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Resumo

Paraquedas tém sido amplamente utilizados na recuperacao de dispositivos aeroes-
paciais como Veiculo Aéreo Nao Tripulado (VANT) e aeronaves supersonicas. Diversos
estudos tém explorado a capacidade de realizar o controle do paraquedas por meio da
associacdo de superficies de controle em sua estrutura semelhante as empregadas na avi-
acao. Esses estudos realizaram importantes contribui¢cbes, nomeadamente modelagem
matematica dos fenémenos fisicos envolvidos. No entanto, os métodos de sintonia para
os controladores desses trabalhos apresentam caréncia de informagdo e projeto. O pre-
sente trabalho apresenta um projeto de um sistema para controle da movimentagao de
um paraquedas. Esse projeto realiza a formulacdo das leis de controle para andlise di-
namica do comportamento do sistema, bem como realiza a otimizacdo dos dispositivos
de compensacao para atender os indices de desempenho especificados. Para o projeto do
controlador, técnicas de otimizagado computacional baseado na aproximacao de funcdes
de transferéncia foram utilizadas para obter os pardmetros do controlador proporcional,
integral e derivativo (PID). Os resultados obtidos atendem os requisitos especificados,
nomeadamente tempo de acomodacao de 12 s com méaximo sobressinal de 20, 03%.

Palavras-chave: Controle; Paraquedas; Sintonizacdo Automatica; Foguetes.



Abstract

Parachutes have been widely used in the recovery of aerospace devices such as Un-
manned Aerial Vehicle (UAV) and supersonic aircraft. Several studies have explored
the ability to control the parachute by associating control surfaces in its structure simi-
larly to those used in aviation. These studies provided important contributions, namely
mathematical modeling of the physical phenomena involved. However, there is a lack of
information about the tuning methods for the controllers as well as their design. This
work presents a system design to control a parachute’s trajectory. This project performs
the formulation of control laws for dynamic analysis of the system’s behavior and the
optimization of compensation devices to achieve the specified performance indices. For
the controller design, computational optimization techniques based on transfer function
approximation were used to obtain the proportional, integral, and derivative (PID) con-
troller parameters. The obtained results achieved the specified requirements: a settling
time of 12 s with a maximum overshoot of 20.03%.

Keywords - Control; Parachute; Auto-Tuning; Rockets.
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1 Introducao

1.1 Consideracoes Iniciais

De acordo com a Associagao das Indistrias Aeroespaciais (AIA), o setor aeroespacial mun-
dial movimentou cerca de $909 bilhoes no ano de 2019. A expectativa do Banco da América
(BofA) é que em 2030 o setor represente $1,4 trilhdo na economia mundial (SHEETZ, 2020).
A taxa de crescimento expressiva é reflexo de um setor que exige cada vez mais alta tecnologia
de produtos e servigos os quais sao ofertados por profissionais de diferentes areas do conheci-
mento (SORENSEN, 2022). Dentro desse setor , o ramo espacial representou em 2021 cerca de
$469 bilhoes em movimentacoes diretas e indiretas na economia segundo a Fundacao do Espaco
(TEAM, 2023) e é esperado que nas préximas décadas os avangos massivos em tecnologia asso-
ciados a popularizagao dos programas espaciais favorecam a reducao dos custos de langamentos
de missoes (ALVES, 2021).

Os custos envolvidos para qualquer aplicagdo aeroespacial sao elevados de forma que, por
muito tempo, o setor governamental configurou a tnica instituicdo capaz de sustentar o setor
(PEDOSSAUT, 2021). Nesse contexto surge a ideia de democratiza¢ao do acesso ao espago em
que a nova corrida espacial, liderada por startups e empresas de visao disruptiva do modelo
Old Space, tem por objetivo viabilizar o acesso ao espago exterior para todos que desejarem
(MUNDOGEO, 2022). A nova era das atividades espaciais, ou New Space, é marcada pelo
setor privado assumindo o protagonismo que outrora era conferido aos programas espaciais
governamentais (PEDOSSAUT, 2021).

Acontecimentos expressivos foram alcancados recentemente por grandes empresas em dire-
¢ao a consolidacao deste novo modelo de economia espacial. Algumas dessas empresas apostam
no turismo espacial como forma de explorar a economia do setor (ALVES, 2021). A Spacex,
atualmente a empresa do setor espacial com maior valor de mercado do mundo, em 2020 se
tornou a primeira companhia privada a enviar uma missao tripulada para a Estacao Espacial
Internacional (ISS), inaugurando uma nova etapa nos voos espaciais comerciais (ELDRIDGE,
2023). Sob o lema "Fazendo a humanidade multiplanetdria”, a Spacex deve o seu sucesso aos
projetos de engenharia que possibilitaram a reutilizagdo dos seus veiculos langadores. Segundo
dados da prépria empresa, de um total de 201 langamentos, 162 pousos foram realizados e 137
novos langamentos foram efetuados a partir de veiculos anteriormente utilizados (SPACEX,
2022). Sua visdo disruptiva sobre o descarte dos veiculos ap6s langamento garante hoje para a
empresa uma economia de até 30% no custo de lancamento (AXESS, 2019).

Em 1999, surge na Universidade Politécnica da Califérnia um novo conceito de satélites
chamado CubeSat. Esse satélite de dimensoes reduzidas foi concebido para ser utilizado por
estudantes para facilitar o ensino através da diminuicao de custos e simplificacao do seu de-
senvolvimento (TECH, 2022). Com o tempo, percebeu-se que essa nova categoria de satélite
possuia aplicacoes profissionais tteis em determinados contextos e tornou-se um novo segmento
do mercado espacial (WALKER, 2023). Atualmente, o mercado de lancamento de microsaté-
lites ¢é realizado através do modelo Ridesharing, onde ha uma carga-util primaria que nao sao
microsatélites e estes sdo sujeitos as trajetérias e configuragoes do cliente principal. Visando a
quebra dos paradigmas tradicionais de lancamento, empresas tém proposto veiculos langadores
especificos para langamento de pequenos satélites (MUNDOGEO, 2022).

No contexto brasileiro, algumas startups tém realizado iniciativas para entrar no mercado

12



de lancamento de microsatélites. Além disso, a Agéncia Espacial Brasileira em parceria com
o Departamento de Ciéncia e Tecnologia da Aerondutica (DCTA) desenvolve desde 2011 es-
tudos sobre o VLM-1 (Veiculo Langador de Microssatélite) (AEB, 2020). Todos os esforgos
e tecnologias desenvolvidas na nova etapa da corrida espacial tiveram por objetivo reduzir os
custos envolvidos em operacoes de langcamento, na producgao de dispositivos ou nas atividades
em 6rbita. A exemplo da Spacex e demais empresas que se estabeleceram no mercado espacial
atual, as novas contribuicoes devem seguir caminhos semelhantes de implementacoes disrupti-
vas que favorecam a reducgao dos custos envolvidos de forma que a atividade espacial se torne
competitiva em um mercado restrito (NISHIKAWA et al., 1984).

Em vista de contribuir para a democratizacdo do espaco bem como para o programa es-
pacial brasileiro, neste trabalho desenvolveu-se computacionalmente um modelo de sistema de
controle capaz de realizar a recuperagao de veiculos langadores (ou foguetes de sondagem) por
meio de paraquedas. O uso de propulsores para a recuperacao dos boosters do veiculo langador
da Spacex difere do modelo proposto neste estudo uma vez que este se baseia na acao de con-
trole de um paraquedas. A recuperagao de dispositivos aeroespaciais por meio de paraquedas
¢ amplamente empregada e estudos com diferentes abordagens do seu desempenho foram rea-
lizados. WYLLIE (2001) e PAUL PREEMA E PAUL (2022) investigam a aplicagdo do uso de
paraquedas na recuperagao de Veiculos Aéreos nao Tripulaods (VANTs). TAYLOR ANTHONY
P E MACHIN (2007) realiza um estudo para o desenvolvimento de um sistema de paraquedas
que atue na recuperagao da capsula espacial Orion apds reentrada atmosférica. GUIDOTTI
G E RICHIELLO (2012) realizaram teste em voo acerca do desempenho de paraquedas para
recuperagao de aeronaves em regime de voo supersonico. DEVALLA VINDHYA E PRAKASH
(2014) realizaram uma revisao para explorar a possibilidade de realizar o controle de um para-
quedas a partir da concepg¢ao do controle de um drone. Estudos que implementem sistemas para
controle da movimentacdo de um paraquedas podem ser encontrado em SLEGERS NATHAN
E COSTELLO (2003), WATANABE MASAHITO E OCHI (2008) e GOKTOGAN (2012).

SLEGERS NATHAN E COSTELLO (2003) realizaram estudos sobre as caracteristicas no
controle de um sistema de paraquedas associado a uma carga 1util. Seu estudo oferece dois
modelos para o controle lateral de movimentacao: roll steering e skid steering. Seus resultados
mostram que o angulo de incidéncia, a curvatura do canopy e a magnitude da deflexdo das
superficies de controle sao determinantes para o projeto de um paraquedas controlavel.

WATANABE MASAHITO E OCHI (2008) apresentam resultados da modelagem e simu-
lagao computacional da dindmica nao linear de um sistema com aplicagdo de um motor. Seu
modelo atribui 6 graus de liberdade para a movimentacao do canopy e 2 graus para o payload
associado ao motor. Essa abordagem favorece a representacao dos modelos em vetores de es-
tado necessarios para a simulagao da resposta no tempo com e sem empuxo gerado pelo motor.
Os resultados foram comparados com voos experimentais e validaram o modelo para sistemas
de paraquedas que apresentem empuxo.

GOKTOGAN (2012) apresentaram um sistema que permite a guiagem, controle e navegagao
de um paramotor. Seu estudo incluiu: a obtencao do modelo matematico da planta e do atuador;
o sistema de identificagdo de parametros do modelo matematico; e o projeto de controle lateral
e de altitude do sistema. Seus resultados concluiram que o modelo lateral e de altitude sao
independentes. Além disso, os autores perceberam que a aplicacdo tem melhor desempenho
através de uma logica de orientagao antecipada.

