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RESUMO

Esta dissertacdo aborda o desenvolvimento e a aplicacao do Controle Preditivo Baseado em
Modelo (MPC), em sistemas de piloto automatico de misseis. A modelagem matemaética
detalhada de misseis axissimétricos controlados por aletas é apresentada, incluindo simplifi-
cagoes praticas que mantém a precisao necessaria para o controle efetivo em todo o envelope
de voo. Com base nessa modelagem, um controlador MPC Nao Linear é desenvolvido e
testado por meio de simulagoes. Seu desempenho é comparado com outro controlador, o
qual utiliza um método de controle robusto avancado em que as nao linearidades da planta
sao modeladas como incertezas e descritas por Restrigoes Quadraticas Integrais (IQC).
Dessa forma, evidencia-se a viabilidade e a eficacia do MPC em aplica¢oes complexas e
nao lineares como o controle de piloto automéatico de misseis. Ressalta-se a simplicidade,
a intuitividade e a precisao do MPC, especialmente quando aplicado a sistemas com
modelagem matematica bem definida. O desempenho do controlador MPC mostra-se
superior em comparacao ao controlador IQC em simula¢oes nominais, apresentando esta-
bilidade robusta a variagoes paramétricas e capacidade de implementagao em tempo real,
dadas as rapidas solugoes de otimizacao alcangadas. Contribuicoes significativas incluem a
formulacao de uma equagao aproximada para a pressao dinamica em fluidos compressiveis,
para diferentes valores do niimero de Mach e de altitude, e a proposicao de um controlador
MPC com dois modelos internos, um para predi¢ao e outro para atualizacao de estados.
Limitacgoes identificadas abrem caminho para pesquisas futuras, sugerindo a inclusao de
técnicas de controle robusto no MPC, a aplicacao de dados aerodindmicos de misseis, que
sejam mais realistas, e a consideracao da dindmica completa de 6 Graus de Liberdade
(6-DOF). Este trabalho nao apenas avanga o conhecimento no campo do controle MPC
Nominal, mas também estabelece uma base sélida para pesquisas futuras na area de
sistemas de controle MPC Nao Linear e Robusto.

Palavras-chave: mpc; nao linear; missil; 3-dof; piloto automatico; matlab; casadi;



ABSTRACT

This dissertation addresses the development and application of Model-Based Predictive
Control (MPC) in missile autopilot systems. Detailed mathematical modeling of axisym-
metric missiles controlled by fins is presented, including practical simplifications that
maintain the necessary accuracy for effective control across the flight envelope. Based on
this modeling, a Nonlinear MPC controller is developed and tested through simulations.
Its performance is compared with another controller, which utilizes an advanced robust
control method where the plant’s nonlinearities are modeled as uncertainties and described
by Integral Quadratic Constraints (IQC). Thus, the viability and effectiveness of MPC in
complex and nonlinear applications such as missile autopilot control are demonstrated. The
simplicity, intuitiveness, and accuracy of MPC are emphasized, especially when applied to
systems with well-defined mathematical modeling. The performance of the MPC controller
proves to be superior in comparison to the IQC controller in nominal simulations, showing
robust stability to parametric variations and the capability for real-time implementation,
given the rapid optimization solutions achieved. Significant contributions include the
formulation of an approximate equation for dynamic pressure in compressible fluids, for
different Mach numbers and altitudes, and the proposition of an MPC controller with two
internal models, one for prediction and another for state updating. Identified limitations
pave the way for future research, suggesting the inclusion of robust control techniques in
MPC, the application of more realistic missile aerodynamic data, and the consideration of
full 6 Degrees of Freedom (6-DOF) dynamics. This work not only advances knowledge
in the field of Nominal MPC control but also establishes a solid foundation for future
research in the area of Nonlinear and Robust MPC control systems.

Keywords: mpc; nonlinear; missile; 3-dof; autopilot; matlab; casadi;
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1 INTRODUCAO

Este capitulo tem por finalidade apresentar a motivacao da pesquisa desenvolvida
na area de controle de misseis através da técnica de Controle Preditivo Baseado em
Modelo, ou MPC (do inglés Model-based Predictive Control), além de indicar a posigao e
contribuicao desse trabalho no contexto de desenvolvimento atual. As seg¢oes seguintes e os
proximos capitulos estao estruturados de maneira a dar ao leitor uma visao fundamentada e
fluida do conhecimento necessario para entendimento da técnica e os resultados promissores

para implementacao pratica em sistemas de misseis atuais.

1.1 Motivacao

Nos tltimos anos, o campo da engenharia de controle tem testemunhado avangos
significativos, particularmente no chamado Controle MPC, conforme destacado nos artigos
de revisao bibliografica de Mayne et al. (3), Qin e Badgwell (4), Lee (5) e, mais recentemente,
Schwenzer et al. (6). Esta técnica tem suas rafzes na Teoria de Controle Otimo. O conceito
béasico do MPC, segundo a descricao adotada em Rawlings et al. (7), é a utilizagdo de
modelos dindmicos que permitam a predicdo do comportamento futuro do sistema e, por
meio de técnicas de otimizacao, produzir a melhor decisao, ou seja, o sinal de controle
a ser aplicado ao sistema no instante atual. Este processo é denominado Problema de
Regulagao. Para o controlador MPC alcancar um desempenho satisfatorio, é necessario
conhecer, mesmo que de forma aproximada, o estado atual do sistema. No entanto, a
medicao direta desse estado nem sempre é possivel. Nesse contexto, uma das aplicagoes
secundérias do controlador MPC é a Estimagao de Horizonte Mével, ou MHE (do inglés
Moving Horizon Estimation). Essa técnica utiliza medi¢oes anteriores da saida do sistema
para estimar os estados da planta ou os seus parametros no instante atual. Este processo
¢ denominado Problema de Estimacao. O MHE se destaca por sua capacidade de integrar
informagoes passadas na solu¢do do problema de otimizacao no instante atual, oferecendo
uma solucao satisfatoria mesmo quando a observacao direta dos estados do sistema nao é

possivel.

Inicialmente, em meados dos anos 70, o MPC foi aplicado em sistemas mais simples
e com dinamicas lineares. Essa técnica é conhecida, portanto, como MPC Linear, ou LMPC
(do inglés Linear-MPC). Porém, a partir da década de 90, com o desenvolvimento teérico
e tecnolodgico, foi possivel aplicar o MPC para sistemas mais complexos, com dinamicas
nao lineares e especificacoes de desempenho restritivas. Surgiu entao o controle MPC Nao
Linear, ou NMPC (do inglés Nonlinear-MPC) (8). A distingao entre linear e nao linear

reside somente na caracterizagdo do modelo dindmico de predicao (i.e. equagoes diferenciais
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que descrevem o comportamento do sistema) e nao no sistema em malha fechada, pois
mesmo no caso do MPC Linear, devido as restrigoes, o sistema em malha fechada se torna

nao linear.

Conforme apresentado por Qin e Badgwell, 2003 (4), o MPC tem mostrado sua
eficicia em uma variedade de aplicagoes (os autores citam mais de 4.500 solugoes validadas
e comercializadas a época da publicagao da pesquisa), entre as quais, é possivel destacar:
a sua utilizagdo na Industria Automotiva (veiculos auténomos, assistentes de diregao e
estacionamento, etc), em Processos Industriais (principalmente na indistria quimica),
Aeroespacial e Defesa (controle de trajetéria e orientagao de aeronaves, satélites e misseis),
Sistemas de Geragao e Distribuicdo de Energia (controle de sistemas de poténcia sob
restrigdes operacionais ou contingéncias, visando economia e eficiéncia energética). Todas
essas aplicagoes tém em comum certas caracteristicas que justificam o emprego da técnica
MPC em lugar das técnicas de controle classico. Algumas dessas caracteristicas sdo listadas

a seguir:

o Previsao e Antecipacao de Comportamento Futuro: O MPC é projetado para prever o
comportamento futuro de um sistema baseado em modelos matematicos. Isso é crucial
em aplicagoes onde antecipar as condi¢oes futuras e ajustar as agoes de controle

proativamente podem melhorar significativamente o desempenho e a robustez;

o Tratamento de Restrigoes: Muitos sistemas operam sob restrigoes rigorosas, como
limites de velocidade em veiculos autonomos, capacidades de carga e/ou restrigdes
de temperatura e pressao em processos industriais. O MPC pode lidar efetivamente
com multiplas restrigoes ao mesmo tempo, otimizando o desempenho dentro desses

limites;

» Adaptabilidade a Variagoes e Incertezas: Sistemas como veiculos auténomos, processos
industriais e redes de energia estdo frequentemente sujeitos a incertezas e variagoes
no ambiente ou nas condigoes operacionais. O MPC é capaz de se adaptar a essas

mudancas, ajustando os controles em tempo real para manter o desempenho ideal;

e Desempenho Otimo: O MPC nao se limita apenas a controlar um sistema para
atingir um determinado objetivo, ele busca encontrar a melhor solucao possivel,
muitas vezes equilibrando objetivos conflitantes, como eficiéncia energética e alta

disponibilidade, por exemplo;

o Melhoria Continua com Realimentacao de Saida: O MPC pode utilizar uma aborda-
gem com realimentagao de saida, onde os dados coletados sao usados para refinar
continuamente o modelo do sistema. Isso permite uma melhoria constante do controle
ao longo do tempo, tornando-o mais preciso, confiavel e adaptavel as mudancas do

ambiente.
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A aplicacao do MPC em Sistemas Aeroespaciais e de Defesa, em particular no
controle de misseis, ¢ uma area de pesquisa em constante evolugao e de vital importancia
para o desenvolvimento tecnoldgico e militar do Brasil. O desafio no controle de misseis
reside na complexidade desses sistemas e na necessidade de respostas rapidas e precisas. A
eficicia de um missil depende em grande parte da precisao e robustez do seu sistema de
controle. Enquanto os controladores classicos, como os PID, sao eficientes em sistemas com
dindmicas simples (Linear e Invariante no Tempo), eles se mostram limitados em situagoes
com interagoes complexas entre variaveis do processo (nao linearidades e restrigoes) ou
incertezas e perturbacgoes significativas. Aqui, estratégias mais avancgadas, como o MPC,
oferecem uma solugao mais robusta e adaptavel. O MPC combina estratégias de controle
sofisticadas com modelos matematicos, permitindo ajustar proativamente o comportamento

do sistema em resposta a mudancas no ambiente ou no préprio sistema.

