2a%2(1 — 2 2
C=0,785p/1+2a"2(1 1 TR

* __a * __ L
com a —bet =z

De forma andloga, os coeficientes de inércia aparente sdo definidos como:

AR

2,3
b
1+ARC

Iy = 0,055p

1+ 2(1+AR)ARa 2 ¢ (2.31)

s = 0,0308p——— |1+

Ic = 0,0555p (1 + 8a™)t*b>

Figura 3 — Representacdo da geometria da vela de um paraquedas

A

Fonte: Lissaman e Brown (1993).

Finalmente, substituindo as expressdes (2.25) a (2.28) nas equagdes (2.21) e (2.22), e
considerando ainda as contribui¢des da forca gravitacional (2.16), da for¢a aerodinamica (2.17)

e do momento aerodindmico (2.20) na Equagao dinamica (2.15), obtém-se a seguinte forma
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matricial compacta do modelo ndo linear:

u
b b v
<m+m€)l3><3 +Ia.m. _Ia.m.s(rBM) W B
=t (2.32)
b b b b p B,
S(rem)Ia m. P +1.; —S(rem)Ig m S(rem) i
#
sendo By:
u u p
B, :FZ+F§— (m—i—me)S(COb) v —S(a)b)Ig‘m. v —S(I’BM) q
W W , (2.33)
+S(0)I;  JRW
Rearranjando a Equacgdo (2.33), tem-se:
u p
By = F,+F, —S(0")[(m+me)ax3) +Tom] | v| +S(0") 1 S(rem) | g
W , (2.34)
+S(0")I] py, TRW
Por sua vez B; € dado por:
p p
B, =M, -S(e")I’ | ¢| —S(0")1}; |q
r r
(2.35)
u p
—S(rgm)S(@”)I | [ v] —S(rem) |¢| —RW"
w r
o que, finalmente, se torna:
p
B, =M, — [S(@")(I" +1,; ) — S(rpm)S(@") L, S(rew) | | ¢
r
(2.36)
u
—S(rgm) S(0") 15 1, | v | +S(rem)S(@0")I5 ,, JRW"
w

sendo Iy, = jR" Iim jRe I; = [RTI7; [R.
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Ademais, a cinemdtica translacional do sistema, expressa no referencial de navegacao, é

dada por:
X u
y| =PRT |y (2.37)
Z w

Por fim, a cinematica rotacional, que relaciona as taxas angulares do corpo aos angulos

de Euler, € descrita por:

o

0| =10 co —s¢| |q (2.38)
l]/ 0 Sq)L C¢—

Cco r

2.3 Linearizacao

A fim de projetar o sistema de controle que serd descrito no capitulo seguinte, faz-se
necesséria a linearizacdo do modelo ndo linear apresentado na se¢do anterior, o qual pode ser

genericamente representado por:

x=f(xu), y=g(xu) (2.39)

sendox = [uvwpqr¢ 0yl ovetor de estados, u = [8 8] o vetor de entrada de controle, e

y representa as saidas do sistema.

Seja (xg,ug) a denotagido de um ponto de equilibrio que satisfaca:
f(X(),ll()) =0. (240)

Neste trabalho, o ponto de equilibrio considerado corresponde a uma condi¢do de voo em
planagem livre (em inglés, free gliding), ilustrada na Figura 4, a qual € caracterizada por
velocidades ugy e wo ndo nulas, taxas angulares nulas (pg = g9 = ro = 0), angulos de atitude

constantes ¢p, 6y, Yo, auséncia de vento e entrada de controle nulas (6, = d; = 0).

Para estudar o comportamento do sistema na vizinhanga desse ponto, pode-se introduzir

varidveis de perturbacao:

w

= X — Xy, i =u-—u, y=y—Yo, (2.41)

em que yo = g(Xo,uy).
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Figura 4 — Representagdo da condi¢do de voo em planagem livre

Fonte: Elaborada pelo autor.