Os trabalhos de SLEGERS NATHAN E COSTELLO (2003) e WATANABE MASAHITO
E OCHI (2008) se restringem a verificagdo dos modelos analiticos sem aplica-los ao projeto
de sistemas de controle. GOKTOGAN (2012), apesar de desenvolver um sistema de controle,
nao exploram o projeto do compensador, bem como seus métodos de sintonia, necessario para
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alcancar indices de desempenho no controle do fluxo do sinal.

Ante o exposto, o presente trabalho desenvolve a modelagem matematica da dindmica de
um paraquedas e aplica as formulacoes obtidas a um sistema de controle. No projeto de com-
pensadores do sistema, é aplicado técnicas de auto-tunning para sintonia de controladores em
vista de facilitar a obten¢ao dos indices de desempenho que atendam aos requisistos do sistema.
Além de permitir a sintonia de sistemas de ordem elevada, a associacao dessas técnicas com
métodos de otimizagdo computacional facilita a obtencao dos parametros que melhor atendem
os requisitos de sistema. Geralmente, aplicacbes de natureza aeroespacial estabelecem requi-
sitos de desempenho que precisam ser atendidos. Além disso, os fenéomenos envolvidos sao
de natureza complexa. Portanto, o presente projeto além de projetar um sistema de controle
funcional, investiga a possibilidade de aplicar técnicas de sintonia de controladores automé-
tica em projetos de engenharia de natureza complexa em vista de facilitar o seu processo de
desenvolvimento.

1.2 Objetivos

Este trabalho busca desenvolver um modelo computacional e um sistema de controle para
recuperacao de foguetes. Esse deve mitigar o distanciamento da zona de impacto para a costa
terrestre (ou posicao de interesse). E adotado um método de projeto em seis etapas que
contemplam a modelagem fisica e matematica, analise de desempenho e projeto de controlador.
Durante as etapas, os requisitos de desempenho do sistema sao levantados, o que resulta nos
objetivos apresentados abaixo:

1.2.1 Geral

Modelar e projetar um sistema de controle capaz de alterar a trajetoria de um paraquedas
mediante a entrada de um sinal de referéncia.

1.2.2 Especificos

1. Obter modelos matematicos cujos comportamentos sao consonantes aos modelos fisicos;
2. Aplicar técnicas de Sintonia de Controladores;

3. Alcancar indices de desempenho que satisfacam os requisitos de projeto;

1.3 Justificativa

Tendo em vista a relevancia do setor aeroespacial na economia mundial, bem como a neces-
sidade de torna-la cada vez mais acessivel a populagao em geral, este trabalho busca contribuir,
com solugdes mais econémicas, para as operagoes que envolvem lancamento e recuperacao de
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veiculos aeroespaciais. O conceito de reutilizagao de materiais de uso aeroespacial era inconce-
bivel no ultimo século. A cada lancamento, todos os dispositivos envolvidos eram condenados
e projetados para atuarem uma tnica vez por um curto periodo. Neste século, verificou-se que
a reutilizacao ¢ um caminho para a reducao de custos que poderia chegar em curto prazo a até
30% do valor tradicional. Nesse contexto, busca-se entao implementar estratégias de controle
para favorecer a recuperacao de veiculos aeroespaciais por meio do controle do apontamento de
paraquedas.

1.4 Estrutura do Trabalho

A Secao 2 apresenta a Fundamentacao Teorica deste projeto. Nesta secao, os principais
conceitos para aplicacao da metologia adotada sao abordados.

A Secao 3 apresenta a metodologia adotada. Cada etapa do processo sera explanada.
A Secao 4 apresenta os resultados e analises realizadas.

A Secao 5 apresenta as conclusoes do trabalho, bem como aplicabilidade dessas e propostas
de trabalhos futuros.
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2 Fundamentacao Tedrica

O presente capitulo tem por objetivo esclarecer os leitores acerca dos conceitos pertinentes a
este trabalho. Para isso, faz-se necessaria a exposicao da fundamentagao tedrica utilizada neste
projeto. Dada a complexidade dos fenomenos associados ao movimento de um paraquedas,
buscou-se extrair o modelo do perfil aerodindmico de um paraquedas a partir da analise de
aeronaves. FKsses conceitos aplicados no ramo aeronautico possuem teoria validada e vasto
material de consulta. Além disso, também serd discutida a Teoria Classica do Controle.

2.1 Frames e Sistemas de Coordenadas

Entende-se por sistemas de coordenadas o método que fornece uma relagao numérica com o
Espaco Euclidiano. As coordenadas cartesianas, por exemplo, sdo um sistema de coordenadas.
Um sistema de coordenadas definido a partir da origem com trés vetores ortonormais sao
reconhecidos como frames de referéncia. De forma geral, é possivel imaginar os frames como
corpos rigidos (SCHAUB; JUNKINS, 2003), como a Terra ou um avidao em deslocamento, de
forma a manter a distingdo entre Frames e Sistemas de Coordenadas (ZIPFEL, 2009).

Segundo Schaub (2003), Cinemadtica é uma colegdo de métodos vetoriais ou matriciais que
buscam descrever aspectos dos corpos rigidos como aceleragao, velocidade e posi¢ao a partir de
diferentes frames de referéncia (SCHAUB; JUNKINS, 2003). A Figura 1 apresenta alguns dos
principais Frames de Referéncias de aplicagao aeroespacial.

2.1.1 Notacao

Para modelar a dindmica dos veiculos aeroespaciais, é indispensavel um sistema de nota-
¢oes onde seus simbolos expressem todas as caracteristicas das quantidades fisicas envolvidas
(ZIPFEL, 2009). A fim de simplificar equagbes sem comprometer a abrangéncia das mesmas,
Einstein introduziu em 1916 a Convengao de Soma ao calculo de tensores que ficou conhecida
como Notagao de Einstein (HENDERSON, 2006). O formato inicial da Notagao de Einstein é
apresentado na Equacao 1 a qual foi aperfeicoada pelo Draper Laboratory do MIT e é apresen-
tada na Equacao 2.

3
vi= Y tivj; i=1,2,3 (1)
j=1

v’ = thl; j=1,2,3; i=1,2,3 (2)

Onde té- expressa o vetor transformacao de coordenadas.

Zipfel (2009) adotou este modelo para suas abordagens na modelagem matemaética de vei-
culos aeroespaciais, de forma que suas notagoes descrevessem vetores, tensores e escalares. Um
vetor deslocamento de um ponto A em rela¢do a um ponto B (w.r.t - with respect to) é o vetor
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Figura 1: Frames de Referéncia

(a) Heliocéntrico (b) Inercial

Ecliptic Plane

Equator

(c) Terrestre

e,

Greenwich Meridian

Fonte: (ZIPFEL, 2009)

sap; O vetor velocidade de um ponto B em relacio a um frame Inercial é v5. A velocidade
angular entre os frames B e C podem ser escritos como w?®. Para expressar os tensores dentro
de um sistemas de coordenadas, emprega-se colchetes ([ ]) seguidos da denominagao do sistema
de coordendas a que se referem. O vetor deslocamento simbolizado em coordenadas terrestres
E é caracterizado por [s4p]F. De forma semelhante, os vetores velocidade e velocidade angular,

em coordenadas terrestre e inercial, respectivamente, sdo expressos por [v5]F e [wB]L.

2.1.2 Matriz de Transformacao de Coordenadas

As transformacoes de coordenadas sao essenciais ao trabalhar com entidades fisicas vetoriais
como posicao, velocidade, campo magnético, corrente elétrica, etc. Elas permitem que os dados
referentes a uma quantidade fisica possam ser manipulados em um sistema de coordenadas
apropriado (HAPGOOD, 1992). Dois sistemas de coordenadas, |* e ]P, sdo relacionados entre
si pela matriz de transformacdo [T]%4 conforme a Equacio 3.

[2]” = [T [«]* (3)
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De forma que [T]4P é uma matriz 3x3 (ZIPFEL, 2009) considerando o sistema de coorde-
nadas Euclidianas.

Sistemas de Coordendas fixadas no Objeto

Para os objetivos deste estudo, é necessario estabelecer a matriz de transformagao que
relaciona o sistema de coordenadas geograficas com o sistema de coordenadas fixadas no corpo
do objeto. Essa matriz de transformacao ¢ composta por trés transformacoes aplicadas aos
angulos de Euler: yaw, pitch, e roll ou, 1,0 e ¢ (ZIPFEL, 2009). A Figura 2 apresenta a
disposicao dos angulos de Euler no espaco.

Figura 2: Angulos de Euler

Fonte: (WEISSTEIN, 2022)

As matrizes de rotacdo correspondentes a cada eixo, s@0o expressas nas equagoes abaixo.

) —sin(y) (4)

cos(¢) —sin(¢) 0
R(6)= | cos(d) cos(d) O (6)
0 0 1

Uma sequéncia de trés rotagoes pode ser obtida, na ordem das rotagoes da Figura 2, por
meio da multiplicagdo das matrizes de rotacdo de cada dngulo (WEISSTEIN, 2022). Nesta
analise, iniciando pela rotagao do eixo z, em seguida pelos eixos = e y, é obtida a matriz de
transformacao apresentada na Equacao 7.

[T17¢ = R.(¢) Ra(0) Ry ()

cos 1) cos 6 sin v cos 6 —sinf
= | cosvysinfsing —siny cos¢ sinysinfsing + coscosp cosh sin ¢ (7)
cos Y sinf cos ¢ + sinysing sinysinf cos ¢ — cosysing cos b cos ¢

Modificando a ordem das rotagoes, uma matriz diferente da apresentada pode ser obtida,
uma vez que a multiplicagdo de matrizes nao é comutativa. Entretanto, pela caracteristica
associativa, é possivel modificar as multiplicagoes e obter os mesmo resultados (ZIPFEL, 2009).
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2.2 Cinematica e Dinamica dos Corpos

Esta subsecao tem por finalidade apresentar os principais fenémenos fisicos que governam
o movimento de um paraquedas.