Como mencionado anteriormente, nem sempre é possivel medir os estados do
sistema diretamente e, ao se fazer a estimacao dos estados, pode-se introduzir erros de
estimacao. Outras fontes de erro sdo provenientes do fato de se utilizar modelos matematicos
aproximados do comportamento real da planta, portanto, é possivel que existam diferencas
entre a planta e o modelo, advindas de aproximacoes matematicas, dindmicas desconhecidas
ou parametros incertos. A estes denomina-se genericamente de incertezas. Por tltimo,
pode-se citar também o fato de que sensores estao sujeitos a ruidos de medicao, e a planta
pode estar sujeita a perturbacoes externas nao conhecidas, estas fontes de erro sao as
chamadas perturbagoes. No problema de controle do missil, fontes de erro tipicas a serem
consideradas incluem: incertezas nos coeficientes aerodindmicos, massa e momento de
inércia, perturbagoes devidas ao vento, incertezas dindmicas nao modeladas (e.g. modos
flexiveis ndo contemplados no modelo), nao linearidades do atuador e do sensor, e ruido de
medigao (9). Um controlador que seja capaz de atender especificagbes de desempenho na
presenca de incertezas e perturbagoes e que garanta estabilidade é chamado de controlador

robusto. No contexto do controle MPC, refere-se a esses controladores como MPC Robusto,

ou RMPC (do inglés Robust-MPC).

Diversas técnicas de controle MPC Robusto foram desenvolvidas ao longo das
ultimas décadas. Neste trabalho nao sao abordadas todas elas, mas é possivel citar as
principais, quais sejam: min-max MPC, tube-based MPC, LMI-based MPC e Offset-Free
MPC (7, 10).

Cada uma dessas técnicas tem caracteristicas distintas que as tornam adequadas

para diferentes tipos de aplicagoes:

o Min-maz MPC: Esta abordagem, primeiramente proposta por Campo e Morari (11),
foca em otimizar o pior cenario possivel dentro de um conjunto definido de incertezas.

Ao considerar o pior caso, o min-maxr MPC garante a estabilidade e o desempenho



Capitulo 1. Introdugdo 21

do sistema, mesmo sob condi¢oes adversas. Essa técnica é muito conservadora e
garante estabilidade e desempenho para o pior caso, que geralmente é o caso menos
provavel em uma aplicacao pratica. Para o caso tipico ou nominal, o desempenho do

min-maz MPC costuma ser insatisfatério, conforme cita Allgower et al. (8).

o Tube-based MPC: O tube-based MPC, primeiramente proposto por Langson et al.
(12), em esséncia estima um “tubo” de trajetérias provaveis em torno da trajetéria
nominal planejada. O objetivo dessa técnica é garantir que, a despeito das incertezas
e perturbagoes, o sistema permaneca dentro de limites dados pelas restri¢oes (limites
fisicos ou limites desejados pelo projetista), seguindo uma trajetoria que esteja

sempre dentro do tubo estimado.

o LMI-based MPC: O MPC baseado em desigualdades matriciais lineares, ou LMIs
(do inglés Linear Matriz Inequalities), utiliza LMIs na formulacao do problema de
otimizagao. Esta técnica foi primeiramente proposta por Kothare et al. (13). Esta
abordagem ¢é particularmente 1til para sistemas com multiplas restricoes e onde as

relagoes entre as variaveis do sistema podem ser expressas em termos de LMIs.

o Offset-Free MPC: Trata-se de um conjunto de técnicas para lidar com desvios que
podem ocorrer devido a modelagens imprecisas (incertezas) ou perturbacoes externas
que causem erros nao-nulos em regime permanente, na saida do sistema. O Offset-
Free MPC utiliza em sua formulagdo um modelo de perturbagao, e introduz estados
ficticios adicionais com o objetivo de garantir que as incertezas de modelagem ou
perturbacoes externas na planta nao resultem em desvios permanentes da saida.
Nesta técnica, como nao hd uma abordagem tunica para lidar com o problema
de robustez, muitas das técnicas citadas anteriormente podem ser adaptadas ou
integradas em uma tUnica estrutura denominada genericamente de Offset-Free MPC,
desde que se consiga eliminar erros nao-nulos em regime permanente. O principal
desafio dessa técnica consiste em estabelecer um “bom” modelo de perturbacao.
Entende-se por “bom” o modelo que consiga captar tanto as incertezas de modelo
quanto perturbacoes externas e/ou ruidos de medicao, e o controlador projetado
seja capaz de eliminar o erro em regime permanente. Uma primeira proposta de
um controlador MPC deste tipo foi dada por Muske e Rawlings (14), para sistemas

lineares e por Rawlings et al. (15), para sistemas nao lineares.

Essas variantes do RMPC sao aplicadas de acordo com as caracteristicas especificas
do sistema, o desempenho desejado e os tipos de incertezas e perturbagoes que sao esperadas.
Ao escolher a técnica apropriada, os projetistas podem garantir que o sistema nao apenas
atenda as especifica¢oes de desempenho, mas também seja capaz de lidar com as variagoes

inerentes ao ambiente operacional, garantindo assim uma operacao segura e eficiente.



Capitulo 1. Introdugdo 22

1.2 Objetivos

Esta pesquisa visa apresentar as caracteristicas do MPC aplicado a sistemas
nao lineares, e comparar o desempenho desta técnica com outra abordagem de controle,
especificamente uma técnica de controle robusto, na qual as nao linearidades sao modeladas
como incertezas definidas por Restrigoes Quadraticas Integrais, ou IQCs (do inglés Integral
Quadratic Constraints), contribuindo com a base de conhecimento sobre a teoria do MPC

e proporcionando uma fundamentagao solida para trabalhos futuros.

Em particular, busca-se aplicar a técnica MPC Nao Linear no controle do piloto
automatico de misseis e demonstrar que esta técnica é nao apenas viavel computacio-
nalmente, mas também superior a técnica IQC, em termos de desempenho, robustez e
adaptabilidade a restri¢coes. Portanto, diferentes simulagoes sao realizadas para comparacao
da lei de controle do MPC com a lei de controle de um controlador IQC, desenvolvido

pelos autores Simoes e Cavalcanti em (16, 2).

1.3 Trabalhos Relacionados em Controle de Misseis Utilizando Ou-

tras Técnicas

Nesta secao, sao apresentados brevemente alguns dos trabalhos relacionados ao
controle de misseis, nos quais o controlador é calculado antecipadamente, de maneira
off-line, ao contrario do MPC, onde o problema de otimizacao deve ser resolvido on-line a
cada intervalo de amostragem. Todos esses trabalhos aplicam técnicas desenvolvidas para
sistemas Lineares Invariantes no Tempo (LTI), como a sintese i, Ho € Hoo (0u combinagoes

destas), e as adaptam para o caso nao linear.

H& diversas maneiras de se adaptar equagoes dinamicas nao lineares para uma
forma linear ou quasi-linear. Algumas consistem em linearizar em torno de um tnico ponto
de operagao, como empregado em (17). Outras modelam a nao linearidade como uma
incerteza no modelo e separam o sistema em uma parte linear (linearizada em diversos
pontos de operagao) e outra parte incerta interconectada, utilizando a representagdo por
Transformagao Linear Fraciondria, ou LFT (do inglés Linear Fractional Transformation),
conforme visto em (9, 18). H4 também aquelas que parametrizam a equagdo dindmica
em uma forma de representacao em espaco de estados com matrizes com Coeficientes
Dependentes dos Estados, ou SDC (do inglés State-Dependent Coefficients), tal qual
utilizado em (19, 20). H4 as que utilizam formas politépicas definidas por vértices, em que
cada vértice corresponde ha uma representacao linear em espaco de estados, e projetam
o controlador utilizando LMIs, como em (21). E, por ultimo, ha aquelas que empregam,
além da técnica LFT para modelar a incerteza, a representacao quasi-Linear a Parametros

Variantes, ou quasi-LPV (do inglés Linear Parameter Varying), para modelar a dindmica
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nao linear, como visto em (22, 23, 24, 25). Na representacao quasi-LPV a variavel de
escalonamento é uma variavel de estado endogena do sistema. De acordo com Shamma
e Cloutier (22), formalmente, um sistema LPV ¢é definido como um sistema linear cuja
dindmica depende de uma variavel exdgena, cujos valores sao desconhecidos a priori, mas
podem ser medidos durante a operacao do sistema, porém, no caso do controle de misseis,
utiliza-se como parametro de escalonamento uma variavel endégena, a saber, o angulo de
ataque («) e, muitas vezes também, o nimero de Mach (M ). Portanto, em virtude de se
utilizar uma varidvel endogena no lugar de uma variavel exdgena, adota-se a denominagao
quasi-LPV. Neste caso, algumas condigoes sobre o parametro de escalonamento precisam
ser satisfeitas, para que seja garantida a estabilidade e desempenho robusto do sistema em
malha fechada. Por exemplo, Shamma e Cloutier (22) destacam que a variagdo temporal
do parametro, i.e. a derivada da variavel de escalonamento em relacao ao tempo, deve ser
“suficientemente lenta”. Independentemente da forma de representacao utilizada, todos
os trabalhos a seguir realizam inicialmente uma adaptacao do modelo nao linear para
apresentar uma “aparéncia” linear, para entao aplicar técnicas conhecidas de controle

linear, com algumas modificagoes.

A tnica excec¢do, em que o projeto do controlador é feito utilizando uma técnica
de controle adaptativo nao linear, e, portanto, nao ¢ feita uma linearizacao da planta,
é descrita por Kim e Song (26) e Kim et al. (27). Essa técnica complexa, chamada de
controle adaptativo backstepping, exige a introducao de coeficientes virtuais de controle e
mudancas de variaveis de estado. Apesar dos resultados obtidos, é uma solucao ad hoc e

pouco pratica.

Reichert e Yost, 1990 (18), exploram a técnica de controle 6timo H, € a analise
em um cenario teérico de piloto automatico de missil, focando na dinamica longitudinal.
Eles usam um modelo simplificado baseado nas variaveis de estado « (dngulo de ataque)
e q (velocidade angular de arfagem), com ¢ e 7, (aceleracdo normal) como varidveis de
saida. Os parametros fisicos do missil sdo analogos aos desta dissertagao. O objetivo do
controlador projetado é seguir comandos de aceleragdo com um erro de estado estacionario
abaixo de 0,5% e uma resposta ao degrau com uma constante de tempo menor que 0,2
s. O controlador precisa garantir robustez para diferentes angulos de ataque, evitando a
saturacao dos atuadores e instabilidades de alta frequéncia devido a modos de excitacao
nao modelados. As equagoes de estado nao lineares do missil sao linearizadas em torno
dos pontos de equilibrio (M, = 0) para criar equagoes lineares de espago de estado. O
controlador desenvolvido com a sintese y mostrou-se superior em desempenho e foi testado

em simulagdo com a planta nao linear respondendo a um degrau de 25g.