Expandindo, entdo, a fun¢do f(x,u), utilizando a série de Taylor (mantendo-se apenas os

termos de primeira ordem) em torno do ponto de operagdo (Xg,ug), tem-se:

Jd d
Flxw) ~ o)+ 5L xxa)+ S ), (2.42)

Xp,Uo Xp,Ug

Tendo f(xg,u9) = 0, a equacdo de estados linearizada se torna:

x = AX + Bi, (2.43)

_of _If
T ox ’ B_8u '

X0,Uo X0,U9

A (2.44)

De maneira andloga, a linearizacdo da equacao de saida resulta em:

§ = Cx+ D, (2.45)
com a a
_ 9% b %8

= — , = — .
aX Xp,Ug au X0,U9

C (2.46)

Dessa forma, obtém-se o modelo linearizado do sistema:

X

A% +Bi,
(2.47)

§ = Cx+Du,

E importante salientar que esse modelo linearizado representa a evolucdo dos desvios

em relagdo ao ponto de equilibrio/trimagem. Assim, consequentemente, levar os estados de
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perturbacdo X a zero, implica que o sistema convirja de volta a condi¢do de voo em planagem

livre definida por (xg,uy).

Para a obten¢do das matrizes do modelo linear dado pela Equacgao (2.47), utilizou-se a
funcio linearize do Matlab®. Essa funcio fornece uma aproximagio numérica linear do modelo
ndo linear implementado no Simulink® em torno de um ponto de operagdo previamente definido.

No presente trabalho, o ponto de operagao adotado foi o seguinte:

xo = [12,0,6,0,0,0,0, —3° 0]. (2.48)

Como consequéncia, obtém-se :

[—0,03 0 0,06 0 —6,14 0 0 —9,.80 0
0 0,01 0 6,04 0 —11,99 9,78 0 0
-0,17 0  —0,01 0 12,40 0 0 0,50 0
0 —18 0  —56,09 0 1161 -0,16 0 0
A= 3108 0 5516 0 —19560 O 0 —556 0| (249)
0 1,12 0 18,11 0 —94.04 0,12 0 0
0 0 0 1,00 0 —0,05 0 0 0
0 0 0 0 1,00 0 0 0 0
.0 0 0 0 0 1,00 0 0 0]
[—1,85 0
0 0
-339 0
0 —68,70
B=| 5,68 0 (2.50)
0 32020
0 0
0 0
L O O .
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(2.51)

1 0000O0O0O0O
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CAPITULO

DESCRICAO DO SISTEMA DE CONTROLE

ma vez apresentada a modelagem matematica do sistema a ser estudado, o proximo passo
consiste no projeto do sistema de controle, responsavel por guiar o PADS até a posicao

desejada.

Inicialmente, avalia-se a controlabilidade do modelo linearizado apresentado no capitulo
anterior, pois, conforme apresentado por Ogata (2010), a controlabilidade representa uma
condi¢do para a resolugcdo do problema do regulador 6timo considerada nesse trabalho. De
acordo com essa mesma referéncia, entende-se por sistema controldvel se, no instante #,, por
meio de um vetor de controle nao limitado, € possivel transferir o sistema de qualquer estado

inicial x(#p) para qualquer outro estado em um intervalo de tempo finito.

Assim, a controlabilidade do par (A,B), matrizes essas obtidas através da linearizagao
apresentada no Capitulo 2, pode ser verificada através do critério de Popov—Belevitch—Hautus
(PBH). Conforme apresentado por Hautus (1969), considera-se que um sistema de ordem n é

completamente controlavel se, para cada autovalor A; da matriz dinimica A, a condi¢do
rank [A—l,-l B} =n, (3.1)

for satisfeita, sendo n o numero de estados do sistema.

Tabela 3 — Resultados da andlise de controlabilidade pelo critério PBH.

Autovalor A; Posto PBH
0 9
98,712 9
—51,163 9
—0,125+0,543 9
9
9
9

—191,043
—4,175
—0,232+0,250;
Fonte: Autor.
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Para o modelo linearizado considerado neste trabalho, de ordem n =9, a aplicac@o do
critério PBH resultou em posto igual a 9 para todos os autovalores da matriz A, como mostrado

pela Tabela 3. Conclui-se, portanto, que o par (A,B) é completamente controldvel.

Verificada a controlabilidade, inicia-se o projeto do controlador. Neste trabalho foi

adotada a seguinte estrutura de controle:

Figura 5 — Representacdo da estrutura de controle

i Modelo x=[uvwpgr¢e W]T
Sistema de viode!
Controle 8 Dinamico
2 do PADS

Fonte: Elaborada pelo autor.

sendo o bloco “Sistema de Controle” a representacdo do controlador por realimentagdo de estados,
projetado utilizando a metodologia LQR (Linear Quadratic Regulator), o qual sera detalhado
mais adiante, e o bloco “Modelo Dindmico do PADS” corresponde ao modelo apresentado no
Capitulo 2.

Neste trabalho, assume-se que sdo conhecidas as velocidades lineares (u, v, w), bem
como as velocidades angulares (p, g, r) € os angulos de rolagem, arfagem e guinada (¢, 0, V).