2.2.1 Leis de Newton-Euler do Movimento

O estudo da dinamica de voo de veiculos aeroespaciais que trafegam na atmosfera, de
forma geral, considera o veiculo como um corpo elastico, com densidade variavel e diversos
subsistemas que conferem forcas aerodinamicas, propulsivas e gravitacionais variadas. Ao se
considerar o veiculo como um corpo rigido, os efeitos estruturais e relativos ao movimento de
controle de superficies moéveis sao negligenciaveis (MORELLI; KLEIN, 2016). Nessas condigoes,
o movimento de um objeto com perfil aerodinamico é descrito pela segunda lei de Newton:

d
F=—(mV) (8)

Onde a derivada no tempo do momento linear de um corpo em relagdo a um frame inercial é
igual a forga agindo sobre aquele corpo. A mesma equacao, que é expressa em notagao tensorial
aplicando o uso de derivada rotacional, assume o formato apresentado na Equagdao 9 o qual é
inserida em um frame inercial.

dvl ]’
B b I
U - 9
we || =1 )

Para um frame nao inercial |2, é possivel utilizar a seguinte relacio via transformagao de
Euler:

5 [dvi 7 B[{HBI\B[, I1B B
o e R L LA LT (10)

De forma que o termo [2P7]B[vL]® corresponde a aceleragao tangencial sendo resultado do
produto da matriz simétrica da velocidade angular com a velocidade inercial do centro de massa
do corpo (ZIPFEL, 2009).

O movimento circular é consequéncia da Segunda Lei de Newton uma vez que é resultado da
agao das forgas centripeta e centrifuga (RESNICK; HALLIDAY; WALKER, 2016). A partir da
Figura 3 é possivel estabelecer a relacao existente entre as componentes lineares e angulares de
um movimento circular os quais estao expressas nas Equacoes 11 e 12. A Equacao 13 apresenta
a lei horaria do movimento em termos do dngulo (NUSSENZVEIG, 2013).



Figura 3: Componentes de um Movimento Circular

y
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Fonte: (NUSSENZVEIG, 2013)

(9:90+W(t—t0) (13)

De forma que S corresponde ao deslocamento linear, r ao raio da circunferéncia, 6 ao
deslocamento angular e w a velocidade angular.

Enquanto as leis de Newton governam a dindmica translacional de um corpo, as leis de
Euler se destinam a descrever seu movimento de atitude (ZIPFEL, 2009). Semelhante as leis
de Newton, as Lei de Euler sao geralmente associadas a um frame inercial em relagao ao centro
de massa do corpo (ZIPFEL, 2009). Euler afirmou que a taxa de varia¢gdo do momento angular
é igual ao momento total do corpo. Desse modo, é possivel reescré-la conforme a Equacao 14

d

M= —
dt<

Tw) (14)

O momento de uma forca, a partir das formulagoes de Euler, estabelece a tendéncia de um
corpo realizar torque em torno de um eixo pela aplicagdo de uma forga (HIBBELER, 2005). Se
>~ F representa a soma de todas as forgas agindo sobre um corpo, o momento Mg é entendido

como o produto vetorial da posi¢ao do corpo com a resultante das forcas que agem sobre ele
(MERIAM; KRAIGE; BOLTON, 2020).

dv
> Mp=rx m (15)

A Figura 4 apresenta o momento resultante, a partir da decomposicao de forgas da resultante
aerodinamica, localizada a uma distancia x do centro de pressao da superficie. Convencionou-se
que os momentos aerodinamicos assumem sinal positivo quando a rotagao tende a ser horaria
e negativo quando a rotagao tende a ser antihoraria. A mesma convencao é aplicada para o
movimento de arfagem de uma aeronave (6 em termo de dngulos de Euler). Variacao positiva
configura aumento do angulo de ataque enquanto que a variacao negativa reflete na diminuicao

(ANDERSON, 2011).

Para um objeto tridimensional, a resultante aerodinamica de momento sera apresentada em
relagdo aos trés eixos de rotacao que correspondem a arfagem (yaw), guinada (pitch) e rolagem
(roll). A Figura 5 apresenta o momento relativo aos trés eixos de uma aeronave (i,j,k) em
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Figura 4: Resultante de Momento de uma superficie Aerodindmica

A

M

T

Fonte: Adaptado de (ANDERSON, 2011)

relacdo a um frame local-horizontal (I,J,K).

Figura 5: Momento Resultante para um objeto tridimensional

I '
Rotagdo a Leste . 1
direita N e A i
1
i

Fonte: (TEWARI, 2011)

Aplicando regras de diferenciacao a Equagao 15, obtém-se

dl
> My =7 (16)

A Equagao 16 afirma que o momento resultante sobre um ponto de acao de forcas é igual a
taxa de variagdo de momento angular sobre o mesmo ponto (MERIAM; KRAIGE; BOLTON,
2020). Aplicando a derivada rotacional pelo emprego das transformagoes de Euler, é possivel

expressar a Equacgao 16 no frame fixado no corpo em relagao ao frame geografico (ZIPFEL,
2009):

d[wBG]B

[BB
[B] dt

+ [2PCP[I5)P W] = [Mp)" (17)

Onde [I5]8 corresponde ao Tensor Momento de Inércia expresso no frame cujo formato é
apresentado abaixo.

Ixxr Ixvr Ixzr
U517 = | Ivyxt Iyyi Iyvz (18)

IZXI ]ZYI IZZI
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Além disso ) corresponde ao tensor velocidade angular e w ao vetor velocidade angular,
cuja operacao matematica na Equacao 17 corresponde a uma nao-linearidade (ZIPFEL, 2009).

2.2.2 Forcas e Momentos atuantes em um Paraquedas

Paraquedas sao utilizados como dispositivos que diminuem a aceleracdo de um corpo em
movimento de queda livre. Alem do uso recreativo, podem ser empregados em aplicagoes
militares, geralmente para transporte de cargas, acesso de pessoal a locais estratégicos ou para
aplicacOes cientificas na recuperacao de engenhos aeroespaciais. Dependendo da finalidade e
das condic¢oes de operacao, diferentes formatos podem ser aplicados a superficie de referéncia
do paraquedas conhecida como canopy. A Figura 6 apresenta alguns formatos de paraquedas
em diferentes aplicacoes.

Figura 6: Diferentes Formatos de Canopy

(a) Aplicagao Militar (b) Aplicagdo Cientifica

(c) Aplicacdo Recreativa (d) Aplicagdo em Transporte de Cargas

Fonte:
a. (EDUCALINGO, 2022) b. (NAIL, 2020) c¢. (SQUIRREL, 2022) d. (LTD, 2019)

Para uso recreativo, e até mesmo esportivo, recorre-se aos tipos de paraquedas que permitem
o controle de trajetoria e sao frequentemente referenciados como Gliding Parachute. Esses
paraquedas possuem um Canopy com perfil aerodindmico favoravel a execugdo de manobras
que modifiquem sua diregao permitindo o controle durante o periodo de queda livre (KNACKE,
1991).

A compreensao das forcas que atuam sobre um corpo imerso em um fluido escoando per-
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mite o entendimento do motivo pelo qual é possivel controlar alguns modelos de paraquedas.
A Figura 7 apresenta a comparagao entre as forcas atuantes entre paraquedas quanto a sua
manobrabilidade 7.

Figura 7: Forcas atuantes sobre um Paraquedas

BRAKES (FLAPS)

l”v = Vy

GLIDING

BALLISTIC PARACHUTE
PARACHUTE

Fonte: (KNACKE, 1991)

A principal diferenca observada estd na presenca expressiva das componentes de arrasto
(D) e sustentagao (L) que conferem uma resultante aerodindmica (R). A essa resultante, e
portanto as suas componentes, esta associado um coeficiente aerodindmico que esta diretamente
relacionado ao material e formato do paraquedas (KNACKE, 1991). Matematicamente, as
componentes da resultante aerodinamica, a partir das Leis de Newton, possuem as seguintes
formulagoes:

2
p = oS (19)
2
2
I = —CL52 PUT (20)

Onde Cp e O correspondem ao coeficiente de arrasto e sustencao, respectivamente, S se
refere a area de superficie do canopy, p corresponde a densidade do ar no nivel do mar e vy a
velocidade terminal do corpo que, pelo somatorio da forgas apresentadas na Figura 7, pode ser
determinada a partir de:

o oW 1 21)
Sp \/C? +C?

A velocidade terminal se refere a velocidade em que o corpo atinge acelera¢ao nula em um
movimento de queda livre (RESNICK; HALLIDAY; WALKER, 2016). E importante desta-
car que a densidade do ar p na atmosfera nao ¢ uniforme. Na realidade, em um movimento
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descendente, um paraquedas é constantemente desacelerado devido ao aumento dos valores de
densidade do ar. Dessa forma, sua velocidade terminal é constantemente modificada. Para tra-
jetorias de queda livre suaves, essa condicao pode ser ignorada. No entanto, para movimentos
mais agressivos (velocidade maiores que 200 km/h) a desaceleracdo por conta da mudanga dos
valores de densidade do ar podem resultar em variacoes de 3% a 5% na velocidade em queda
livre do corpo (KNACKE, 1991).

A resultante aerodindmica atua conforme a distribuicao de pressao e cisalhamento ao longo
do perfil aerodindmico (CLANCY, 1975). Essas forgas agindo em pontos diferente da superficie
tendem a gerar torque nos eixos do corpo (ZIPFEL, 2009). Dessa forma, o momento resultante
das forcas agindo sobre a superficie aerodinamica pode ser expresso em termo dos coeficiente
de momentos em relagdo aos eixos de rolagem (C)), arfagem (C,,) e guinada (C,,). Em ou-
tras palavras, o momento aerodindmico gerado pela agdo de forgas no centro aerodinamico do
paraquedas pode ser expressado conforme Equacao 22.