Reichert, 1992 (9), analisa o uso de multiplos controladores lineares invariantes no
tempo (LTI), criados com técnicas Hoo/ 11, em sistemas de dindmicas nao lineares. O estudo

propoe um método para lidar com variagoes entre diferentes pontos operacionais, resolvendo
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duas equacdes de Riccati. E destacado que, apesar da estabilidade garantida para a planta
linearizada em malha fechada pelo controlador LTI, ndo ha garantias semelhantes quando
aplicado a planta real nao linear, nem para o controlador LTI escalonado dinamicamente
com a planta nao linear. Este desafio, comum em abordagens de escalonamento de ganho, é
usualmente superado por meio de extensivas simulagoes sob diversas condi¢oes de voo. Os
coeficientes aerodinamicos apresentados no artigo sao hipotéticos e nao consideram o termo
de amortecimento da velocidade angular de arfagem (q) para o coeficiente aerodindmico
do momento (C,,,), que ¢ incluido nesta dissertacao. O estudo define a faixa operacional
para 2 < M < 4, -20° < a < 420°, e uma altitude inicial de 20.000 ft (6096 m). O projeto
do controlador assume velocidade constante do missil (V},,), mas a simulagao utiliza uma
equacao dindmica de V,, para definir o perfil de velocidade ao longo da trajetoria para
o escalonamento dos coeficientes aerodindmicos. O controlador desenvolvido visa seguir
comandos de aceleragao com uma constante de tempo de 0,35 s e um erro em estado
estacionario abaixo de 5%. No modelo, os estados incluem «, ¢ e § (dngulo de deflexdo da
aleta de arfagem), a entrada é J. (comando de deflexdao da aleta de arfagem) e a saida é
A; (aceleragao normal). A dindmica do atuador é modelada por um sistema de primeira
ordem. Os resultados indicam que o controlador oferece estabilidade em malha fechada e
atende aos requisitos de desempenho temporal estabelecidos, embora nao avalie a robustez

do projeto frente a incertezas no modelo.

Shamma e Cloutier, 1993 (22), apresentam um novo projeto de controlador por
escalonamento de ganhos para um piloto automéatico da dindmica longitudinal de um missil
que nao envolve linearizacoes em torno de pontos de operacgao. Os autores informam que
um piloto automatico derivado da linearizagdao sobre uma tnica condi¢ao de voo é incapaz
de alcangar um desempenho adequado em todas as condigoes operacionais previstas. Para
contornar esse problema, a dindmica é trazida para uma forma quasi-LPV. A variavel
endégena utilizada para escalonamento é o dngulo de ataque («). Uma vez na forma
quasi-LPV, um controlador robusto usando a sintese u é projetado para alcangar o controle
do angulo de ataque por meio de deflexdes das aletas de cauda. O projeto final é uma
estrutura de malhas interna e externa, com o controle do angulo de ataque sendo realizado
pela malha interna e o controle de aceleragdo normal pela malha externa. O objetivo geral
de desempenho é rastrear os comandos de aceleragao com um erro de estado estacionario de
menos de 0,5% e uma constante de tempo de 0,2 s para resposta ao degrau. O desempenho
do controlador nominal é avaliado para diferentes entradas de referéncia e satisfazem aos
requisitos de desempenho desejados. Os autores também avaliam a robustez do controlador
projetado quanto a incertezas paramétricas e o desempenho nao é satisfatorio, ou seja, o

projeto nao apresenta desempenho robusto.

Nichols et al., 1993 (17), apresentam uma nova técnica para o desenvolvimento de
controladores dinamicos lineares com escalonamento de ganhos, aplicada ao projeto de

piloto automatico para a dindmica longitudinal do missil. Os controladores lineares sao
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projetados para diferentes condigdes operacionais usando métodos H... A abordagem de
escalonamento de ganhos adotada elimina os chamados termos de acoplamento ocultos,
comuns em controladores de escalonamento de ganhos. Os objetivos de desempenho do
controlador incluem: (a) garantir estabilidade robusta na faixa operacional de -20° < a <
+20°e 1.5 < M < 3, assegurando que o sistema em malha fechada cumpra as especificagoes
mesmo com variagoes de £25% nos coeficientes de a e deflexdo da aleta (6); (b) seguir
com precisao um comando de aceleracao normal em degrau, com uma constante de tempo
abaixo de 0,35 s, um sobressinal maximo de 10% e um erro de estado estacionario menor
que 1%; (c) manter uma atenuagao de 30 dB a 300 rad/s na funcdo de transferéncia em
malha aberta do sistema linearizado, evitando a excitacao de dinamicas estruturais nao
modeladas; (d) limitar a taxa maxima de deflexao da aleta de cauda para um comando
em degrau de 1g a menos de 25 °/s. As simulagboes demonstram que o desempenho do
controlador projetado supera o controlador de escalonamento de ganhos tradicional, que

nao leva em conta os termos de acoplamento.

Wu e Balas, 1995 (21), desenvolvem um piloto automético para a dindmica longitu-
dinal de misseis usando um controlador LPV com escalonamento de ganhos. Eles partem do
principio de que os parametros de escalonamento estao disponiveis para medi¢do em tempo
real. Sua abordagem unifica os controladores por escalonamento de ganhos, com o ajuste
dos ganhos realizado inteiramente pelo controlador dependente de pardametros. Os objetivos
de desempenho do sistema em malha fechada incluem: (a) assegurar estabilidade robusta
para uma faixa operacional de -20° < a < +20° e 2 < M < 4, mantendo a estabilidade
mesmo com variagoes de £25% nos coeficientes de o e de £10% nos coeficientes do angulo
de deflexdo da aleta nas equagoes de C,, e Cy; (b) realizar o acompanhamento de comandos
de aceleracao em degrau com uma constante de tempo inferior a 0,35 s, um sobressinal
méximo de 10% e um erro em estado estacionario menor que 1%; e (c) limitar a taxa
méxima de varia¢ao do angulo da aleta a 20 °/s para um comando de aceleragao de 1g.
O controlador projetado garante estabilidade quadratica e um desempenho limitado da

norma Lo induzida.

Mracek e Cloutier, 1997 (19), projetam um piloto automético para dindmica
longitudinal de misseis, com retroalimentacao completa da saida, utilizando a Equacao de
Riccati Dependente do Estado, ou SDRE (do inglés State-Dependent Riccati Equation).
A metodologia de projeto SDRE escolhida para este artigo é denominada SDRE H,. A
estrutura de projeto SDRE H, é a mesma que a do H, linear, exceto que as duas equagoes
de Riccati sao dependentes do estado. Portanto, o projeto SDRE Hs representa uma
extensao nao linear do projeto Hs linear. Nesse projeto, os coeficientes das matrizes da
equacao dindmica sdo parametrizados em funcao dos estados e sao chamadas Coeficientes
Dependentes do Estado (SDC), dessa forma o sistema passa a ter uma estrutura quasi-
Linear sem a necessidade de fazer linearizacao por derivadas parciais. O modelo do missil

utilizado é semelhante ao dos artigos anteriores dos mesmos autores, porém ¢é incluido um
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coeficiente de amortecimento no coeficiente aerodindmico de momento (C,,). O modelo
de missil assume massa constante, ou seja, apos a queima do combustivel, sem rolagem,
sem guinada e sem derrapagem lateral. Em geral misseis utilizam apenas 3 sensores
longitudinais, e é o caso do artigo, em que o missil possui sensores para medir a aceleragao
axial, aceleracao normal e a velocidade angular de arfagem ¢ (pitch rate). As simulagoes
foram feitas utilizando o algoritmo de integracao de Runge-Kutta de 4* ordem com tempo
de amostragem de 1 ms. Foram introduzidos ruidos de processo de diferentes magnitudes
nas variaveis de estado. Nao foram feitas especificacoes de projeto, mas o desempenho
apresentado para diferentes condigoes de voo se mostraram bastante satisfatérias. Nao foi

feita analise de robustez a incertezas no modelo.

Mracek e Cloutier, 1997 (20), assim como no artigo anterior, também projetam
um piloto automatico para a dindmica longitudinal de um missil com realimentacao de
salda usando a Equagao de Riccati Dependente de Estado (SDRE) conhecida como SDRE
Hs. O modelo de missil utilizado é o mesmo do artigo anterior, a diferenca estd em que
as equagoes dos coeficientes sao descritas no referencial do vento, portanto, em vez de
conceitos como forga axial e forca normal, se utiliza forca de arrasto e forca de sustentacgao.
E possivel fazer uma mudanca de coordenadas para relacionar ambas as representacoes.
Assume-se que a altitude e a densidade do ar sdo constantes ao longo da trajetoria. O valor
da frequéncia natural do modelo de 2* ordem do atuador é de 50 rad/s em vez de 150 rad/s
como empregado no artigo anterior. Os autores perceberam que somente com a medigao da
aceleragao normal nao era possivel estimar os estados da planta de maneira satisfatoria. O
numero de Mach (M) é critico para calcular as forgas e momentos aerodindmicos, portanto,
incluiram duas medig¢oes adicionais, o niimero de Mach e a velocidade angular de arfagem
(¢). Foram introduzidas perturbagoes nos estados nas seguintes magnitudes: 0,01 para a
aceleragao normal (az), 0,001 para o ntimero de Mach (M) e 0,01 para a velocidade angular
de arfagem (¢). O tempo de amostragem da simulacao é de 10 ms. Nao foram incluidas
nos modelos, no projeto e simulagbes qualquer restrigdo nos estados da planta (limites
fisicos de atuadores, taxa de variagdo méxima, etc). A robustez a variagdes paramétricas
foi também investigada, todos os coeficientes (exceto aqueles que multiplicam o dngulo de
deflexao da aleta de arfagem (§)) foram variados em +25%. Porém, no artigo, o autor nao

apresenta os resultados, apenas cita que nas simulagoes os resultados foram satisfatorios.

Kim e Song, 1998 (26), aplicam uma técnica de controle adaptativo backstepping
para sistemas nao lineares, no projeto de um controlador de aceleracao normal, para um
modelo de missil controlado aerodinamicamente por aletas de cauda. O modelo do missil é
nao linear, com parametros desconhecidos e incertezas. Apenas a dindmica longitudinal é
considerada (3-DOF). O modelo do missil adotado assume que M é constante e considera
como estados da planta apenas as variaveis a e ¢. O autor adota que o sinal de controle ¢§ é
aplicado diretamente ao atuador, ou seja, o atuador tem dindmica instantanea. Os valores

dos coeficientes aerodindmicos sao os mesmos adotados nessa dissertacao. A estrutura da
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incerteza adotada é complexa e sem sentido pratico. O autor descarta a variavel d sem dar
maiores detalhes do motivo dessa escolha de projeto, alegando apenas que ela nao tem
influéncia na aceleracao normal, o que nao condiz com a teoria de dinamica de misseis.
O autor realiza mudanca de variaveis, insere desigualdades triangulares para estabelecer
propriedades de estabilidade e estima um coeficiente de controle virtual, o que torna o
projeto do controlador muito complexo e a solu¢ao muito especifica para o caso estudado.
O projeto nao considera restrigdes nas variaveis de estado, controle e saida. A variavel
controlada é o angulo de ataque («) e nao a aceleragdo normal (a,) como seria esperado
de um sistema de piloto automéatico. Simulagoes sao realizadas para o caso nominal e para
variagoes de £20% e £50% nos termos incertos (5 termos ao total). Estes termos nao
possuem significado fisico pratico, apenas significado matematico e tem relagao indireta
com os coeficientes aerodinamicos e com as variaveis de estado. Para o caso nominal o
desempenho é satisfatorio e para os casos em que hé incerteza paramétrica o desempenho
é degradado porém a entrada de referéncia adotada (um onda quadrada) ndo permite ver
a degradacao da resposta por um longo periodo de tempo. Nenhuma técnica de controle
MPC Robusto foi adotada, apenas verificou-se como o controlador projetado se comporta

quando ha incertezas, ou seja, foi avaliada apenas a robustez inerente da técnica.