Assim, utiliza-se a realimenta¢@o de todos os estados do sistema.

Com o intuito de conduzir o paraquedas ao ponto de impacto desejado, utiliza-se a
heuristica de guiamento go-to-target, responsavel por direcionar o veiculo até a regido de
interesse independentemente da posicao inicial de lancamento. Essa heuristica define o angulo

de azimute desejado como:

X4 = tan”! (yd—_y) (3.2)

Xg—X
em que ), representa o angulo de azimute desejado, x; e y; sdo as coordenadas do ponto de
impacto no plano horizontal, e x e y correspondem a posicao atual do veiculo. Considerando que
as velocidades lineares sao conhecidas, as posi¢des podem ser obtidas a partir da equacgdo (2.37),
que descreve a cinemdtica translacional no referencial de navegacdo, sendo entdo integrada para

determinar as posicoes x, y € z do veiculo.

Assim, o objetivo do sistema de controle € fazer com que o angulo de guinada y

acompanhe o valor de referéncia ). Define-se, entdo, o erro de azimute como:

ex =Xd—V (3.3)
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Como ja mencionado, o método de controle adotado neste trabalho € uma realimentag¢ao
de estados convencional na qual o ganho € ajutado a partir do problema do LQR o qual fornece
uma forma sistemadtica de calcular a matriz de ganho de realimentacdo de estados, conforme
apresentado por Ogata (2010). O regulador linear quadratico tem como objetivo estabilizar o

sistema em torno de um ponto de equilibrio, minimizando o seguinte indice de desempenho:

[T er T
J—/O (x”Qx +u’ Ru) dr (3.4)

em que Q e R sdo matrizes reais simétricas (ou hermitianas), sendo Q definida (ou semidefinida)
positiva e R definida positiva. Essas matrizes atuam como ponderacdes associadas, respectiva-
mente, a performance dos estados e ao esfor¢o de controle. Em termos praticos, valores elevados
em Q priorizam a reducdo do erro nos estados, enquanto valores elevados em R penalizam o uso

excessivo das entradas de controle.
E possivel demonstrar que a lei de controle 6tima, isto ¢, aquela que minimiza o indice
(3.3) considerando o modelo matematico linear do sistema € dada por:
u(r) = —Kx(7) (3.5)

sendo K a matriz de ganho 6tima, obtida a partir da solu¢do da equacio algébrica de Riccati:

ATS+SA—-SBR'B’S+Q=0 (3.6)

Uma vez determinada a matriz S, a matriz de ganho 6tima € calculada por:

K=R 'B’S (3.7)

Neste trabalho, o problema LQR foi resolvido utilizando a fun¢do Igr(A,B,Q,R) do
Matlab®, a qual permite obter a solucéio da equacdo de Riccati e a matriz de ganho 6tima a partir
das matrizes do sistema no espaco de estados em tempo continuo. Assim, uma vez realizada
a linearizacao apresentada no Capitulo 2, e obtidas as matrizes dindmica A e de entrada B, a
aplicacdo dessa funcdo requer apenas a escolha das matrizes de ponderacdo Q e R, de modo a

penalizar, respectivamente, a ma perfomance dos estados e o esforco de controle.

Como o LQR &, por natureza, um regulador em torno da origem, a lei de controle foi

implementada considerando um vetor de estados desejados X5, de modo que:

u=—K(x—xg) (3.8)
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em que o vetor de estados desejados é definido por:

0]
0
0
0
X5 = | 0 (3.9)
0
0
0
| Xd |
Substituindo os vetores de estados atual e desejado na equacao (3.8), obtém-se:
1 Tol
v 0
w 0
p 0
u=-K| |g|—1|0 (3.10)
r 0
[oj 0
0 0
LY [Xd
0 que resulta em:
R
Vv
w
p
u=-K| ¢ (3.11)
r
¢
0
[ —¢x ]

Dessa forma, o controlador busca levar todos os estados a origem do sistema linearizado.
Em particular, espera-se que o erro de azimute e, seja reduzido a zero, garantindo que o PADS
siga a direcdo desejada. Adicionalmente, os demais estados sao conduzidos ao ponto de operagdo

no qual foi realizada a linearizacao apresentada no Capitulo 2.
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Cabe destacar que a escolha da matriz de ponderacdo Q permite atribuir diferentes niveis
de importancia aos estados, possibilitando priorizar o desempenho de varidveis especificas, como

o erro de azimute. Esse comportamento serd analisado no capitulo seguinte.