_ pSup

Mp 5

[Crxb Cpxc C,xb (22)

Onde b é o comprimento de referéncia da ”asa’e ¢ a corda do perfil aerodindmico conforme
pode ser observado na Figura 8. A Figura 9 apresenta os trés coeficientes de momento inseridos
na Equacao 22 agindo em uma aeronave.

Figura 8: Nomenclatura dos elementos de um perfil aerodinamico

Vento Angulo de atag ===
Relativo -

Fonte: (SUBRAMANIAN;, 2016)

2.2.3 Superficies de Controle

A maioria dos veiculos aeroespaciais sdo compostos por mais de um corpo. A aeronave
apresentada na Figura 9, por exemplo, além da sua fuselagem possui propulsores, compressores
e turbinas. Além disso, possui outras partes moveis que sdo determinantes para a manobrabi-
lidade da aeronave denominadas superficies de controle (ZIPFEL, 2009). Em aeronaves, por
exemplo, pode-se citar o elevator, ailerons e rudder. Essas superficies sao capazes de gerar for-
cas e momentos de controle pela pequena variacao na sua defleccao d em relagdo a sua posicao

24



Figura 9: Coeficientes de Momento sobre uma Aeronave

Fonte: (ZIPFEL, 2009)

estaciondria, visto que essas forgas obedecem uma relacao linear com as superficies de controle

(TEWARI, 2011).

Essas superficies quando defletidas contribuem para a variacdo na magnitude de forcas e
momentos. Elevators sao determinantes para o controle da for¢a de sustentagao que favorece o
movimento de arfagem, equanto que os elevators favorecem o controle do coeficiente de momento
de rolagem, necessério para a realizagao de movimento curvilineos em aeronaves (ZIPFEL, 2009;
TEWARI, 2011).

Existem superficies moéveis em veiculos aeronauticos que sao empregados como dispositivos
de controle de rolagem, como ¢é o caso dos ailerons. Esses dispositivos imprimem uma deflexao
assimétrica da que corresponde a deflexao imprimida aos ailerons esquerdo e direto em sentidos
opostos.

A rolagem torna possivel um fundamental movimento na aviagdo denominado banking turn
que ¢ demonstrado na Figura 10.

Figura 10: Movimento de Banking Turn

Forga Lateral: .

Forga Vertical
—

Forga Peso

Fonte: Adaptado de (BENSOON, 2023).

O movimento de rolagem resulta em uma forga lateral devido a permanéncia da forca de
sustentacao normal & superficie do vefculo. A medida que o veiculo avanca com a presenca
dessa forca, o mesmo realiza uma trajetoria circular, pois essa forga lateral atua como a forca
centripeta no movimento circular. Em sintese, um movimento de rolagem resulta em um
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movimento de guinada (BENSOON;, 2023). E possivel perceber que esse mesmo movimento se
aplica aos gliding parachutes em que se torna possivel o controle de trajetoria.

2.3 Sistemas de Controle

Esta secao aborda os principais conceitos que envolvem as teorias de controle a serem
empregadas neste trabalho.

2.3.1 Definicao e Terminologia

Um sistema de controle é o conjunto de componentes interconectados cuja configuracao re-
sulta em uma saida desejada para um estimulo de entrada (DORF; BISHOP, 2009). Exemplos
de sistemas sao circuitos elétricos, dispositivos mecanicos, motores, geradores, etc. O comporta-
mento desses dispositivos é influenciado por a¢oes externas as quais sao denominadas entradas
do sistema (MAYA; LEONARDI, 2014). As saidas do sistema sdo denominadas variaveis con-
troladas enquanto que as entradas sdo conhecidas como varidveis manipuladas (OGATA, 2011).
O processo descrito é representado por blocos e apresentado na Figura 11.

Figura 11: Processo em um Sistema de Controle

Entrada ——»| Processo »Saida

Fonte: (DORF; BISHOP, 2009)

A relagdo de entrada-saida apresentada na Figura 11 representa uma relacao de causa e
efeito de um processo, isto é, um sinal de entrada que é tratado para fornecer um sinal de saida
varidvel (DORF; BISHOP, 2009). A Figura 12 apresenta dois tipos de sistema de controle
associados aos seus modelos em blocos. Alguns termos sao necessarios para caracterizar o
comportamento dos componentes internos e externos ao sistema. Além do processo, que ja
foi definido, é possivel identificar a planta e os disturbios. A planta pode ser entendida como
um equipamento ou conjunto de componentes que funcione de forma integrada com o objetivo
de realizar determinada operacao. Muito autores consideram planta como a operagao a ser
controlada sendo, indistinta, ao termo processo. Na Figura 12-a, por exemplo, a planta ¢ o
motor. Os distirbios sdo sinais que afetam o comportamento da variavel de saida de maneira
adversa. Um disturbio ao modelo da 12-b, por exemplo, é a abertura da tampa do forno que
favorece as trocas de calor com o ambiente (DORF; BISHOP, 2009).

As préximas sub-secoes se dedicam a discussao de termos e procedimentos técnicos para a
construcao de um sistema de controle otimizado.

2.3.2 Sistemas de Malha Aberta e Fechada

Os sistemas de controle podem ser categorizados quanto a influéncia do seu sinal de saida
na agao de controle no sistema (DORF; BISHOP, 2009). Nos modelos em malha aberta nao ha
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Figura 12: Exemplos de Sistemas de Controle

(a) Sistema de Controle de Velocidade
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Fonte: (OGATA, 2011)

quaisquer interferéncia da saida do sistema no sinal de controle. Nesses casos, o comportamento
da varidvel controlada é configurado em fungao do tempo ou das variaveis de entrada (MAYA;
LEONARDI, 2014). Nos sistemas de controle de malha fechada o erro atuante ¢ a diferenca
entre o sinal de entrada e uma fungao do sinal de saida (OGATA, 2011). Ambos os modelos
podem ser representados por meio de diagramas de bloco conforme apresentado na Figura 13.

A presenca de realimentacao classifica os sitemas em reguladores, quando a variavel de
saida mantem um valor constante, igual ou proporcional ao valor de referéncia, e rastreadores,

quando as varidveis de saida devem acompanhar as varidveis de entrada (MAYA; LEONARDI,
2014).

2.3.3 Modelo Fisico e Matematico

O modelo fisico, ou descritivo, de um sistema consiste em um modelo ideal que revela
apenas os aspectos necessarios para o estudo do comportamento que se deseja controlar (MAYA;
LEONARDI, 2014). Ao realizar uma analise quantitativa, ou matematica, deve-se levar em
consideracao as leis fisicas que governam os fenomenos que estao envolvidos no processo em
questdo (OGATA, 2011). E baseado no modelo fisico que se estabelece o modelo matematico

(MAYA; LEONARDI, 2014).
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Figura 13: Tipos de Sistemas de Controle quanto a Realimentagao
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Fonte: (OGATA, 2011)

As etapas de modelagem possuem dois estagios distintos: o primeiro se refere ao modelo de
abstracao do mundo real em uma linguagem simplificada, e o segundo configura a formalizacao
matematica das caracteristicas do modelo (MAYA; LEONARDI, 2014).

O modelo dindmico dos processos geralmente sao descritos através de equacoes diferenciais
ordinarias que podem ser lineares ou nao. Usualmente, o mundo real é nao-linear, sendo os
modelos que descrevem seus fendmenos também nao-lineares. Se for possivel a linearizagao do
sistema, algumas ferramentas matematicas podem ser empregadas a fim de se obter a solucao
que descreve a operagao do sistema (DORF; BISHOP, 2009). Dentre essas ferramentas, é
possivel listar a representagdo por meio de espaco de estados e ainda a representacao por
meio de funcao de transferéncia geralmente aplicada para modelos SISO (Simple Input Simple
Output)(OGATA, 2011).

Funcao de Transferéncia

A funcao de Transferéncia é definida como a relagdo entre a transformada de Laplace da

saida e a transformada de Laplace da entrada com as condic¢oes iniciais nulas para um sistema
Linear e Invariante no tempo (LIT) (MAYA; LEONARDI, 2014). O formato da transformada
de Laplace pode ser observado na Equacao 23.

_ L(saida)
G(S) " L(entrada)

Y(s)  bos™ 4+ bis™ T+ 4 b1+ by
X(s)  aps" +ais" 4. 4 an_15 + ay,

(23)

Onde s corresponde ao dominio de Laplace em que a maior poténcia de s no denominador,
que contém a equagao caracteristica do sistema, corresponde a ordem do sistema (OGATA,
2011). A transformada de Laplace, por sua vez, para uma fun¢ao do tempo é expressa por

Fsy= [ f(edt = £{f(t)} (24)

0-
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Em vérios projetos de engenharia, comumente recorre-se ao uso de tabelas de transformadas
de Laplace que fornecem a relagao entre as funcoes e suas transformadas (DORF; BISHOP,
2009).

Figura 14: Sistema de Malha Fechada

R E
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Fonte: (OGATA, 2011)

A partir do diagrama de blocos apresentados na Figura 14 é possivel estabelecer algumas
funcoes de transferéncia quanto a realimentacao do sistema. A Equacao 25 apresenta a funcao
de transferéncia de malha aberta a partir da relagdo entre o sinal de realimentagdo B(s) e o
sinal de erro atuante F(s) (OGATA, 2011).

= G(s)H(s) (25)

A relagao entre saida C(s) e erro atuante E(s) é denominada fungdo de transferéncia de
ramo direto (OGATA, 2011) e pode ser visualizada na Equagao 26.