No trabalho de Pellanda et al., 2002 (23), o projeto do sistema de controle auto-
matico da dinamica longitudinal de misseis é reexaminado por meio de uma abordagem
inovadora e moderna em que o modelo dindmico do missil é descrito através de uma repre-
sentagdo LPV/LFT. O processo de sintese do controlador aproveita as funcionalidades
avancadas do LPV| incorporando um conjunto de critérios Hs/H. Diferentes variaveis de
Lyapunov e parametros de escalonamento sao aplicados especificamente para cada requisito
ou canal. Esta metodologia oferece uma maior flexibilidade, permitindo um equilibrio entre
desempenho e robustez, mantendo as vantagens préaticas dos métodos LPV tradicionais.
O objetivo é controlar o missil para seguir comandos de acelera¢do normal, por meio da
deflexao das aletas. As varidveis de saida monitoradas incluem a aceleragao normal (1) e a
velocidade angular de arfagem (¢q). A dinAmica do missil é expressa pelo par [«, M|, onde
M é tratado como uma entrada externa e considerado como uma incerteza no modelo.
Supoe-se que somente o angulo de ataque («) é mensurdvel e usado para escalonamento.
O objetivo é assegurar uma estabilidade robusta em toda a faixa operacional descrita por
—30° <a<30°e 2 <M <4, além de seguir comandos de aceleragao em degrau com
uma constante de tempo inferior a 0,35 s, um sobressinal maximo de 10%, erro em regime
permanente inferior a 1%, e suficiente atenuacao em altas frequéncias para a diminuicio
de ruidos, efeitos dos modos flexiveis e dinAmicas de alta frequéncia nao modeladas. Para
prevenir a saturacao do atuador, a taxa maxima de variagdo do angulo da aleta de cauda é
limitada a 25 °/s. Entre os controladores testados, apenas um cumpriu todos os requisitos

para o modelo nao linear com ntmero de Mach variavel.

Simoes et al., 2004 (24), exploram o uso de técnicas de controle LPV no projeto de
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pilotos automaticos para um modelo nao linear de missil ar-ar. Eles incorporam condigoes
realistas, como limitagoes na taxa de variacao dos parametros, o que permite o desenvolvi-
mento de controladores menos conservadores, conforme evidenciado pelos resultados de
simulagoes nao lineares em malha fechada. A dindmica da planta é parametrizada por alfa
(o) e Mach (M), com M sendo uma variavel exégena. As especificagoes de desempenho
incluem: (a) -30° < a < 30 e 2 < M < 4; (b) resposta ao degrau com constante de tempo
menor que 0,35 s; (c¢) sobressinal menor que 10%; (d) erro em estado estaciondrio menor
que 1%; (e) atenuagao em alta frequéncia para nao excitar modos de vibragao e dindmicas
nao modeladas; e (f) § < 25°/s para comandos em degrau de 1g. Experimentos indicaram
que para atender essas especificagoes, os limites na taxa de variagao dos pardmetros devem
ser os seguintes: (a) -180 °/s <& < 180 °/se-1 < M < 0.

Pellanda et al., 2004 (25), revisam o projeto de piloto automético para dindmica
longitudinal de misseis, empregando uma abordagem avancada no campo do controle
LPV. Este trabalho aprofunda o estudo tedrico do artigo anterior, analisando um modelo
de missil nao linear com dependéncia complexa e altamente nao linear nas variaveis de
escalonamento. Os métodos LPV convencionais, como as técnicas baseadas em LFT ou
abordagens politopicas, mostram-se desafiadores ou excessivamente conservadores para
esta aplicagao. O foco principal é desenvolver pilotos automaticos com escalonamento de
ganhos que oferecam um desempenho de ganho £, em malha fechada, minimizando o
conservadorismo. Para isso, é proposta uma técnica geral LPV /Gradeamento, utilizando
funcoes de Lyapunov que sao continuas, diferenciaveis, dependentes dos parametros e
quadraticas em relagao ao estado. Um procedimento iterativo e computacionalmente
eficiente é introduzido para formar dependéncias funcionais nas variaveis de Lyapunov,
ricas o suficiente para assegurar um desempenho especificado sob uma ampla variedade
de condicoes de voo. Pilotos automaticos com escalonamento de ganhos sao sintetizados
usando esta nova abordagem, e seus resultados sao comparados com diferentes estratégias
de sintese LPV.

Kim et al., 2004 (27), melhoram alguns dos pontos fracos do seu trabalho anterior
(26). Os autores consideram agora como variaveis de estado «, ¢ e d e introduzem uma
dindmica de primeira ordem para o atuador, além disso consideram que os coeficientes
aerodindmicos dependem do nimero de Mach (M) e que a velocidade do missil varia
ao longo da trajetéria. Apenas a dinamica longitudinal é considerada. Os parametros
do missil sao diferentes dos adotados nessa dissertacao e no artigo anterior dos mesmos
autores. Outros pontos fracos do artigo anterior permanecem: (a) A estrutura da incerteza
adotada é complexa e sem sentido pratico; (b) os autores continuam a descartar a variavel
9, alegando que ela ndo tem influéncia na aceleracdo normal; (c) realizam mudanca
de varidveis; (d) inserem desigualdades triangulares para estabelecer propriedades de
estabilidade; (e) estimam um coeficiente de controle virtual; (f) ndo consideram restrigoes

nas variaveis de estado, controle e saida; (g) a variavel controlada é o dngulo de ataque
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(o) e nao a aceleracao normal (a,). A robustez inerente do controlador projetado foi
avaliada para variagoes nos parametros em +20% e uma simulacao foi executada para
verificar o desempenho do mesmo piloto automético para um modelo de dinamica 6-DOF

(longitudinal + latero-direcional).

A Tabela 11, do Apéndice A, apresenta de forma resumida os métodos utilizados
em cada artigo para linearizacao do sistema nao linear original, os métodos de analise e
sintese utilizados para projeto e avaliacao do controlador, qual dinamica foi utilizada, a
faixa de operacao do missil, na qual as equagoes sao validas e em que o controlador foi
testado, além das especificagoes de desempenho no dominio do tempo, para a resposta ao
degrau. As Tabelas 12-14 complementam a Tabela 11 com as especifica¢des adicionais de

desempenho desejadas pelos projetistas.

1.4 Trabalhos Relacionados em Controle de Misseis Utilizando MPC

Apoés extensa revisao bibliografica e visando apresentar um panorama historico
do desenvolvimento de controladores de piloto automético de misseis utilizando a técnica
de controle MPC, é apresentado, a seguir, um resumo dos trabalhos desenvolvidos por
diversos autores sobre o tema. A escolha desses trabalhos se deu por critérios como total

de citagoes por outros autores e contribuigoes relevantes para a area.

Misseis sao sistemas complexos, com dinamica nao linear e com muitas restrigoes de
estado, entrada e saida, além de exigirem tempos de processamento muito curtos, portanto,
aplicagoes de MPC para piloto automatico eram raras até bem pouco tempo atrés, devido
a dificuldade pratica de implementacao em sistemas reais, apesar das claras vantagens
tedricas, conforme relatam Bachtiar et al. (28). Porém com o surgimento de computadores
com poder computacional cada vez maior e algoritmos de otimizacao mais eficientes, cada
vez mais trabalhos tém sido feitos nessa area e essa dissertacao pretende ser um marco
na linha do tempo do desenvolvimento de controladores MPC Nao Linear para pilotos
automaticos de misseis, bem como referéncia para consultas futuras por parte de outros

autores e praticantes que queiram se aprofundar no assunto.

Lu, 1994 (29), apresenta um nova técnica de projeto de controladores MPC de
realimentacao nao lineares para acompanhamento de trajetéria. A funcdo objetivo a ser
minimizada corresponde ao erro de acompanhamento de trajetéria, medido pela diferenca
entre a aceleragao normal de saida e a aceleracao comandada. A técnica é aplicada ao
controle de piloto automéatico de um modelo nao linear de missil restringindo a anélise
apenas a dinamica longitudinal (3-DOF'). O modelo do missil adotado considera que o
nimero de Mach M é constante e apenas as variaveis a (dngulo de ataque), ¢ (velocidade
angular de arfagem) e ¢ (4ngulo de deflexdo da aleta de arfagem) sdo variaveis de estado. A

entrada é o comando de deflexao da aleta de arfagem. A dindmica do atuador é aproximada
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por um modelo de atraso de primeira ordem. Neste trabalho o autor nao considera restrigoes
nas variaveis de estado, controle e saida e o controlador é projetado em tempo continuo.
As variaveis controladas sdo « e g e o autor cita que é possivel modificar o controlador
para controlar a acelera¢ao normal (a,) porém nao é um caminho vidvel com a técnica
proposta no artigo, pois com a,, como variavel controlada, a dindmica interna do missil é
instavel. As simulagoes consideraram também plantas com coeficientes aerodindmicos C,
e C, com variagoes de £25% (esses coeficientes sdo polindmios em fungao de a, M, ge d e
as variacoes se aplicam a todo o coeficiente e ndo aos coeficientes internos que multiplicam
as variaveis independentes). Os resultados sao satisfatorios porém muito limitados pois

consideracoes simplificadoras acabam nao correspondendo ao sistema real de um missil.