Por fim, as entradas de controle foram limitadas por meio de saturacdo no intervalo
[—0,16, 0,16], correspondente a deflexdo maxima das cordas do paraquedas, garantindo que os
comandos respeitem as limitacdes fisicas do sistema. E importante ponderar, porém, que - caso a
saturacdo seja atingida - perde-se garantia de estabilidade do sistema de controle projetado. Aqui

isso serd evitado com o devido ajuste da matriz R.

A estrutura final do sistema de controle implementado, incluindo a saturagdo das entradas,

pode ser visualizada na Figura 6.

Figura 6 — Estrutura de controle com realimentacio de estados e saturacdo da entrada

Saturacdo
Modelo

X u u
= C\ +» -K _ﬁt__, Dindmico X
do PADS

Fonte: Elaborada pelo autor.
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CAPITULO

RESULTADOS DE SIMULACAO

sistema de controle apresentado no Capitulo 3 foi implementado em ambiente de simulacio
O utilizando o Matlab® e o Simulink®. As Figuras 7, 8 e 9 apresentam, respectivamente,
a visdo geral do modelo de simulagdo, o subsistema correspondente ao modelo dindmico e a
modelagem da cinemética do PADS considerando 6 graus de liberdade, conforme descrito nos

Capitulos 2 e 3.

Todas as simulacdes apresentadas nesse capitulo foram realizadas utilizando o método
de integracdo numérica ode4 (Runge-Kutta de quarta ordem), com passo de integracao fixo de
0,001s.

O cédigo Matlab® e o modelo Simulink® desenvolvidos neste trabalho encontra-se

disponivel publicamente no GitHub por meio do seguinte endereco:
<https://github.com/IsabelaFTeixeira/TCC---Controle-e-guiamento-PADS>

Figura 7 — Visdo geral da Simula¢do no Simulink

Modelo dinamico do PADS Monitoramento

Referéncia Velocidade Angular [deg/s]

D—fe==>———
o=

Posigao 'x' atual
[pp Posicdo X' atual)

Posigdo 'y' atual
D———

MATLAB Function

Fonte: Elaborada pelo autor.



Capitulo 4. Resultados de simulagdo

40

Figura 8 — Subsistema: Modelo dindmico do PADS
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I

ARARRRRE

UL

Fonte: Elaborada pelo autor.

Figura 9 — Subsistema: Modelo de 6 graus de liberdade do PADS

Fonte: Elaborada pelo autor.

Estados
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Com o objetivo de avaliar o desempenho do sistema de controle projetado, nesta secao
sdo apresentados os resultados obtidos para diferentes cendrios de simulagdo. Variaram-se as

matrizes de ponderacdo Q e R, bem como as condi¢cdes com e sem a presencga de vento.

Para iniciar as simula¢des, comega-se definindo o ponto de impacto desejado do PADS.
Tal posi¢do € indicada por meio das coordenadas horizontais (x;,y4), as quais devem ser inseridas
no interior do bloco “Referéncia - MATLAB FUNCTION”.

Além disso, sdo definidas as condi¢des iniciais de posicao do PADS, as quais representam
0 ponto apds a abertura e estabilizacdo do paraquedas. Essas condi¢des s@o impostas nos
integradores responsdveis pela obtencao das coordenadas de posi¢do do veiculo, localizados no
bloco “Posi¢cao NED” do subsistema “Modelo de 6 Graus de Liberdade do PADS”.

Neste trabalho, foi assumido, em todas as simulagdes, velocidades iniciais iguais as da
condi¢do de voo planado (free gliding) utilizada na lineariza¢do do sistema no Capitulo 2. Assim,
faz-se a hipétese de que a missao do PADS se inicia apds a estabilizacdo do paraquedas, nao

considerando a fase de abertura.