= G(s) (26)

E possivel perceber que se a realimentacio for unitéria, entdo B(s) = C(s). A funcio de
transferéncia que relaciona a saida C(s) e a entrada R(s) é denominada funcao de transferéncia
de malha fechada e ¢ apresentada na Equacgao 27.

i) Gls)
R(s) 14 G(s)H(s)

(27)

2.3.4 Estabilidade e Resposta Dinamica dos Sistemas

Se para uma entrada limitada de um sistema a saida também for limitada, é dito que esse
sistema ¢é externamente estavel ou BIBO (Bounded Input Bounded Output). Se, a uma entrada
limitada, o sistema apresentar uma saida ilimitada, o sistema é dito BIBO instavel. Uma
importante funciao necessaria para descrever a estabiliade de sistemas é o sinal exponencial e
onde s corresponde a um numero complexo. Esse niimero pode ser representado em um plano
de frequéncia complexa (plano s), conforme Figura 15.

Quanto a estabilidade interna (assintética), um sistema é assintoticamente estavel se, e
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Figura 15: Plano da Frequéncia Complexa

Semi-plano esquerdo

Sinais exponencialmente decrescentes

Fonte: (LATHI; GREEN, 2005)

somente se, todas as raizes caracteristicas estiverem no semiplano esquerdo (SPE) do plano
complexo. Caso ao menos uma das raizes se localizar no semiplano direito (SPD) ou existirem
raizes repetidas no eixo imagindrio, o sistema é instavel. O sistema pode ainda ser classificado
como marginalmente estdvel se ndo existirem raizes repetidas no eixo imaginario (LATHI;
GREEN, 2005). A Figura 16 apresenta a localizagdo das raizes caracteristicas e os seus modos
caracteristicos correspondentes.

Um sistema de controle linear e invariante no tempo (LIT) é, portanto, estével, se a saida
sempre retorna ao estado de equilibrio quando o sistema é submetido a uma condicao inicial.
Alternativamente, é criticamente estavel se as oscilagoes de saida se repetirem de maneira
continua e instavel (OGATA, 2011).

A resposta de um sistema linear y(t) é composto pela resposta transitéria (yr,(t) e forcada
yr(t) associada ao modelo. Nos sistemas estdveis, a resposta natural tende a ser atenuada
com o tempo enquanto que a resposta forcada apresenta o padrao do sinal de entrada (MAYA;
LEONARDI, 2014). A resposta completa de um sistema, portanto, é descrita conforme Equacao
28.

y(t) = yre(t) + yr(t) (28)

A resposta dindmica de um sistema esta associada a sua componente transitoria diante de
uma excitagdo de entrada (MAYA; LEONARDI, 2014). Os sinais de entrada mais comuns sao
o degrau unitario, a rampa unitaria e o impulso unitario e podem ser visualizados na Figura
17.

Antes de atingir o regime permanente, a resposta transitéria de um sistema pode apresentar
diversas oscilagoes amortecidas cujas caracteristicas podem ser especificadas de acordo com:
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Figura 16: Estabiliade Assintotica de acordo com a posigdo das raizes caracteristicas

Posicio da raiz Posicio da raiz
caracteristica Resposta de entrada nula caracleristica Resposta de entrada nula

]

=

L ]

Fonte:(LATHI; GREEN, 2005)

. Tempo de atraso (t,): corresponde ao tempo necessario para que a resposta atinja 50%
do seu valor final.

. Tempo de subida (t;): trata-se do tempo necessario para que a resposta transcorra de
10% a 90%, 5% a 95% ou 0% a 100% do valor final.

. Tempo de pico (t,): é o tempo requerido para que se atinja o primeiro pico de sobressinal
. Méximo sobressinal (M,): é o valor maximo de pico.
. Tempo de acomodagao (t,c): E o tempo necessario para que a curva de resposta atinja

valores de 2% ou 5% em torno do valor final e permanecendo nele. (OGATA, 2011)

Essas caracteristicas sao denominadas indices de desempenho da resposta completa do sis-

tema e pode ser graficamente observada na Figura 18.

Sistemas que apresentem comportamento instavel geralmente nao possuem valor pratico em

projetos de engenharia (DORF; BISHOP, 2009). A forma direta para determinacao da estabili-
dade de um sistema consiste na analise do polindbmino caracteristico, conhecido como polinénio
de Hurwitz, através do método de Routh-Hurwitz (MAYA; LEONARDI, 2014). Outra forma é
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Figura 17: Tipos de Sinais de Entrada

(a) Degrau Unitario (b) Rampa Unitaria
A "F'D =
. 0 1 t
0 t

(¢) Impulso Unitério

A 0(t)

Fonte: (MAYA; LEONARDI, 2014)

construindo o diagrama do lugar das raizes que permite uma analise grafica do comportamento
das raizes da equagao caracteristica para diferentes valores de ganho de malha aberta (OGATA,
2011). A Figura 19 apresenta o grafico do Lugar das Raizes.

O Matlab pode ser utilizado para obter o grafico do Lugar da Raizes e realizar a analise
(DORF; BISHOP, 2009).

2.3.5 Compensadores

Em um sistema de controle, frequentemente sdo empregados subsistemas que contribuem
para a estabilidade do processo de acordo com os parametros desejados. Esses subsistemas

Figura 18: Indices de Desempenho

t Amplitude
tp
]:Mp +2%
Thooofoooodeo it L2 ----'-f:::::—:—:4::::::::
90% 5 ¥
10% 1~ '
0 5'5; ' tempo (s)
—* tﬂf N

Fonte: (MAYA; LEONARDI, 2014)
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Figura 19: Grafico do Lugar da Raizes
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Fonte:(OGATA, 2011)

sdo conhecidos como compensadores (ou controladores) e ndo sdo intrinsecos as caracteristicas
do sistema (MAYA; LEONARDI, 2014). Dentre os principais tipos de controladores emprega-
dos em projetos de engenharia estao os controladores ativos de trés termos ou controladores
Proporcional, Integral e Derivativo (PID), cuja fungao de Transferéncia é

K
Ge(s) = K, + ?f + Kps (29)

Onde K, se refere ao termo proporcional, K; ao termo integral e Kp ao diferencial. Se
o termo derivativo for igual a 0, obtém-se um controlador proprocional integrativo (PI). Da
mesma forma, ao anular o termo integrativo obtém-se um controlador proporcional derivativo
(PD) (DORF; BISHOP, 2009). Adicionalmente, é possivel escrever a Equacao 29 aplicando
um filtro de acao derivativa com o objetivo de de tornar a ordem do denominador maior que a
ordem do numerador. O resultado é a Equacao 30.

N

K
K,+—+Kd———
p+s+ 1+N§

(30)

Onde N corresponde ao coeficiente de filtro. Esses tipos de controladores podem ser em-
pregados para sistemas complexos onde o modelo matematico nao permite uma abordagem
analitica no projeto de compensadores, como por exemplo, através do método do lugar da rai-
zes, diagrama de Bode, etc (OGATA, 2011). Além desses tipos de controladores, é possivel
ainda citar as agoes de controle passiva por avanco de fase (LEAD), atraso de fase(LAG) e por
avango e atraso de fase (LEAD-LAG) (MAYA; LEONARDI, 2014). A Figura 20 apresenta um
sistema em diagrama de blocos com a presenga de um controlador.

Os controladores devem, primariamentem, ser capazes de estabilizar o sistema. Além disso,
devem garantir os melhor desempenho para regime transitorio e permanente de acordo com as
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Figura 20: Diagrama de Blocos Genérico de um Sistema em Malha Fechada

Referénda
l Trmatuante "I"aria'welmanipulada SHF::IT
_ Sistema controlado
"o £ Controlador mif) (Atuador + Planta) o
ou Processo
Sensor ou L
transdutor

Fonte: (MAYA; LEONARDI, 2014)

especificagoes de projeto apresentadas na Subsegao 2.3.4 (MAYA; LEONARDI, 2014). Quando
a sintonia de controladores nao for possivel por métodos diretos, deve-se recorrer a alguns
métodos experimentais. Dentre esses métodos, ¢ possivel citar os métodos de Ziegler-Nichols
de curva de reacao e resposta em frequéncia onde, experimentalmente, a resposta do sistema
fornece parametros a serem substituidos em uma tabela para gerar os respectivos valores das
componentes derivativas, integrativas e proporcionais do controlador (OGATA, 2011).

Esses métodos sao caracterizados pela obtencao de dados a partir de uma série de procedi-
mentos experimentais para alcangar resultados qualitativos aproximados (LABORATORIES,
2023). Para alguns sistemas complexos, nao é possivel aplicar os passos apresentados nos méto-
dos de Ziegler-Nichols. Como alternativa, é possivel empregar métodos de sintonia por meio de
otimizacao computacional. Esses métodos permitem que as especificacoes da resposta transi-
ente sejam aproximadas através da busca de varias combinagoes de pardmetros PID.(OGATA,
2011). Além disso, existem ferramentas que aplicam métodos de aproximagao de modelos or-
dem elevada por modelos de primeira ou segunda ordem favorecendo o projeto do controlador
(WANG, 2020).
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3 Metodologia

Esta secao destina-se a expor as etapas de projeto e metodologias utilizadas durante o
densenvolvimento da pesquisa.

3.1 Processo para o Projeto de um Sistema de Controle

Um roteiro para estudo do comportamento dinamico de um sistema depende da sua na-
tureza, complexidade e especificacOes relativas ao seu desempenho maya2014controle. Nise
(2013), desenvolveu um plano que pode ser adotado para o desenvolvimento de um sistema
de controle. As etapas do processo podem ser visualizadas no diagrama da Figura 21. Nesse
processo, ¢ possivel observar as principais etapas para o estudo do desempenho de um sistema
dindmico, a saber: modelagem fisica, modelagem matematica, simulacao do comportamento
dindmico e compensacao maya2014controle.