Mehra et al., 1998 (30), desenvolve um controlador MPC para um missil da
Marinha dos EUA e é demonstrada a viabilidade de implementacao desse controlador. Sao
considerados no problema de otimizacao os limites de deflexao maxima das superficies
de controle, limite de maxima taxa de deflexdo das superficies de controle e limites de
aceleracio linear. E utilizada a dindmica completa longitudinal + latero-direcional (6-
DOF) de um modelo de missil cruciforme axissimétrico STT (Skid-to-Turn). Nas equagoes
dindmicas, o autor considera a varidavel V (velocidade total do missil) no lugar de u
(componente da velocidade do missil na dire¢ao z3, no referencial do corpo do missil) o que
é diferente das formulagoes classicas e pode ser considerado uma aproximagao grosseira. O
autor considera que nao hé propulsao (post-bornout), ou seja, apds a queima do combustivel
o missil esta sujeito apenas as forcas aerodinamicas e da gravidade. O autor considera que
a velocidade do missil é constante e adota uma defini¢ao de § (dngulo de derrapagem)
diferente da defini¢do usual (Euler) de g utilizadas em livros textos de aerodindmica. Os
coeficientes aerodindmicos sdo dados na forma de tabelas (dados experimentais obtidos em
tinel de vento) e sdo entdo interpolados para fazer as simulagoes em diferentes pontos de
operagao. Os resultados das simulagoes para o MPC nominal (modelo e planta idénticos)
sao muito satisfatorios e demonstram a viabilidade da técnica. Os resultados para o modelo
com incertezas nos coeficientes mostram que a robustez inerente do controlador tem um
desempenho insatisfatério (sobressinal superior a 10% para maioria dos casos). Nenhuma
técnica de MPC Robusto foi utilizada. O tempo médio de resolugao do problema de
otimizacao foi, em 10% dos casos, superior ao periodo de amostragem, o que demonstra
que em uma aplicacao de tempo real o piloto automatico nao conseguiria calcular o sinal
de controle a ser aplicado em 10% dos casos o que é considerado critico para a aplicacao

que se propoe.

Chen et al., 2003 (31), apresenta uma nova lei de controle nao linear MPC para
sistemas nao lineares multivaridveis. E mostrado que a dinamica de malha fechada é
dependente explicitamente de pardmetros de projetos (tempo de predigdo e ordem do
controlador). A principal caracteristica dessa lei de controle é que uma forma analitica

explicita é dada, otimizacao on-line nao é necessaria, estabilidade do sistema em malha
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fechada é garantida, todo o procedimento de projeto é transparente para o projetista e
o controlador resultante ¢é facil de implementar. O controlador é projetado em tempo
continuo. A predicao dos estados e da saida é feita via expansao em série de Taylor das
equagoes dinamicas do sistema. Algumas consideragoes sao assumidas com relacdo ao
sistema nao linear: (a) a dindmica zero é estavel. (b) todos os estados estao disponivel para
medicao. (c) a saida y(t) e o sinal de referéncia w(t) sao suficientemente o mesmo niimero
de vezes continuamente diferenciaveis em relacao a t. A lei de controle é calculada de forma
analitica off-line, portanto, a implementacao do controlador em tempo real é factivel e
nenhuma otimizacao on-line precisa ser feita. Considera-se apenas a dinamica longitudinal
do missil (3-DOF), com os pardmetros iguais aos adotados nessa dissertagdo. A dindmica
do atuador é aproximada por um atraso de primeira ordem. Considera-se uma restri¢ao
no atuador de maximo angulo de deflexdo de +30°. A varidvel controlada é o dngulo de
ataque (o) e as especificagdes de desempenho sdo dadas em termos de caracteristicas da
resposta ao degrau no dominio do tempo: para todos os comandos de angulo de ataque
|w(t)| < 20° o sobressinal deve ser menor que 3% e o tempo de acomodacao de 5% menor

que 0,2 s.

Hu e Chen, 2007 (32), apresentam uma aplicacao do controle MPC no projeto de
piloto automatico de missil nao linear com dinadmica rapida. Este trabalho apresenta uma
abordagem para solucao de 3 questoes geralmente encontradas no projeto de controlador
para essa aplicacao, quais sejam: (a) a escolha do indice de desempenho (ou fungao objetivo),
em particular do termo de ponderagdo terminal (que multiplica o estado final no horizonte
de predicao); (b) a perda do minimo global em um problema de otimizagao nao convexo; e
(c) a limitacdo do tempo de computagao imposta pela necessidade de amostragem rapida.
O artigo apresenta um algoritmo MPC para controle da dindmica latero-direcional de
um modelo de missil. Os autores tém a preocupacao de tratar do problema da alta taxa
de amostragem e mostram que o algoritmo de otimizacao em uma aplicacao em tempo
real deve ser capaz de solucionar o problema em um tempo menor que o periodo de
amostragem, portanto, introduzem o conceito de solugao sub-6tima para a aplicacao em
tempo real desse tipo de técnica. Os autores também se preocupam com a estimativa inicial
da solucdo do problema de controle 6timo (a sequéncia de sinais de controle). E muito
comum que estimativas iniciais ruins levem a instabilidade ou degradagao do desempenho
em problemas de otimizagao nao lineares. O modelo de missil adotado é um missil ar-ar
do tipo BTT (Bank-to-Turn), que tém configura¢ido mais parecida com aeronaves de asa
fixa. As varidveis envolvidas na dindmica latero-direcional sdo: dngulo de derrapagem (3),
velocidade angular de rolagem (p), velocidade angular de guinada (r), &ngulo de rolagem
(¢), angulo efetivo de deflexao das aletas de rolagem (d,) e angulo efetivo de deflexao as
aletas de guinada (6,). Os autores nao consideram restrigdes de taxa maxima de deflexao
das aletas, dinamica do atuador, perturbacoes ou incertezas no modelo. Dado o sistema nao

linear original & = f(x,u), a dindmica latero-direcional é representada por uma equagao
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linearizada em espago de estados da seguinte forma: & = A(x,u)x + B(x,u)u = %x + %u.
Define-se um envoltério convexo delimitado por um conjunto de vértices dados por pares
[A(),B(:)], em que A(-) e B(+) correspondem as matrizes da dindmica linear em espago
de estado, descritas anteriormente. Os autores transformam o modelo em tempo continuo
para tempo discreto. Uma importante contribuicao do artigo ¢ a elaboracao de um método
para determinacao da matriz R de ponderagao terminal na funcao objetivo a partir da
regiao de estabilidade em vez da regiao terminal. Os autores explicam que as simulagoes
sao feitas utilizando o modelo nao linear completo, e que o modelo aproximado é utilizado
apenas para predicao do controlador MPC, informam que sistemas de piloto automaético
de misseis tem uma frequéncia tipica de 80 Hz e que, portanto, isso implica em um periodo
de amostragem de 12,5 ms. Os autores consideram que o controlador precisa solucionar
o problema de otimizacao em um tempo de 500 ms, e explicam que fizeram essa escolha
devido ao fato de que em aplicagbes em tempo real, sdo utilizados computadores mais
rapidos, dedicados e com codigos otimizados, porém nao fazem essa demonstracao de forma
clara (seria necessario que o computador real do piloto automético executasse a mesma
tarefa de otimizacao 40x mais rapido que o computador utilizado na simulagdo, o que nao
parece ser factivel). E possivel inferir, a partir da analise de trabalhos semelhantes, que
muito provavelmente na época da publicacao deste trabalho nao houvesse computadores
rapidos o suficiente, mesmo os de aplicacao militar, que fossem capazes de resolver o

problema de otimizag¢do, do piloto automatico, na frequéncia desejada de 80 Hz.

Bachtiar et al., 2014 (28), propoem um esquema MPC para piloto automético da
dindmica longitudinal de missil utilizando um modelo de previsao nao linear que seja
capaz de levar o missil para proximo dos limites operacionais. Os autores citam que apesar
das vantagens teodricas do controle MPC, aplicagoes do MPC em pilotos automaticos
de misseis sdo raras. Isso se deve principalmente ao fato de que o MPC demanda alto
custo computacional o que pode ser problematico para aplicagdbes em areas onde a planta
possui dindmica muito rapida e nao linear, que é o caso dos misseis. Os autores citam
também que ao utilizar um modelo de previsao nao linear na técnica MPC resulta em um
problema de otimizacao nao convexo. Os primeiros métodos para MPC utilizando modelos
de predigdo nao lineares utilizaram a técnica de multiplos disparos (multiple shooting),
proposta por Bock e Plitt em (33) e colocagao (collocation), proposta por Biegler em (34).
Para atingir tempo computacional necessario para aplicagoes em misseis, o autor utiliza um
algoritmo envolvendo Programagao Quadratica Sequencial, ou SQP (do inglés Sequential
Quadratic Programming). Para garantir estabilidade é utilizada uma restri¢ao terminal
elipsoidal. Para fins de comparacao, o desempenho de acompanhamento de trajetoria
e o custo computacional da técnica proposta sao comparados com outras técnicas que
utilizam modelo de predigao linear e outros tipos de restricao terminal. O modelo de
missil adotado é semelhante ao utilizado nessa dissertacao, trata-se de um modelo de

missil ar-ar axissimétrico STT. A andlise se restringe apenas & dinamica longitudinal. O
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autor assume que a velocidade do missil é constante com ntimero de Mach M = 2,5. A
dindmica do atuador é de segunda ordem. Os autores consideram restri¢coes nos estados, na
entrada e na saida. Para comparacao, utiliza-se também um modelo de predicao linear em
que as equagoes dinamicas sao linearizadas em cada ponto de operagao. Quanto a regiao
terminal os autores consideram 3 tipos de restri¢coes terminais, uma do tipo elipsoidal,
uma politépica e por ltimo um caso sem restricio terminal. E considerado também que
o periodo de amostragem tipico para esse tipo de aplicagao é de Ty = 10 ms. Quanto a
comparacao entre o desempenho dos MPCs com modelo de predi¢do nao linear e linear, o
nao linear apresentou desempenho superior, enquanto o linear apresentou resposta mais
oscilatéria. Quanto ao tempo médio de processamento a cada intervalo de amostragem, o
MPC Linear sem restri¢ao terminal apresentou tempo médio de 5,4 ms enquanto que o
MPC Nao Linear apresentou um tempo médio de 17,5 ms, portanto, nesse caso o MPC
Nao Linear nao seria viavel para aplicacao em tempo real ja que extrapola o periodo de

amostragem de 10 ms.