4.1 Simulacoes sem a presenca de vento

A primeira simulagdo foi realizada considerando como ponto de impacto desejado as
coordenadas x; = 1000 m e y; = 800 m. O PADS parte da posicdo inicial (xp,y9) = (0,0), a
uma altitude de 3500 m. Para o projeto do controlador, foram adotadas as seguintes matrizes de

ponderacao:

[10 0 0 00 0 0 0 O

0 10000 0 00 0

0 0100 0 0O0 O

0 0010 0 O0O0 O
40000 0

o=0 0 001 0 0O O}, R= 4.1)

0 100

0 0 0001000 O

0O 0000 0 10 0

0 0000 0O O0OT1 0

(0 0 000 0 0 O 800]

A partir dessas matrizes, utilizando o método LQR, obteve-se a seguinte matriz de ganho
otimo:

(4.2)

K 0.00 0.00 0.00 0.00 0.00 0.00 0.00 0.04 0.00
~10.00 —0.22 0.00 0.05 0.00 0.18 2.96 0.00 2.83

As Figuras 10 e 11 apresentam, respectivamente, as trajetorias tridimensional e bidimen-
sional obtidas durante a simulacio, enquanto as Figuras 12 e 13 correspondem, nessa ordem, a

evolugdo temporal dos estados e as entradas de comando &, e &, impostas pelo controlador:
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Figura 10 — Trajetéria 3D: Simulag¢do sem vento
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Figura 11 — Trajetéria 2D: Simulagdo sem
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Fonte: Elaborada pelo autor.

Figura 12 — Evolugdo dos estados
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Figura 13 — Entrada de comando
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Fonte: Elaborada pelo autor.

Observa-se que o controlador foi capaz de conduzir o PADS até a vizinhanga do ponto de

impacto desejado, mantendo uma trajetoria suave ao longo do voo e orientando continuamente o

veiculo em direcdo ao alvo.

O ponto de impacto obtido no instante em que o PADS atingiu o solo foi dado por:

(x,y) = (946,00, 708,46) m.

A fim de quantificar o desempenho do controlador, calcula-se o erro absoluto de impacto,

definido por:

ep =/~ + (v —3)2. (43)
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Substituindo os valores obtidos na simulagdo, tal erro resulta em:

e, = \/ (1000 — 946,00)2 + (800 — 708,46)2 = 106,23 m.

Esse resultado indica que o controlador foi capaz de conduzir o PADS para uma regiao
préxima ao ponto de impacto desejado, apresentando um erro de 106,23 m. Tal comportamento
esta relacionado ao fato de que a estratégia de guiamento empregada atua sobre o angulo de
azimute, fazendo com que o controlador regule a direcdo do veiculo e, consequentemente,
conduza o sistema até a vizinhanca do alvo, sem controlar diretamente suas coordenadas de

posicao.

Através da Figura 13, observa-se que, em torno de t = 50 s, a entrada de comando
associada a deflex@o assimétrica das cordas atinge a saturacao. Esse momento corresponde ao
instante em que o PADS sobrevoa o ponto alvo e, em seguida, o ultrapassa. Assim, o controlador
reage rapidamente e de forma agressiva para que ele volte a apontar o paraquedas em direc@o ao

angulo que conduz ao ponto de impacto desejado.

A fim de observar a influéncia das matrizes Q e R nos resultados, uma segunda simulacio
foi realizada considerando o mesmo ponto de impacto desejado da primeira simulagdo (x; =
1000m e y; = 800m). Partindo da mesma posicao inicial, porém adotando um maior peso para
a matriz de esforco de controle R e reduzindo o peso da matriz de performance dos estados Q,

foram utilizadas as seguintes matrizes de ponderacao:

(10 0 000 0 0 0 O

0 10000 0 00 O

0 0100 0 O0O0 O

0 0010000 O
40000 0

O0=(0 0 001 0 00 0|, R= (4.4)

0 40000

0 00001000 O

0 0000 O 10 0

0 0000 O O01 0

(0 0 000 0 0 0 100]

A partir dessas matrizes, utilizando o método LQR, obteve-se a seguinte matriz de ganho

otimo:

K= 0.00 0.00 0.00 0.00 0.00 0.00 0.00 0.04 0.00

= 4.5
0.00 —-0.01 0.00 0.00 0.00 0.00 0.01 0.00 0.05 (%)

As Figuras 14, 15 e 16 mostram, respectivamente, as trajetdrias tridimensional e bidi-

mensional obtidas e as entradas de comando impostas pelo controlador na segunda simulacao:
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Figura 15 — Trajetdria 2D: Simula¢do sem vento

Figura 14 — Trajet6ria 3D: Simulag¢do sem vento e
priorizando o esfor¢o de controle

priorizando o esforgo de controle

Trajetéria 2D
T T

Trajetoria 3D 1400 T

1200 1

1000 7

800 1

Norte [m]

600 q

Altitude [m]

- 400 - 1

200 [ 1

0 ‘ ‘ . .
1500 1000 Leste [m] 0 200 400 600 800 1000

Leste [m]

1000
Norte [m]

Fonte: Elaborada pelo autor.