Figura 21: Diagrama do processo de um sistema de controle

Fonte: Adaptado de nise2013engenharia

As subsecoes a seguir destinam-se a aplicar cada etapa do roteiro acima descrito ao projeto
de um sistema de controle de paraquedas.
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3.2 Etapa 1: Modelo Fisico

O objetivo do sistema idealizado é realizar a recuperacao de um dispositivo aeroespacial
(payload, boosters, foguetes de sondagem, etc) por meio de paraquedas. Para isso, o sistema
de controle proposto deve atuar a fim de seguir um angulo de apontamento de referéncia. Os
requisitos para esse sistema sao:

o O sistema deve ser capaz de alcangar o angulo de referéncia em até 15 s;
o O sistema deve realizar movimentos suaves;

o O sistema deve ser capaz de realizar o controle de forma estagiada;

O controle de forma estagiada tem em vista a simplificacdo da modelagem matematica do
bloco do motor, onde durante a acao de controle nao seria levado em consideracao o movimento
de relaxamento das cordas. Portanto o sistema de controle, realizaria uma agdo de controle
para cada perturbacao no sistema somente com o movimento de retracao das cordas. Detalhes
adicionais serao apresentadas na etapa 4.

O modelo fisico do sistema é apresentado na Figura 22. Dispositivos de medicao devem
identificar o angulo de apontamento para a coordenada desejada. O sistema de controle deve ser
capaz de realizar a mudanca na posicao angular através da deflexao § das superficies de controle
(Brakes). A medida que o controle for sendo realizado, um sensor (giroscépio, acelerémetros,
etc) deve identificar o comportamento do sistema para favorecer a realimentacgao.

Figura 22: Modelo Fisico para o sistema proposto

Atuador
embarcado

\ J

Fonte: Adaptado de baskelovich2021Liudmila, caroline2022

3.3 Etapa 2: Diagrama de Blocos do Modelo Fisico

A compreensao do funcionamento de cada componente do sistema permite estabelecer um
diagrama de blocos funcional do fluxo do sinal. A Figura 23 apresenta esse diagrama.
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De modo a elaborar o diagrama de blocos funcional em uma representagao dos dispositivos
fisicos, elaborou-se o diagrama da Figura 24.

/

Figura 23: Diagrama de blocos funcional do sistema

\

Angulo de
defasagem

S

Fonte: Autoria Prépria

Angulo de Erro ou sinal
Referéncia " de atuacdo

Figura 24: Modelo Fisico detalhado

Fonte: Autoria Prépria

O angulo de referéncia é obtido através de dispositivos de localizagao (GPS, plataformas
inerciais, etc) que comparam com as coordenadas de interesse e, sabendo a dire¢ao para qual
o paraquedas estd apontado realiza o calculo para obter o angulo de defasagem em relacao a
coordenada de interesse. O sinal de referéncia a ser atingido deve ser traduzido em um movi-
mento de rotagao de rotagdo do motor que atuard sobre as superficies de controle imprimindo
um deflexdo sobre as mesmas. Essa mesma deflexdo corresponde a entrada do bloco corres-
pondente a descri¢ao dinamica do paraquedas, isto é, que governara o seu comportamento de
onde sera obtida o angulo de defasagem que corresponde a resposta de todos o sistema. A
medida que o controle for sendo efetuado, um dispositivo de medicao serd aplicado pra coletar
o deslocamento angular efetuado pelo sistema em torno do angulo de guinagem.
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3.4 Etapa 3: Modelo Esquematico

As representacoes das figuras anteriores permitem a identificacao dos dispositivos envolvidos
e aplica-los a um modelo esquematico, isto é, um diagrama do fluxo de funcionamento detalhado
do sistema. Além disso, sua andlise permite realizar consideragoes a fim de simplificar o modelo.
O diagrama esquematico desta etapa pode ser visualizado na Figura 25.

Figura 25: Modelo Esquematico

- Corpo Rigido
Brake ;oggi%c;Semido de
Direito ¢
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Motor
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Controlador 3
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de Transferéncia
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Esquerdo
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Paraguedas

v Fio inestensivel

Brake
Esquerdo

- Funcéio de
Transferéncia

- Unitdria
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/

1 corresponde ao angulo de apontamento desejado, V, a velocidade linear do motor, 4, a
deflexdo assimétrica, 9, a deflexdo do brake da direita e §; ao da esquerda.

Fonte: Autoria Prépria

Com o auxilio do diagrama esquematico, algumas consideragoes acerca do comportamento
dos componentes foram feitas:

1. A funcao de transferéncia do bloco do motor apresentara como saida a deflexdo assimé-
trica.

2. Os brakes serdao considerados corpos rigidos e as cordas associadas serdo consideradas
inestensiveis ainda que, na pratica, tem-se conhecimento de que nao o sao;

3. A realimentagao serd unitaria.

Os itens acima apresentados foram propostos com o objetivo de tornar viavel o sistema tanto
do ponto de vista matematico quanto mecanico. Considerar as deflexdes direita e esquerda tal
qual esta representada na Figura 25 faria surgir um ponto de nao linearidade ao sistema.

Esse comportamento, conforme foi explicado na Subsecao 2.2.3, é identificado pelo fato de
a deflexao assimétrica corresponder a diferenca entre as posi¢oes angulares dos brakes esquerdo
e direito. Diferente das aeronaves, para este modelo fisico, somente é possivel haver a defle-
xao em um sentido de rotacdo. Sendo assim, uma deflexdo assimétrica positiva ou negativa
atuaria somente sobre uma das superficies de controle, direita ou esquerdas, respectivamente
dependendo da convencao de sinal utilizada. Em sintese, considerar esse comportamento como
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parte da acao de controle faria surgir uma condi¢gdo no fluxo de sinal de modo que se o sinal
apresentasse um valor positivo, o motor direito (de acordo com a convencao de sinal) seria
acionado e vice versa. Considerou-se que esse comportamento poderia ser tratado externo ao
sistema de controle de modo que somente a variavel deflexao assimétrica seria considerada.

O item 2 desconsidera efeitos despreziveis para o sistema. O item 3 é considerado em favor
da simulag¢ao computacional em uma situagao ideal.

3.5 Etapa 4: Modelo Matematico e Diagrama de Blocos

As etapas anteriores resultaram em um modelo esquemaéatico. O modelo apresentou con-
sideracoes que simplificaram a aplicacao de leis fisicas para obtencdo do modelo mateméatico
completo do sistema.

O modelo abstraido conta com duas fungoes de transferéncia que descrevem o compor-
tamento dos atuadores e do paraquedas. As subsegdes seguintes serdo destinadas a expor o
processo de obtencao dessas fungoes.

3.5.1 Modelo do Bloco do Atuador

Parte substancial do processo de modelagem é descrever o comportamento que o atuador
terd sobre o sistema. Para este sistema, o atuador tem por objetivo realizar a retracao e rela-
xamento das cordas associadas aos brakes. O modelo fisico detalhado da Figura 24 apresenta
a associacao direta que acontece entre o motor, a corda e o brake correspondente. Desconside-
rando as perdas do motor e considerando a corda como inestensivel bem como o brake como um
corpo rigido, é possivel considerar que as velocidades lineares da extremidade da alavanca de
rotacdo do motor e dos brakes sao iguais. A derivada da Equacgao 12, corresponde a Equacao
13. Dessa forma, é possivel obter a seguinte equacao diferencial para o angulo de deflexao no
tempo:

a 'V,
— == (31)
dt R
A Figura 26 ilustra a dindmica do bloco para um movimento de retracao do brake.
Aplicando a transformada de Laplace na Equacgao 31, obtém-se a seguinte funcao de trans-
feréncia no dominio de Laplace:

o(s) 1
V., 0,4s (32)

De forma que a entrada do sistema é a velocidade linear do motor, V,, e a saida é a deflexao
assimétrica, isto é, § = d, e o raio R do movimento circular realizado pelo brake foi considerado
40cm para a simulagao do comportamento.
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Figura 26: Diagrama Esquematico do Sistema dos Atuadores

Fonte: Autoria propria

3.5.2 Modelo do Bloco do Paraquedas

Para a obtencao do modelo matematico pertinente a dinamica do paraquedas, recorreu-
se a abordagem realizada em goktougan2012guidance. Os momentos e forcas pertinentes ao
movimento sao identificadas e apresentadas:

Quanto as forgas presentes é possivel relacionar:

1. A forga gravitacional atuando sobre o centro de massa do sistema;
2. A forca de arrasto atuando sobre a fuselagem da carga;
3. As forca aerodinamica resultante no paraquedas.

4. As forcas atuantes sobre as superficies de controle (brakes).

Cada uma dessas forcas é capaz de realizar um movimento de alavanca em relacido ao centro
de massa que confere torque ao sistema. Os momentos subsequentes estao listados abaixo:

1. Momento devido as forcas aerodinamicas sobre a fuselagem da carga;
2. Momento devido as forcas aerodindmicas sobre o paraquedas

3. Momento devido as for¢as aerodinamicas sobre as superficies de controle
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Substitui-se 0 momento resultante na Equagdo 17 de forma a se obter um modelo que
descreva a atitude do sistema em 6 graus de liberdade (¢, 0,1, p, ¢, ). Conforme observagoes de
goktougan2012guidance, tanto ¢ como 6 sao nulos em um voo estavel, tornando-se irrelevantes
para o controle lateral do sistema.

A partir da equacao 22, é possivel se obter o momento correspondente as forcas aerodina-
micas agindo sobre o centro de massa do sistema:

Cy b3%p
2pvp +Cl¢b¢

| P
[Mg]" = QPAPV;J 07;1/ b4 Choc+ Crcal’ (33)
! CnTb2r
2V,

Onde admite-se AP como a area de referéncia do paraquedas, V), a velocidade resultante
do sistema, b como o comprimento do paraquedas, c¢ a largura e Cj,, C,, Cp,, Crng, Crnyy, G,
correspondem aos coeficientes acrodindmicos retirados a partir de (GOKTOGAN, 2012). O
termo 4]7 significa que a varidvel em questao sofre efeito aerodindmico sobre o centro de massa

B do sistema sendo descritos em relagdo (wrt) ao frame geografico |B.