Bachtiar et al., 2017 (35), apresentam um controlador MPC para controle integrado
de misseis, em que as malhas de guiamento e do piloto automatico sdo unificadas. O
controlador MPC utiliza um modelo de predi¢cdo nao linear da dindmica completa de
engajamento de missil e alvo, assim como considera restrigcoes de estado e de entrada,
estendendo resultados de trabalhos anteriores. E apresentado também uma técnica de
otimizagao multiobjetivos, em que se procura maximizar o desempenho (medido pela
distancia de erro entre missil e alvo) e minimizar o custo computacional (medido pelo
tamanho do horizonte de predi¢ao) a partir de combinagoes de dois pardmetros, o periodo de
amostragem h e o horizonte de predicao N. O controlador MPC desenvolvido é comparado
com o controlador de navegacao proporcional tradicionalmente utilizado em aplicagoes de
piloto automéatico de misseis. O modelo de missil adotado é um missil STT cruciforme
axissimétrico, controlado por aletas de cauda e com estabilizacdo de rolagem. Apenas a
dindmica longitudinal é considerada. A velocidade é constante ao longo da trajetoria com
numero de Mach M = 2,5. O atuador é modelado por um sistema de segunda ordem. A
entrada é a taxa de deflexao da aleta de cauda, em vez do comando de deflexdo de aleta, que
¢ usualmente utilizado. O controlador é denominado de iMAG (do inglés integrated Model
Predictive Autopilot and Guidance). Os autores salientam que algumas aplicagoes podem
utilizar um modelo de predig¢ao linearizado ou simplificado do modelo original da planta,
que é o caso adotado nessa dissertagao, em que para predi¢do, um modelo aproximado é
utilizado para reduzir o custo computacional do Problema de Controle Otimo, ou OCP (do
inglés Optimal Control Problem). Os autores consideram que os estados estao disponiveis
para medic¢ao, ainda que com ruidos. Nesse artigo o OCP é solucionado utilizando um
algoritmo SQP. O tamanho do OCP ¢ proporcional ao nimero de variaveis de otimizacao,
que por sua vez é proporcional ao tamanho do horizonte de predicdo N. O algoritmo de

otimizacgao utilizado para solucionar o OCP é o método de pontos interiores. Os autores
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comentam que para implementar o controlador em tempo real pode-se langcar mao de
técnicas para reduzir o custo computacional, tais como: utilizar linguagem compilada,
processamento paralelo ou elevar a frequéncia de clock do processador. Para as simulag¢oes
foram escolhidos os seguintes parametros: h = 25 ms e N = 12. Para essa configuracao,
o tempo maximo de processamento do OCP é de aproximadamente 10 ms, portanto, o
sistema de controle é capaz de solucionar o OCP dentro do periodo de amostragem com
ampla margem. O desempenho do iMAG é muito superior ao do piloto automatico com
navegacao proporcional, mesmo na presenca de ruidos dos sensores, atingindo o alvo com
precisao de +3 m o que ¢ suficiente para causar grandes danos ao alvo. Nao foi analisada

a robustez do controlador MPC projetado quanto a incertezas no modelo.

Mais recentemente, Park et al., 2020 (36), utilizaram o controle MPC para guia-
mento e controle integrados de misseis contra um alvo manobravel. Sdo desenvolvidas as
equagoes de movimento para a fase terminal, levando em consideragao tanto as dinamicas
de curto periodo quanto as dindmicas do atuador do missil. O problema de otimizacao
convexa € resolvido considerando restri¢oes de desigualdade que consistem em limites de
aceleracao e angulo de visada. Os autores observam que tradicionalmente o sistema de
guiamento e do piloto automéatico sao projetados separadamente. Ao realizar a integracao
entre os dois sistemas se remove o atraso entre a aceleracao comandada e aceleragao
atingida. O artigo propoe além da integracao dos sistemas, um algoritmo de predigdo da
trajetoria do alvo, utilizando como medida o angulo de visada, que precisa ser estimado
e estd sujeito a ruidos. Para isso, um Filtro de Kalman Estendido, ou EKF (do inglés
Eztended Kalman Filter) discreto é utilizado, e um ajuste polinomial é aplicado para a
predicao da trajetéria futura. O controlador MPC proposto considera restrigoes de estados
e de saida. O problema de controle 6timo é solucionado utilizando o método primal-dual de
pontos interiores. Uma simulacao é realizada a fim de avaliar o desempenho do controlador
proposto e a viabilidade da técnica e simulagoes de Monte-Carlo sao realizadas para avaliar
a robustez do método proposto quanto a diferentes estados iniciais, porém nao hé avaliagao
de robustez quanto a incertezas paramétricas. O modelo de missil adotado corresponde
a dindmica longitudinal de um missil STT. Assume-se velocidade constante ao longo da
trajetoria. A gravidade é desprezada no modelo. Considera-se a dindmica do atuador como
um sistema de atraso de primeira ordem. Os autores utilizam um ajuste polinomial de 22
ordem para predi¢ao da posi¢ao futura do alvo, com base em um algoritmo de minimos
quadrados e utilizando medig¢oes passadas para ajuste da curva. O tempo de engajamento é
de 3s e o tempo de amostragem ¢é de 50 ms, portanto o horizonte de predicao é de N = 60.
A velocidade do missil é de V3 = 380 m/s. A distancia de erro final utilizando o algoritmo
proposto é de 0,0668 m enquanto que o MPC sem predicao da trajetéria do alvo tem uma
distancia de erro de 5,1782 m. Simulagoes com diferentes periodos de amostragem e de
tamanho do horizonte de predicao sao realizadas a fim de avaliar o tempo médio de solucao

do OCP. Apenas algumas simulag¢oes foram solucionadas dentro do periodo de amostragem.
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O periodo de amostragem vidvel para implementacao em tempo real, foi igual ou superior
a 50 ms. Deve-se considerar que esse periodo de amostragem limita em muito a aplicagao
do MPC proposto no controle do piloto automatico de misseis, e que melhorias precisam
ser feitas para atingir um periodo de amostragem inferior a 20ms, ou 50 Hz, que é o valor
minimo tipico de frequéncia para esse tipo de aplicacdo. As simulagbes de Monte-Carlo sao
realizadas para diferentes condi¢oes iniciais e todas elas tém desempenho satisfatério em
termos de exigéncia para a distancia de erro, porém os autores nao consideram incertezas

no modelo.

As Tabelas 15 e 16, do Apéndice B, resumem os principais dados relevantes para
comparacao das técnicas e dos resultados de cada artigo. Como nao ha uma padronizacao
de simbologia e notacao entre os artigos, foi adotado nessas tabelas a simbologia e notacao
padroes desta dissertacao. Em termos de formulacao do problema, as principais diferencas
entre os artigos sao: nimero de estados, fun¢ao custo, restrigoes, tamanho do horizonte
de predicao e a forma de solugdo (se é calculada off-line ou on-line). Todos os artigos
avaliaram o desempenho nominal do controlador e apenas alguns avaliaram a estabilidade
robusta do projeto (i.e. se o sistema em malha fechada permanece estével na presenca
de incertezas). Nenhum dos artigos adotou técnicas de controle MPC Robusto. Todos os
artigos avaliados consideraram a velocidade do missil como constante durante a trajetéria.
Cabe mencionar que para a aplicagao em tempo real do controlador MPC é condigao
essencial que o OCP seja solucionado em um tempo menor que o periodo de amostragem,
portanto, ndo basta que a técnica seja teoricamente viavel. Além disso, especificamente
para aplicagoes de piloto automatico, devido a dindmica nao linear e rapida do missil,
tipicamente a frequéncia do controlador deve estar entre 50 a 100 Hz, ou seja, o periodo
de amostragem deve ser de 10 a 20 ms. Uma curiosidade a ser acrescentada é a de que
todos os trabalhos anteriores, exceto o de Mehra et al. (30), utilizaram um horizonte de
controle igual ao de predicao e nessa dissertacao serd demonstrado que é possivel adotar
um horizonte de controle menor que o de predicao e assim reduzir o tempo de solucao do

OCP, mantendo a viabilidade do problema.

1.4.1 Contribuicoes

Esta dissertagao traz contribuicoes significativas na area de controle de sistemas

nao lineares, focando no controle de misseis por meio da técnica MPC, destacando-se:

» Proposigdo de uma nova férmula para calculo da Pressao Dinamica (@) para fluidos
compressiveis, que oferece uma representagao mais realista em comparacao com os
trabalhos citados nas Se¢oes 1.3 e 1.4. Isso permite uma modelagem quasi-LPV

realista, com sua eficadcia comprovada através de simulagoes e andlises graficas.

e Introducdo de uma metodologia MPC com dois modelos internos, combinando um
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modelo simplificado para predi¢do e um modelo completo para atualizagao de estados,
visando otimizar o controle em curtos horizontes de tempo e com altas taxas de
amostragem. Esta abordagem, ainda nao documentada, formalmente, na literatura,

propicia uma implementagao eficiente para o controle de misseis.

e Desenvolvimento de um controlador MPC de facil implementagao, que permite
ajuste das matrizes de ponderacao e horizontes de predi¢ao e controle, de maneira
simplificada, sem necessidade de otimizacao prévia. As simula¢oes demonstram sua
capacidade de implementacao em tempo real, adequando-se a sistemas de piloto
automatico de misseis, com um tempo de resposta compativel com os requisitos de

amostragem tipicos dessa aplicagao.

1.5 Estrutura

A dissertacao esta estruturada para fornecer uma compreensao abrangente do MPC
e sua aplicacao no controle de misseis. Cada capitulo foi cuidadosamente planejado para
construir sobre os conceitos anteriores, culminando na demonstragao da eficacia desta

técnica. Portanto, ela estd organizada da seguinte forma:

O Capitulo 2 discute os fundamentos do Controle MPC Nominal, com uma én-
fase especifica nas suas formas Linear e Nao Linear. Neste capitulo sao apresentadas
as condigoes de convergéncia e estabilidade que devem ser satisfeitas para garantir a
controlabilidade do sistema, além disso, é apresentado o conceito de MPC Subdtimo. O
Capitulo 3 apresenta um sistema de classificagbes de misseis quanto ao tipo de guiamento,
descreve as partes componentes e as equagoes matematicas que governam a sua dindmica,
além disso, apresenta o modelo em espaco de estados da dinamica nao linear de um missil
axissimétrico controlado por aletas. E apresentada tanto a dindmica completa (6-DOF),
quanto a dindmica longitudinal (3-DOF) e suas simplificagoes. No Capitulo 4, é aplicado o
MPC Nominal Nao Linear no controle do missil teérico apresentado no Capitulo 3. Ainda
no Capitulo 4, sdo analisadas as dificuldades do problema de controle do piloto automatico
e os requisitos especificos de desempenho, além disso, o desempenho do controlador MPC
projetado nesta dissertagao ¢ comparado com o desempenho de um controlador projetado
por Simoes e Cavalcanti (16, 2), através de simulagoes. Por fim, o Capitulo 5 resume as
conclusoes, as contribuicoes desta dissertagao para o campo, limitacoes da pesquisa atual

e apresenta sugestoes para trabalhos futuros.
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2 CONTROLE MPC NOMINAL

Como apresentado no Capitulo 1 e em (7), o MPC ¢, resumidamente, uma forma
de controle na qual a acao de controle é obtida resolvendo-se on-line, a cada instante de
amostragem, um OCP de horizonte finito no qual o estado inicial é o estado atual da
planta. A otimizagao resulta em uma sequéncia finita de controle (u* = {ug,...,uy_1}),
e apenas o primeiro elemento desta sequéncia (uf) é aplicado a planta. O MPC difere,
portanto, do controle convencional no qual a lei de controle é pré-calculada off-line. Como
essa técnica de controle é altamente modelo-dependente, implica que no caso de nao haver
incertezas entre o modelo e planta e de todas as variaveis de estado estarem disponiveis
para medigao (ou serem observaveis pela medi¢ao da saida), refere-se ao MPC como MPC

Nominal.