Figura 16 — Entrada de controle durante a segunda simulacao
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Fonte: Elaborada pelo autor.

O ponto de impacto obtido no instante em que o PADS atingiu o solo foi:

(x,y) = (924,11,922,75) m.

O erro absoluto de impacto, por sua vez, é dado por:

ep = \/(1000 —924,11)2 4 (800 —922,75)2 = 144,31 m.

Observa-se que a trajetdria obtida € ligeiramente mais suave quando comparada aquela
apresentada na primeira simulacdo. Esse comportamento ocorre porque o aumento dos elementos
da matriz R e a diminuicdo do peso da matriz Q fazem com que o regulador LQR penalize mais

intensamente o esfor¢o de controle. Consequentemente, o controlador passa a atuar de forma
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menos agressiva. Nesse caso especifico, a trajetdria seguida conduziu o PADS a um ponto de

impacto mais distante do alvo desejado.

Uma terceira simulacio foi realizada a fim de demonstrar a influéncia da matriz de

ponderacdo Q no desempenho do controlador. Para isso, manteve-se a matriz R inalterada

(comparada a primeira simulacao) e reduziu-se o elemento da diagonal de Q associado ao estado

de guinada y, conforme mostrado a seguir:

(10 0 0 0 0 0 ©
0 10000 0 O
0 0100 0 0
0 0010 00
Q=10 0 001 0 O
0 0 000 10 0
0 0000 0 1
0 0000 0 O
(0 0 000 0 0

40000 O
, R= (4.6)
0 100

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

p—
=)

A partir dessas matrizes, a seguinte matriz de ganho 6timo foi obtida:

K= 0.00 0.00 0.00 0.00 0.00 0.00 0.00 0.04 0.00
~10.00 031 0.00 0.00 0.00 0.16 0.71 0.00 0.32

Figura 17 — Trajetéria 3D: Terceira simulacdo sem
vento
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Figura 18 — Trajetéria 2D: Terceira simula¢do sem
vento
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Fonte: Elaborada pelo autor.
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Figura 19 — Entrada de controle durante a terceira simulacio
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Fonte: Elaborada pelo autor.

As Figuras 17, 18 e 19 apresentam, respectivamente, as trajetorias 3D e 2D, e a entrada
de comando obtidas na terceira simulacdo. Como o peso associado ao estado do angulo ¥
foi drasticamente reduzido na matriz Q, o controlador passa a penalizar menos o erro nesse
estado. Consequentemente, o acompanhamento do angulo de azimute torna-se menos preciso,

comprometendo a capacidade do PADS de convergir para a regido do ponto de impacto desejado.

Nessa simulac¢do, as coordenadas do ponto em que o PADS atingiu o solo foram:

(x,y) = (736,66, 1093,30) m

o que resulta em um erro absoluto de impacto igual a:

ep = \/(IOOO —736,66)% + (800 — 1093,30)2 = 394,18 m.

Comparando esse resultado com os obtidos nas simulac¢des anteriores, observa-se uma degradagdo
significativa do desempenho do sistema. Isso evidencia a importancia da escolha das matrizes
de ponderacdo Q e R durante o projeto do controlador LQR, uma vez que esses parametros
influenciam diretamente o compromisso entre precisao no rastreamento dos estados e esforco de

controle aplicado ao sistema.

4.2 Simulacoes com a presenca de vento

Para tornar a simula¢do mais realista, adicionou-se a presenca de vento ao modelo. Para
isso, ativou-se, no Simulink®, o comutador localizado na regido denominada “Vento”, inserida
no subsistema “Modelo Dinamico do PADS” (ver Figura 8). Tal ativacio permite que o efeito do
vento seja considerado na simulacao, por meio de uma funcao baseada na tabela apresentada a

seguir:
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Tabela 4 — Pardmetros do vento bidimensional utilizados no modelo

Altitude [m] Velocidade [m/s] Direcao [°]

0 2.7 2124
20 0.7 215.4
50 2.8 216.5
100 3.8 222.6
250 4.1 215.1
500 8.5 224.6
750 8.5 239.0
1000 7.8 249.6
1250 7.1 284.0
1500 7.1 292.1

2000 4.1 320.8
3000 11.4 332.1
4000 8.5 367.1

Fonte: Yakimenko (2015).