Pelo mesmo processo da Equacao 33, o momento corresponde as superficies de controle ¢é
dado pela Equagao 34:

Ci;, b
1 d
e = Loy |G|, (34
2 Cn(;a,b
d

Onde d corresponde ao comprimento do brake e Cj;, C,, correspondem a coeficientes aero-
dindmicos obtidos experimentalmente. Substituindo 33 e 34 na Equacgao 17, obtem-se:

Bd[UJBG]B

TPt

+[QPCIPIIEP WP = (M) + [M;,]° (35)

A expansao da Equacao 35 revela termos nao-lineares, conforme explicado na Subsecao
2.2.1. De acordo com (GOKTOGAN, 2012), a linearizacdo por meio de Série de Taylor dessa
equacao resulta no seguinte modelo em variaveis de estado:

(z 0 0 1 0 &
@Z 0 0 0 1 "
g — pAPV;DQ Ixx1Ciy 0 Ixx1C1,0% [y 7,Cp, b2
D 2 4V, 4V, p
7 Ixz1Ci b 0 IxzrCL,b*  I;,,C,, b2 r
2 4V 4Vp
0
) 0
+pApV;) Ixx1Ci5,b+Ix71Cng,b da (36)
2d
Ixz1Ci5, b+1221Cng, b
2d

O Esquema da Figura 25 evidencia que a saida do sistema deve ser o angulo de guinada 1.
Portanto, com o auxilio da ferramenta ss2tf-Matlab obtem-se a partir da Equagao 36 a seguinte
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funcao de transferéncia para os valores das variaveis apresentados na Tabela 1 os quais foram

obtidos de (GOKTOGAN, 2012):

P(s) 6.177s% + 16.88s + 47.11 (37)
0a(s) 5%+ 10.3853 + 30.2952 + 59.09s

Tabela 1: Paramétros para obtencao da funcao de transferéncia do paraquedas

P 1.225 kg/m?
A, 1.16 m
Vp 6.00 m/s
b 2.15m

d 0.40 m

Ixx; —0.336 kgm?/rad?
Ixzr —0.059 kgm? /rad?
Izzr 0.109 kgm?/rad?

C, —0.127
C, —0.0055
Cy, —0.0035
Ci,. —0.2959
Crs —0.0506

Fonte: (GOKTOGAN, 2012)

3.5.3 Modelo Completo

As relagoes mateméticas obtidas nas segoes anteriores (Equagdes 32 e 37) sao atribuidas ao
Diagrama de Blocos funcional do modelo fisico para alcangar o Diagrama de Blocos Completo

do Modelo Matemético (Figura 27).
Figura 27: Diagrama de Blocos do Modelo Matematico
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Fonte: Autoria Prépria

Esse diagrama assume as consideragoes realizadas no modelo esquematico, isto €, aplica a
realimentacao unitaria e nao incorpora ao sistema o funcionamento individual dos atuadores.
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O diagrama resultante do modelo matematico sera utilizado para realizacdo da Anélise de
Desempenho e auxilio no Projeto do Controlador na etapa 6.

3.6 Etapa 5: Reducao do Diagrama de Blocos

A redugao do modelo em diagrama de blocos tem por finalidade sua simplificacdo através
da omissao de elementos internos ao sistema. A partir da Equacao 27, considerando a realimen-
tagdo unitaria, obtém-se a fungao de transferéncia em malha fechada do sistema apresentada
na Equagao 38.

Y(s) 6.177s* + +16.88s + 47.11
R(s)  0.4s° + 4.152s* + 12.125° + 29.8152 + 16.88s + 47.11

(38)

Onde R(s) corresponde ao angulo de apontamento de referéncia.

Adicionalmente, é pertinente as analises obter a funcao de transferéncia do ramo direto a
qual, a partir de 25, é apresentada na Equacao 39.

E(s) 6.177s* + +16.88s + 47.11
Y(s)  0.4s5 +4.152s% + 12.12s3 + 23.6452

(39)

E(s) corresponde ao erro atuante da malha de realimentagao do sistema.

3.7 Etapa 6: Analise de Desempenho e Projeto do Con-
trolador

A analise de desempenho do sistema foi iniciada através de simulagoes atribuidas a cada
bloco (motor e paraquedas). A esses subsistemas verificou-se a resposta a uma entrada degrau
de forma a qualificar o modelo matematico comparando-o com seu comportamento fisico. Essas
simulagoes foram feitas mediante software Matlab/Simulink como apresenta a Figura 28.

Foram realizadas simulagoes, pelo mesmo processo, dos blocos motor e paraquedas em
série e o sistema completo em malha fechada. Os resultados e discussoes acerca das referidas
simulagoes serdo apresentados na Secao 4.

3.7.1 Projeto do Controlador

No projeto do compensador, inicialmente, recorreu-se ao grafico do lugar das raizes para
verificar se a variagdo do ganho, através de um controlador proporcional, seria suficiente para
atender aos requisitos do sistema.

Adicionalmente, percebeu-se a necessidade de um controlador PID para atuar no erro da
malha de realimentacdo. Além disso, estabeleceu-se os seguintes parametros para os indices
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Figura 28: Simulagdo dos Blocos Individuais no Simulink
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ideais de desempenho da resposta do sistema:

—_

. Tempo de subida (t): 1 s;

\)

. Tempo de acomodagao (t4.): 15 s;

3. Sobressinal (M,): >15%

W

. Tempo de Pico (t,): Entre 2,5s e 3, 5s.

Quanto ao tempo de subida e tempo de acomodacao, utilizou-se os critérios de 10% a 90%
e 2% respectivamente.

Foram considerados alguns processos para a sintonia dos parametros proporcionais, inte-
grativos e derivativos. Dentre esses processos, realizou-se algumas verificagdes dos método de
sintonia da curva de reacao e reposta em frequéncia de Ziegler-Nichols.

As caracteristicas da planta, no que diz respeito a sua complexidade, inviabilizaram os mé-
todos considerados até entdao. Recorreu-se a utilizacao de métodos de otimizagao computacional
que implementam a sintonia automatica de controladores. Optou-se pela ferramenta Simulink
Control Design Software dentro do ambiente Matlab. A Figura 29 apresenta a aplicagdo para
sintonia automatica de controladores PID.

A ferramenta possibilita estabelecer valores de interesse quanto ao tempo de resposta e a
robustez do sistema. Estes parametros podem ser facilmente modificados em vista da obtencao
de melhores resultados uma vez que esse processo ¢ simples e rapido. Dentro da aplicacao, se-
ria possivel realizar a sintonizagdo automatica através de dois métodos disponiveis: Frequency
Model-based e Transfer Function Model-Based. O primeiro método empregaria emprega o mé-
todo da resposta em frequéncia, semelhante ao processo que ja havia sido investigado. Portanto,
esse método também nao foi possivel de ser utilizado. O segundo método realiza aproximagoes
da planta para fungoes de transferéncia de ordem inferiores afim de aplicando método compu-
tacionais alcancar os indices desejaveis. Sendo assim, o método empregado para autotuning foi
através do método baseado em aproximagao de fungoes de transferéncia.
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Figura 29: Interface da Aplicacao para auto-tuning
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4 Resultados e Discussoes

Esta secao tem por objetivo apresentar os resultados obtidos nas simulagoes descritas na
Etapa 6 bem como as analise dos mesmos.

4.1 Resposta ao Degrau do Bloco do Motor

A partir da funcao de transferéncia da Equacao 32 a resposta ao degrau para uma simulagao
de 10 s apresentou comportamento conforme o grafico da Figura 30.

Figura 30: Resposta ao Degrau para o Bloco do Motor
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Fonte: Autoria Prépria
A resposta ao degrau apresentada demonstra a evolugdao no tempo do comportamento da
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deflexdo assimétrica, em rad. Para uma velocidade constante de 1 m/s a deflexdo tende a
aumentar de forma linear. Essa evolucao se enquadra no comportamento esperado uma vez
que, para uma velocidade linear constante do motor em um movimento circular, o deslocamento
angular tende a evoluir linearmente. Além disso, o coeficiente angular da reta informa a alta
taxa de variacao da deflexdo assimétrica do motor: 5rad sao alcancados em apenas 2 s de
simulagao. Este valor equivale a variagao de 286, 4 ° o que, para a dindmica do sistema tal qual
como foi modelado, seria inviavel.

4.2 Resposta ao Degrau do Bloco do Paraquedas

Para o bloco do paraquedas, observou-se o comportamento do angulo de apontamento
para uma entrada degrau unitaria e constante. A funcao de transferéncia correspondente ao
bloco ¢é a apresentada na Equacao 37 e seu comportamento nessas condigoes pode ser observado
na Figura 31.

Figura 31: Resposta ao Degrau para o Bloco do Paraquedas
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Fonte: Autoria Propria

A resposta ao degrau para este bloco apresenta o mesmo comportamento linear do bloco do
motor. As multiplas variaveis presentes na Equacao de Estado 36 demonstra a dificuldade em
realizar a analise matematica do comportamento da resposta desse subsistema. No entanto, ao
comparar o comportamento com o fenomeno de banking turn apresentado na Subsecao 2.2.3
percebe-se que se um movimento de rolagem é mantido constante, a forca lateral resultante
permanece constante. Isso faz com que o corpo faga um movimento circular com seu desloca-
mento angular evoluindo linearmente ao longo do tempo. Ainda que a equacgao nao descreva
a relagao do dngulo de rolagem (¢) com o dngulo de guinada (¢), do ponto de vista do com-
portamento fisico é plausivel que a curva evolua com o tempo conforme apresentado na Figura
31. Semelhante ao bloco do motor, considera-se com cautela o tempo de resposta do sistema
mediante coeficiente angular da reta formada.
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4.3 Resposta ao Degrau do Ramo Direto

A partir da Equagao 39, verificou-se o comportamento do sistema em ramo direto para uma
entrada degrau constante. A resposta é apresentada na Figura 32.