O MPC Nominal assume que nao hé distin¢ao entre o modelo interno do controlador
e a planta real. Portanto, trata-se de um problema de otimizacao em malha aberta em que
a evolugao dos estados internos do modelo acompanham a evolucao dos estados reais da
planta. Esse caso é particularmente importante, apesar de raramente ocorrer na pratica,
porque importantes propriedades de estabilidade e desempenho podem ser facilmente
estabelecidas. Nao é utilizada a realimentagao (feedback) pois ndo hé necessidade, ja que o

modelo segue perfeitamente o comportamento da planta.

Neste capitulo, é apresentada a fundamentacgao tedrica sobre a técnica MPC Nominal
e sua aplicagao para sistemas lineares e nao lineares, bem como estabelecidas algumas
propriedades que devem ser satisfeitas pelo sistema a ser controlado para que haja garantia
de estabilidade nominal (i.e. estabilidade na auséncia de incertezas). E mostrado que, se o
OCP que define o MPC pode ser solucionado para o instante inicial (kg), entao ele pode
ser solucionado para todo instante k > kq (essa propriedade é denominada viabilidade
recursiva). Mostra-se também que, caso o OCP tenha solugao vidvel para ko, a fungao custo
pode sempre ser reduzida a cada instante k > kg, o que prova a estabilidade exponencial
ou assintética do ponto de equilibrio (z,,u,). No algoritmo proposto neste capitulo, a
reducao na fungao custo, que ¢ a base da prova de estabilidade, se baseia na consideracao
de que o proximo estado da planta é exatamente igual ao predito pelo modelo completo.
Ainda que se utilize, no OCP, um modelo simplificado (aproximagao do modelo completo)
para predigdo, ao se atualizar, o estado atual (z) do sistema, para o préximo estado (z™),
utilizando como sinal de controle a solugao atual do OCP (u = wg), faz-se uso do modelo
completo (f(z,u)), portanto, a partir do estado inicial = zy conhecido, o préximo
estado (x;} . = fipe(To, 1)) é exatamente igual ao estado da planta (z+ = f(xo,u)), pois

mpc

fmpc(') = f()
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2.1 Fundamentos do Controle MPC Nominal

A maioria dos sistemas fisicos pode ser descrita por um sistema de equacoes

diferenciais nao lineares em tempo continuo conforme a Equacao 2.1:

i(t) = fe(o(t),u(t)t)
) h(z(t), u(t)) (2.1)
0) = 0

em que z(t) € R", u(t) € R™ e y(t) € RP correspondem respectivamente aos vetores de
estados, controles e saidas. Assume-se que a fungao f.(-) é continua e satisfaz f.(0,0,t) =
0,Vt. Na Equacao 2.1, utiliza-se explicitamente a dependéncia da variavel ¢t para mostrar
que se trata de equacoes diferenciais em tempo continuo. Como se estd interessado em
utilizar métodos numéricos em computadores digitais, transforma-se o modelo em tempo
continuo para tempo discreto com taxa de amostragem T, cuja representagdo em equagoes

de diferencas é dada pela Equagao 2.2.

= f(z,u)
y = h(z) (2.2)
z(0) = xo

em que se utiliza a notacao x™ para representar o estado do sistema no instante k + 1, i.e.
at =xp1 =x(k+1) = z(t + kT,). Para facilitar a leitura e tornar a notagao mais enxuta,
a partir de agora, somente é utilizada a notacdo com subindice k, quando for necessaria
no contexto em que a equacao estiver inserida. Nas equacoes em que o subindice estiver
omitido, o leitor deve considerar as seguintes equivaléncias: x = xy, 7 = Tp41, U = uy €
Y=Yk

Ainda para simplificar a exposi¢ao e tornar a notacdo mais enxuta ao longo desta
dissertacdo, optou-se pelo uso do simbolo = em detrimento do tradicional = ou £,
comumente empregado para indicar que o termo a esquerda é definido pelo termo a direita.
Essa escolha nao modifica o significado mateméatico das expressoes introduzidas. Ao invés
disso, serve unicamente para facilitar a leitura. Esta convencao é consistentemente aplicada,
no texto que se segue, sempre que novas definicdes ou conceitos forem apresentados, e sua

adocao é claramente indicada nas segoes relevantes do texto.

Define-se agora, a sequéncia de sinais de controle para o horizonte de predicao N:

u={urhp_  n 1= {Uosu1, .., un-1} (2.3)

A notacdo em negrito significa que u é uma sequéncia. Importante observar que u

possui N elementos. Cada sinal de controle, corresponde a um estado seguinte, portanto,
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a sequéncia de estados, definida pela Equacao 2.4, possui N + 1 elementos.

X = {xk}k:O,...,N ={zg,x1,..., TN} (2.4)

O objetivo do controlador MPC ¢é fazer com que a saida medida acompanhe uma
trajetéria de referéncia, ou seja, que a saida se aproxime assintoticamente de um sinal de
referéncia (y,), & medida que o tempo passa. O sinal de referéncia nio precisa ser constante.
A cada instante, o controlador MPC recebe um sinal de referéncia e calcula uma lei de
controle para o instante atual, com base no modelo de predi¢ao e nas restricoes do OCP.
Portanto, em resumo, o objetivo do controlador MPC, a cada instante de amostragem,

pode ser expresso por:

1 — Encontrar u tal que yx — v,, k — 00,

2 — Aplica-se ug no instante atual e no préximo instante repete-se o processo.

Se o erro de acompanhamento de referéncia for definido pela Equacao 2.5, entao o

objetivo é fazer com que ¢, — 0 a medida que k — oo.

ek = Yk — Yr (2.5)

Caso o sinal de referéncia seja “alcangdvel”; ou seja, caso y, pertenca a Im(h(+))
implica que existe (x,., u,), tal que y, = h(x,, u,). Caso (x,, u,) seja um ponto de equilibrio
(ndo necessariamente estavel), implica que existe (z,,u,) tal que z, = f(z,,u,). A partir
dessas definigbes, é possivel apresentar o préximo ingrediente do MPC, chamado de fungao

custo. Para cada amostra o custo amostral (ou custo de estagio) é dado por:

Oy ue) = [z, — z][G + llur — w7 (2.6)

em que Q = QT e R = R’ sao matrizes definidas positivas (Q, R = 0), e se utiliza a
notacao ||[L'||2Q = 27Qx para representar a norma quadratica do vetor  ponderada pela
matriz . Para um horizonte de predigao infinito (N = 00), a fungao custo de horizonte

infinito é definida por:

Vi (2, 1) = kfe(:ck,uk) @7)

Devido a restricao de solucionar o problema de controle em tempo finito, geralmente
se utiliza um horizonte de predicao N finito. Portanto, define-se abaixo a funcao custo de
horizonte finito em que se introduz uma parcela V;(-), chamada de fungdo custo terminal,

para aproximar a solucao semi-infinita:
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N-1

Vn (z,u) = Z C(zg,ug) + Vi (xn) (2.8)

k=0

A funcao custo terminal V;(-) é definida por:

Vi (2n) = lon — @l (2.9)
em que P = PT também é uma matriz definida positiva (P = 0).

A grande vantagem do MPC ¢ a capacidade de lidar diretamente com restrigoes
na descri¢cao do problema de otimizacao. As restri¢oes de estado e de controle devem ser

satisfeitas para todo k e sao definidas por conjuntos ou regioes conforme defini¢oes a

seguir:
r € X,Vke{0,...,N—-1}
ry € Xy (2.10)
v € UVvked{0,...,N—1}

em que:

X = {I S Rn|gm(l’) < O}
Xf = {l‘N < Rn|g$f($N) < O} (211)
U ={ueR"gu(u) <0}

As fungbes vetoriais g;(+) devem ser convexas, continuas e duplamente diferenciaveis.
Geralmente adota-se restricoes de desigualdade dadas por uma transformagao linear do
tipo Fx < 0 em que F é uma matriz z X n, em que z é o numero de restrigoes e n é o
numero de estados. No entanto, desde que as condigoes acima sejam satisfeitas, pode-se
adotar a restri¢cdo na forma de fungéo vetorial g;(-) < 0. Assume-se que o conjunto X é

fechado, U é compacto,que ambos contém a origem em seus interiores e Xy C X.

Portanto, a partir das defini¢oes anteriores, é possivel definir o problema de otimi-

zagao completo do controlador MPC, dado pela Equacao 2.12:

P (xg) = muin Vi (x,u)

s.a.
= f(zu

y = h(zu) (2.12)
z(0) = o

T e X,Vke{0,...,N -1}

ry € Xy

u e UVke{0,...,N—1}
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Define-se a seguir o conjunto de estados (X ) para o qual o problema Py tenha
solucao, ou seja, o conjunto de estados que podem ser levados a X; em N passos e que

satisfazem as restrigoes de estado e de controle:

Xon = {zo € X: problema Py possui solugao, u # 0} (2.13)

Claramente X, ;y C X. Para um dado z, a solu¢ao de Py existe se:

e Vn:uwr Vy(z,u) é continua.
o U é compacto.
o z€Xon.

Conforme Mayne (37), essas condigoes sao satisfeitas se as seguintes condigoes

forem verdadeiras:

Al: f(), £(-) e V¢(-) forem continuas.
A2: f(0,0) =0, ¢(0,0) =0e V¢(0) =0.
A3: U é compacto e contém a origem em seu interior.

A4: X é fechado e contém a origem em seu interior.

Na sequéncia do trabalho, as condigoes anteriores sao assumidas como verdadeiras.

A solugao de Py ¢ a trajetoria 6tima dos sinais de controle que minimizam a fungao
custo Vi (-):

u’ =argmin{Vy (z,u) [ue U x e X} = {ug,u*{, . ,u}k\,_l} (2.14)

A lei de controle implicita do MPC corresponde ao primeiro elemento dessa sequén-

cia:

u=kr(x)=ug (2.15)

Apenas o sinal uj, é aplicado no instante k, e entao o problema de otimizagao é
solucionado novamente a cada intervalo de amostragem, de maneira on-line. A Figura 1
apresenta graficamente os conceitos definidos acima. Nesta figura, a saida y,,1, da planta,

é exatamente igual & prevista pelo modelo pois o modelo é exato (ndo ha incertezas).