Como pode ser observado, para cada altitude considerada, o vento apresenta uma veloci-
dade e uma direcdo especificas. Assim, no modelo, utiliza-se a altitude do PADS (h = —z) como
entrada da funcdo implementada, a qual determina os valores de vento correspondentes a altitude
atual do paraquedas por meio de uma interpolagdo linear por trechos dos dados da Tabela 4.
Desse modo, implementa-se a fungio interp1 do Matlab®, utilizando o modo de interpolagio
linear, fazendo com que, dada as altitudes intermedidrias as fornecidas na tabela, os valores
sao obtidos a partir dos dois pontos consecutivos que delimitam o intervalo considerado. Dessa
forma, a aproximacdo linear € aplicada localmente entre os pontos fornecidos pela tabela, e ndo

ao perfil do vento como um todo.

Dessa forma, partindo do mesmo ponto inicial adotado nas simulagdes anteriores e
mantendo o mesmo ponto de impacto desejado, realizou-se uma nova simulacio. Projeta-se o
controlador a partir das mesmas matrizes de ponderacao utilizadas na primeira simula¢ao sem

vento.
As Figuras 20, 21 e 22 apresentam os resultados obtidos:

Nessa configuracdo, o ponto de impacto obtido foi:
(x,y) = (906,81, 692,6) m,

o que resulta em um erro absoluto de impacto igual a:

ep= \/ (1000 — 906,81)2 + (800 — 692,6) = 168,27 m.

Considerando a presenga do vento, o sistema passa a estar sujeito a uma perturbacao
externa, o que faz com que o controlador precise impor mais entrada de comando para manter o

paraquedas apontando para a direcao do alvo. Isso fica evidente quando compara-se a Figura 22
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Figura 20 — Trajetéria 3D: Simula¢do com vento
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Figura 21 — Trajetéria 2D: Simulag¢do com vento

Trajetéria 2D

1400 T

1200

1000

800

Norte [m]

600

400

200 -

1

. . . .
-200 0 200 400 600 800 1000 1200
Leste [m]

Fonte: Elaborada pelo autor.

Figura 22 — Entrada de controle - Simula¢do com vento
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Fonte: Elaborada pelo autor.

com a Figura 13, referente ao caso da primeira simulagdo sem vento. Assim, percebe-se uma

trajetéria com lagos sucessivos em torno do alvo, mostrando o paraquedas apontando para a

direcdo do ponto de impacto e, em seguida, ao ultrapassa-lo, o angulo de referéncia sofre uma

variagdo significativa levando o controlador a comandar uma nova curva para ajustar a direcao.

Ainda sim, o resultado mostra que o controlador foi capaz de conduzir o PADS a vizinhanga do

ponto desejado.

A fim de observar a relagdo entre a direcdo do deslocamento do paraquedas e a presenca

do vento, efetua-se uma mudanca no ponto alvo, sendo agora x; = 1000 m e y; = —800 m,

configurando um deslocamento na dire¢cdo oposta a direcdo leste adotada nas demais simulagdes.

Mantendo as mesmas posicdes iniciais e as mesmas matrizes Q e R adotadas na primeira

simulacdo com vento, obtem-se o seguinte resultado:
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Figura 24 — Trajet6ria 2D: Segunda simulagdo com

Figura 23 — Trajetéria 3D: Segunda simulagcdo com vento
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Figura 25 — Entrada de controle - Simulagdo com vento com alvo na dire¢ao oposta
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Fonte: Elaborada pelo autor.

O ponto de impacto do PADS obtido nessa simulacao foi:
(x,y) = (1166,19, —795,72) m,

resultando em um erro absoluto de impacto igual a:

ep= \/(1000 —1166,19)2 + (800 — (—795,72))% = 166,25 m.

A partir das Figuras 23 e 24 nota-se uma trajetéria com uma curva de aproximacao bem
mais ampla quando comparada a simulacao anterior, revelando uma relacao menos favoravel
do vento em relacdo ao deslocamento do sistema em dire¢do alvo. Percebe-se que inicialmente

o paraquedas se distancia do alvo antes de conseguir se alinhar a boa dire¢do. Apesar disso, o
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resultado mostra a capacidade do controlador de conduzir o PADS a vizinhanga do ponto de

impacto desejado.

Por fim, observa-se que nos diferentes casos de simulagdo apresentados neste capitulo,
a matriz de ganho 6timo K exibe elementos com valores reduzidos em relacdo aos demais
(representados como nulos apds o arredondamento para duas casas decimais). Este resultado
indica uma baixa contribuicdo de determinados estados para as respectivas acdes de controle e
sugere a possibilidade de simplifica¢do no projeto do controlador, utilizando uma realimentacgdo

com um numero menor de estados.