Figura 32: Resposta ao Degrau em ramo direto
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Fonte: Autoria Propria

As respostas ao degrau para os sistemas do bloco do motor e do paraquedas apresentaram
ambas comportamento linear. A convolugao dessas respostas resultaria em um comportamento
parabolico tal qual é apresentado na Figura 32. Neste ponto, observa-se um atraso para a
resposta do sistema se comparado com os blocos individualmente e, como consequéncia dos
fenomenos fisicos envolvidos, a ndo convergéncia da resposta.

4.4 Resposta ao Degrau em Malha Fechada

As resposta as simulagoes apresentadas nas se¢oes anteriores revelam a necessidade de apli-
car um sinal retroativo a fim de garantir a convergéncia do sistema. A resposta ao degrau para
o sistema cuja funcdo de transferéncia é a apresentada na Equacao 38 pode ser visualizada na
Figura 33. Adicionalmente, acompanhou-se a evolugao do erro atuante do sistema. Para ambas
as simulagoes, considerou-se um tempo de execucao de 50 s.

O comportamento da resposta ao degrau apresentada na Figura 33 sugere que o grafico da
posicao das raizes do polinémio caracteristico da Equagao 38 apresenta dois polos no SPD. Este
fato é verificado através da analise dos polos e zeros do sistema em malha fechada e apresentado
na Figura 34.

As Figuras 33 e 34 demonstram que ha a necessidade de um compensador atuando no erro
na malha de realimentacao para garantir a convergéncia do sistema para o sinal de referéncia.
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Figura 33: Simulagdo em Malha Fechada
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4.5 Analise do Grafico do Lugar das Raizes

Além de revelar a presenca de duas raizes caracteristicas no SPD do eixo real, na Figura 34
é tracado o caminho das raizes os quais nao cruzam o eixo imaginario. Isso significa que nao
¢é possivel a convergéncia com alteragdes no ganho. O mesmo gréafico é extraido da funcao em
ramo direto do sistema de forma a verificar como a presenca de um controlador proporcional
altera o lugar das raizes. Esse grafico pode ser visualizado na Figura 35.

O grafico do lugar da raizes do ramo direto do sistema mostra que hé a presenga de raiz na
origem. Isso justifica o comportamento divergente apresentado na Figura 32. Semelhante ao
grafico da malha realimentada, o lugar das raizes da funcao em ramo direto nao cruza o eixo
imaginario. As andlises revelam a necessidade de atribuir parametros derivativos e integrativos
a fim de forcar que as raizes localizadas no SPD cruzem o eixo imaginario.
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Figura 34: Anélise das Raizes do Polinomio Caracteristico

Root Locus

Imaginary Axis {seconds'1)
=
o

i
-30 -25 -20 -15 -10 -5 0 5 10 15

Real Axis (5econds'1)

Fonte: Autoria Prépria

4.6 Analise dos Métodos de Sintonia

O controlador PID além de garantir a convergéncia do sistema tem a funcionalidade de
adequar os parametros de desempenho aos requisitos do projeto através de métodos de sintonia.
A resposta da planta do sistema, composta pela associacao dos blocos do motor e do paraquedas,
nao apresenta uma curva em forma de ”"S”como exige o método da curva de reagao de Ziegler-
Nichols para sintonia de controladores PID. Além disso, utilizar o método da resposta em
frequéncia é inviavel. Isso pode ser também visualizado pelo grafico do Lugar das Raizes em
que para qualquer ganho as raizes tendem a se posicionar no semiplano direito.

Os métodos de sintonia que aplicam o uso da margem de ganho critico para determina-
¢ao dos parametros sao invidaveis para a complexidade da funcao de transferéncia da planta.
Alternativamente, o método baseado em funcao de transferéncia para auto-tuning apresentou
resultados satisfatérios. A Tabela 2 apresenta os parametros obtidos na sintonia automaética
do PID através da toolbox Control Design presente no software Matlab/Simulink.

Tabela 2: Pardmetros do Controlador PID

Parametros Valores

K, 0, 12154
K, 0,006119
K, 0, 5838
N 4,1971

Aplicando os parametros obtidos na Equagao 30, a resposta alcancada é apresentada na
Figura 36. Comparativamente, é plotado um grafico do comportamento da deflexdo no tempo

de resposta do sistema. A Tabela 3 apresenta os indices de desempenho para a curva da Figura
36.

Os parametros de desempenho demonstram que o primeiro valor de pico ocorre em 2,53 s
de simulacao. Essa transi¢ao proporciona que a curva da resposta em regime permanente seja
suave, uma vez que o tempo de acomodacao é de 12 s. Além disso, é observado que o valor
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Figura 35: Grafico do Lugar da Raizes da fun¢do de transferéncia do Ramo Direto
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Tabela 3: Indices de Desempenho da Resposta do Sistema com Controlador

Parametros Valores
Tempo de subida 0,962 s
Tempo de acomodacao 12,03 s
Mazimo Sobressinal 20,3 %
Pico 1,20
Tempo de Pico 2,53 s

de pico atingido ultrapassa em 0,2 rad o valor de referéncia o que corresponde a 11,45°. A
analise do pico de sobressinal mostra que o erro maximo alcancado nao favorece a ocorréncia
de movimentos repentinos uma vez que a curva tende a ser suavizada. O comportamento da
curva de deflexao assimétrica no tempo mostra que o valor méaximo atingido ¢é de 1,3 rad o que
corresponde a 74, 5°. Esse valor, do ponto de vista mecéanico, é plenamente factivel. A depender
das limitagoes mecéanicas que permitem o movimento dos brakes, o angulo de referéncia pode
exigir uma deflexao indesejavel. Para essas situagoes, é desejavel um sistema que limite esses
valores, como por exemplo, filtros.

De forma complementar ao exposto, a Figura 37 apresenta a acao do controlador no erro da
malha de realimentacao. O grafico exibe a capacidade do controlador de tratar o erro atuante
de forma que valores admissiveis sejam atribuidos a entrada do bloco do motor.
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Figura 36: Resposta ao Degrau do sistema com o Controlador
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5 Conclusao

O estudo apresentou o projeto de um sistema de controle de aplicagao na industria aeroes-
pacial baseado no método estruturado por Nise (2013). O sistema idealizado, tem por objetivo
realizar a recuperacao de engenhos aeroespaciais por meio do controle automatico da movimen-
tacao de um paraquedas. Entre os requisitos de operagao, o sistema deve realizar o apontamento
do paraquedas para um angulo de referéncia a medida que sofre perturbagdes e sua trajetoria
é modificada. A movimentacdo deve ser suave porém dentro de um periodo estabelecido. A
elaboragao dos modelos fisico e matematico revelou que o controle deveria acontecer de forma
estagiada a fim de evitar nao-linearidades no sistema. Dessa forma, nao foi considerado no mo-
delo o desempenho dos atuadores individualmente a partir do sinal de deflexdo assimétrica da.
Os modelos matematicos referentes a planta do sistema foram obtidos por métodos analiticos
e seu comportamento verificado por meio de estimulos em cada subsistema.

As respostas ao degrau para os blocos da planta do sistema (Motor e Paraquedas) bem
como a respota ao degrau da planta apresentaram desempenho compativel com os fenémenos
fisicos que as governam. Apesar disso, a realimentacao efetuada nao conduziu o sistema a
convergéncia. A necessidade de um controlador exigiu a verificacao do lugar das raizes a fim
de identificar a exigéncia de controladores complexos. A analise do diagrama para a planta
do sistema revelou a impossibilidade de alcancar convergéncia através da adi¢ao de um termo
proporcional uma vez que o lugar das raizes nao cruza o SPE do eixo real. Constatou-se entao
a necessidade de termos integrativos e derivativos associados ao controlador, demandando,
portanto, métodos de sintonizacdo dos parametros do controlador PID.

Recorreu-se a aplicacao de métodos de auto-tuning baseados em modelos através do uso da
toolbox Control Design presente na ferramenta Matlab/Simulink. A ferramenta aplica otimi-
zacao computacional e demonstrou ser eficaz no projeto de controladores de plantas de ordem
elevada se comparado aos métodos analiticos de sintonizagdo. A partir da sintonizacao automa-
tica realizada, a resposta ao degrau do sistema com o uso do controlador projetado apresentou
indices de desempenho satisfatorios aos requisitos de sistema estabelecidos no inicio do projeto.
Portanto, tendo em vista os objetivos deste trabalho, é possivel concluir que os mesmo foram
atingidos uma vez que as simulagoes realizadas a partir dos processos empregados demonstra-
ram comportamento satisfatorio.

O projeto desenvolvido neste trabalho é destinado primariamente para recuperacao de vei-
culos lancadores. Alternativamente, demonstrou potencial para ser empregado em diversas
atividades: transporte de carga em regides de dificil acesso; atividades recreativas como me-
dida de seguranca; pesquisas cientificas na atmosfera etc. Ainda que o projeto desenvolvido
se restringiu a simulagoes computacionais, os resultados obtidos oferecem embasamento para a
implementagao do modelo em um protétipo. Por outro lado, o projeto do controlador obtido é
suscetivel a melhorias. Foi identificada a possibilidade de aperfeicoamentos no desempenho do
sistema através da implementacao de filtros no fluxo de sinal que parte do bloco do motor para
o bloco do paraquedas. Adicionalmente, outros métodos de sintonia de controladores nao foram
explorados e podem representar importante topico de estudo. Algumas técnicas de auto-tuning
sao: através de relés, aplicando a transformada rapida de Fourier; filtro de amostragem de
frequéncia; estimacao da Resposta em Frequéncia;e simulacao de Monte Carlo. Por fim, aper-
feicoamentos podem ser realizados no modelo matematico do sistema através de experimentos
que fornecam parametros suficientes para sua simplificacdo principalmente no que se refere a
dindmica do paraquedas.
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