4.2.1 Analise dos polos em malha fechada

Embora as simulagdes apresentadas neste capitulo sejam realizadas utilizando o modelo
dindmico nao linear do PADS, a anélise dos polos em malha fechada € realizada a partir do
modelo linearizado obtido no Capitulo 2 o qual foi, posteriormente, utilizado no projeto do
controlador LQR.

Conforme apresentado por Ogata (2010), os polos de malha fechada de um sistema

projetado por meio do LQR podem ser determinados a partir de

sI—A+BK| =0, (4.8)

sendo s os polos de malha fechada que correspondem, portanto, aos autovalores da matriz
A —BK.

Neste trabalho, foram realizados trés projetos de LQR, os quais foram utilizados nas
simulacdes apresentadas neste capitulo. Assim, para cada uma das trés matrizes de ganho 6timo
K, os polos de malha fechada foram obtidos utilizando a fun¢io eig do Matlab®, que retorna os

autovalores de uma matriz, conforme

polos_MF = eig(A-B*K). 4.9)

Os resultados obtidos sdo apresentados na Tabela 5.

Tabela 5 — Polos do sistema linearizado em malha fechada.

Polo Caso 1 Caso 2 Caso 3
M —191,04 —191,04 —191,04
Ao —140,94 —98.84 —141,08
3 —4.18 —4.18 —4.,18
A4 —51,67 —51,17 —51.,68
As —11,43 —0,16 —9,42
As7 | —0,24£0,26i | —0,24+0,26i | —0,2440,26i
Ao | —0,21£0,35i | —0,36£0,42i | —0,13+0,07i
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Em seguida, a distribui¢do dos polos no plano complexo é apresentada na Figura 26,

obtida utilizando a fun¢do pzmap do Matlab®.

Figura 26 — Polos dos sistema linearizado em malha fechada.
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Fonte: Elaborada pelo autor.

Através dos resultados obtidos, nota-se que, nos trés casos analisados, todos os polos
estdo localizados no semiplano esquerdo do plano complexo, indicando que o sistema em
malha fechada é assintoticamente estdvel. Observa-se ainda a presenca de modos mais rapidos,
associados aos polos localizados mais a esquerda no plano complexo, e de modos dominantes,

associados aos polos mais préximos do eixo imagindrio.
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CAPITULO

CONCLUSOES E TRABALHOS FUTUROS

este trabalho simulou-se um sistema de entregas baseado em um paraquedas autonomo. A

dindmica nao linear do sistema e um sistema de controle foram desenvolvidos.

Mais especificamente, uma heurisitica do tipo Go-to-Target foi empregada a fim de
calcular a direcdao que leva ao ponto de impacto desejado, baseado nas posi¢coes desejadas
e atuais. Simultaneamente, implementou-se um Regulador Linear Quadratico, baseado em
realimentacdo de estados, o qual foi responsavel de pelo controle lateral e longitudinal do

sistema, para que esse acompanhasse a dire¢do definida pela heuristica.

Linearizou-se o modelo para o projeto do controlador e, em seguida, implementou-se no

modelo ndo linear, o qual, por sua vez, representa melhor a dindmica real do sistema.

Os resultados obtidos em simula¢io no Simulink® mostraram as diferentes respostas do
sistema para diferentes condi¢des, tais como o desempenho do controlador variando as matrizes

de peso Q e R, bem como sua atuacdo em condi¢des sem e com vento bidimensional.

Assim, os resultados demonstraram a capacidade do controlador em conduzir o PADS
até a vizinhanca do alvo, revelando que a estratégia como um todo, definida pela heuristica em
conjunto com o LQR, pode trazer resultados satisfatérios apesar de sua simplicidade e facilidade

de implementacao.

No entanto, para obter resultados mais precisos, sugere-se que, em trabalhos futuros,
seja implementada estratégia mais complexa seja, como, por exemplo, o uso de técnicas para
encontrar trajetérias 6timas do ponto inicial ao ponto alvo. Além disso, podem ser testados
outros metédos de controle, como o Controle Preditivo baseado em Modelo (MPC), o qual pode

apresentar boa robustez e bom desempenho no seguimento de uma trajetoria.

Além disso, a possibilidade de simplificar o projeto do controlador utilizando uma

realimentacdo com um ndmero menor de estados poderia ser investigada.

Por fim, poderia ser considerado um modelo de vento tridimensional, capaz de representar
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rajadas e, dessa forma, torna-se as simulagdes mais proximas das condi¢des encontradas no

mundo real.
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