E possivel modificar o problema de otimizacio adotando uma funcio f'(-), para

predicao dos estados futuros, que seja uma aproximagao de f(+), mas que possua menos
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Figura 1 — Gréafico exemplificando os principais conceitos utilizados na técnica MPC.

variaveis de decisao e seja mais simples de calcular, reduzindo assim o tempo de solucao
do OCP. Assumindo que f’(-) seja uma aproximagao “razoavel” de f(-) tal que a diferenga
entre elas no horizonte de predicdo N nao seja muito significativa, e adotando a funcao
f(+) para atualizar o estado (z = f(z,uf)), reduz-se o erro de aproximagdo para o erro
de 1 amostra apenas, e a lei de controle £’(x), calculada utilizando f'(-) para predigao,
¢ aproximadamente igual & lei de controle x(x) que seria calculada utilizando f(-) para
predicao, com a vantagem de ser calculada muito mais rapidamente. A Figura 2 apresenta as
caracteristicas dessa abordagem. Nesta figura o erro entre yy1 predito por f'(+) e yg,1 real
apés aplicar ufy ao modelo completo (f(+)) esta propositalmente exagerado para facilitar

a visualizagdo. Na pratica, essa diferenca é imperceptivel se f’(:) for adequadamente

formulada.
YA
Yr
@
O saida predita pelo modelo completo 8 (o]
@ saida predita pelo modelo aproximado
@® saidas passadas medidas 8
- -sinal de controle futuro
—sinal de controle passado yk+1 predito
® E: V., verdadeiro apos aplicar u,
*
® u, * * *
L - _u u u
—— N_ -1 N —
e . T B G L S
u, |
—_—
_ W)y
L d
| 1 1 | | I I | | >
T T T T T T T T T »
k+N¢ k+N

Horizonte de Controle

~
N
o
=
-_— e X
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i
N

Horizonte de Predicéo

Figura 2 — Diferenca entre a saida predita pelo modelo simplificado e pelo modelo completo.
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2.2 Condicoes de Convergéncia

Esta secao apresenta de forma concisa as principais condigoes que precisam ser
satisfeitas para garantia de convergéncia do sistema controlado pelo MPC. A principio,
considera~se como ponto de equilibrio a origem, ou seja (z,u) = (0,0) tal que z7 =
f(0,0) = 0, mas as demonstragoes podem ser modificados para o caso em que o ponto de

equilibrio seja (z,u) = (z,,u,), tal que =+ = f(x,,u,) = z,.

Primeiramente, considera-se o problema de horizonte infinito para estabelecer
algumas defini¢oes e propriedades de convergéncia. Portanto, considere o problema de

horizonte infinito dado por:

zt = f(x,u)
y h () (2.16)
0) = =

m

X,Vk € {0,...,00}
U,Vk € {0,...,00}

m

Define-se a seguir o conjunto de estados iniciais (X ) para o qual o problema Px,

tenha solucao:

Xo,00 = {29 € X: problema P, possui solugao e Vo(z,u) < +o00} (2.17)

Claramente, X . C X, pois xy também precisa satisfazer as restri¢des de estado.

Para que a fungao custo V. (+) seja finita, o seguinte limite deve ser verdadeiro:

lim (x,ux) =0 (2.18)

k—o0

E como {(z,ug) > 0 para todo (zx,ug) # 0, implica que:

k—o0
(2.19)
Jim, e =0

Portanto, a sequéncia de controle gerada pela solucao do problema de otimizacao
de horizonte infinito leva o sistema para a origem. Para que essa solucao exista, o sistema

deve ser estabilizavel.
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Na préatica, nem sempre é possivel solucionar o problema de horizonte infinito
em tempo finito. Por isso a necessidade de transformar o problema em um problema de
horizonte finito. Assumindo que no instante £ = 0 seja determinada a acdo de controle v
solucionando o problema de horizonte finito Py, se Py converge para P,, a medida que
N — 00, o efeito de aumentar N na solucao de v deve diminuir a medida que N — oo.

Calculando-se o limite da Equacao 2.8 para N — oo e igualando-se a Equacao 2.7, tem-se:

lim Vy (z,u) = Vg (z,u)

N—o0

N-1 o)
A}im ( > C(xg,u) + Vy (xN)> = 0 (zp,uy)
—00 \ k=0 k=0
(2.20)
> l(vg,up) + lim Vi(zy) = X 0 (xg, ug)
k=0 N—oo k=0

Vf(%N) = 0 zy=0

Por questoes de simplicidade computacional, geralmente se quer que N seja pequeno.
O esquema de controle MPC garante a convergéncia da mesma forma que o problema de
horizonte infinito se for imposto que a regido terminal seja a origem, ou seja, Xy = {0}
para algum N < +o00, isso significa que, se o sistema atingir a regiao terminal em N
passos, ele ird permanecer em X enquanto u§ = 0, pois f(0,0) = 0. Para isso, é necessério

que o sistema seja controlavel, o que ¢ mostrado mais adiante.

Inviabilidade do problema Py pode ocorrer, por exemplo, se o sistema nao for
estabilizavel. Também pode ocorrer que as restrigcoes do problema nao permitam que a
acao de controle seja capaz de levar o sistema para a origem em N passos, ou seja, que o
sistema nao seja controlavel. Em geral, estabilidade e viabilidade recursiva de Py nao sao
garantidas pela lei de controle do MPC a menos que algumas condig¢oes sobre a fungao
custo amostral (-), sobre a fungdo custo terminal V;(-), sobre a regiao terminal Xy e
sobre a lei de controle na regido terminal x(-), sejam satisfeitas. Na proxima secao sdo

estabelecidas as defini¢oes e condigoes de estabilidade para sistemas discretos.

2.3 Condicoes de Estabilidade

Apesar da convergéncia assintotica, i.e. kh_}rgo x = 0, ser uma propriedade desejavel,
geralmente nao ¢é suficiente na pratica, em outras palavras, convergéncia nao implica em
estabilidade. O que se deseja é que o sistema permaneca em uma regiao proxima do ponto
de equilibrio mesmo quando levemente perturbado, o que é chamado formalmente de

estabilidade de Lyapunov. As defini¢oes e teoremas estabelecidos a seguir foram retirados
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de Borrelli et al., 2017 (38). As demonstragoes e provas desses teoremas também podem

ser consultadas na mesma referéncia.

Dado o sistema auténomo z* = f(z), com f(0) = 0, define-se estabilidade como:

Definicao 2.1 (Estabilidade de Lyapunov). O ponto de equilibrio x =0 de 2 = f(x)

s

é:
— estavel se, para cada € > 0, existe § > 0 tal que:
||| < 6 = ||zk]| <&, VE >0 (2.21)
— instavel se nao for estavel
— assintoticamente estavel em () C R" se for estdvel e:
lim z, =0, Va, € Q (2.22)
k—o0
— globalmente assintoticamente estavel se for assintoticamente estdvel e
Q=R"

— exponencialmente estavel se for estavel e existirem constantes o > 0 e
v € (0,1) tal que:

lzoll < 8 = flaxll < o lzoll7*, VE > 0 (2.23)

Dada a defini¢ao acima, o termo “estabilidade” ¢é utilizado no restante do texto
exclusivamente para se referir a estabilidade de Lyapunov, conforme estabelecido na
Definicao 2.1. Para provar a estabilidade do ponto de equilibrio para um dado sistema
se utiliza a chamada Fun¢do de Lyapunov, i.e., uma funcao que satisfaga as condigoes do

seguinte teorema:

Teorema 2.1. [Borrelli et al., 2017 (38)] Considere o ponto de equilibrio x = 0 do sistema
autonomo xt = f(x). Dado que 2 C R™ seja um conjunto fechado e limitado que contenha
a origem. Assuma que exista uma funcio V : R™ — R continua na origem, finita para todo

x € Q e tal que:

V(0)=0eV(z) >0, Vr € Q\ {0} (2.24a)

V(zt) = V(z) < —alz), Vo € Q\ {0} (2.24Dh)

em que o : R" — R € uma fungdo continua positivo definida. Entdo x = 0 € assintotica-

mente estdvel em §).
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Definigao 2.2. Uma fung¢ao V(x) que satisfaca as condigoes do Teorema 2.1 € chamada

de Fungao de Lyapunov.

A funcao V() pode ser vista como uma fungao de energia que é nula na origem
e positiva fora dela (condigdo 2.24a). A condigdo 2.24b do Teorema 2.1 requer que para
qualquer estado xj € Q, 2y # 0 a energia diminui (i.e. V' deve ser sempre decrescente) &

medida que k — oo.

O Teorema 2.1 afirma que se for possivel encontrar uma fungao V(-) que satisfaga
as duas condigoes (2.24a — 2.24b), entdo os estados do sistema iniciando em qualquer

estado inicial xq € € irdo eventualmente convergir para a origem.

Um resultado similiar ao do Teorema 2.1 pode ser derivado para estabilidade

assintética global, ie., 2 = R"™.

Teorema 2.2. [Borrelli et al., 2017 (38)] Considere o ponto de equilibrio x = 0 do sistema
xt = f(z). Suponha que exista uma fun¢io V : R™ — R continua na origem, finita para

todo x € R", e tal que:

|z|| = 00 = V(z) = o0 (2.25a)
V(0)=0eV(x) >0, Vo #0 (2.25b)
V(zT) = V(z) < —a(z), Yz #0 (2.25¢)

em que o : R" — R € uma fung¢ao continua positivo definida. Entao x = 0 é globalmente

assintoticamente estavel

Definicao 2.3. Uma fungao V(x) que satisfaca a condigao 2.25a é chamada de radial-

mente ilimitada.

Definicao 2.4. Uma funcio de Lyapunov radialmente ilimitada é chamada de funcgao

de Lyapunov Global.

2.4 Estabilidade de Sistemas Lineares

Considere agora o caso do sistema linear auténomo descrito pela Equacao a seguir:

T = Ax (2.26)

A construcio de fungoes de Lyapunov para sistemas lineares é simples. E possivel
demonstrar que para sistemas lineares a estabilidade de Lyapunov esta de acordo com a

definicdo de estabilidade baseada na localizacdo dos autovalores da matriz A:
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Teorema 2.3. [Borrelli et al., 2017 (38)] Um sistema linear x* = Ax é globalmente
assintoticamente estdvel no sentido Lyapunov se, e somente se, todos 0s seus autovalores

estiverem estritamente dentro do circulo unitdrio.

Convém mencionar que para sistemas lineares a estabilidade é sempre global. Uma

funcao de Lyapunov simples que pode ser utilizada para sistemas lineares é a seguinte:

V(z) =2"Px, P~ 0 (2.27)

a qual satisfaz as condig¢oes 2.25a— 2.25b do Teorema 2.2. Para testar a condigao 2.25¢

calcula-se:

V(zt) = V(z) = 27 Pat — 2" P = aTATPAz — 2" Pr = 2T (ATPA— P)z (2.28)

Assim, a condicao 2.25c¢ é satisfeita se for possivel encontrar P > 0 tal que:

ATPA—P=-Q,Q =0 (2.29)

O seguinte Teorema mostra que existe P > 0 que satisfaca a Equagao 2.29 se, e

somente se, o sistema linear 2.26 for assitoticamente estavel:

Teorema 2.4. [Borrelli et al., 2017 (38)] Considere o sistema linear xt = Ax. A Equagio
2.29 tem uma solugdo unica P > 0 para qualquer @ > 0 se, e somente se, A tiver todos os

autovalores estritamente dentro do circulo unitdrio.

Nas préximas sec¢oes, ¢ considerado o sistema linear controlado, dado pela seguinte

representacao em espago de estados:

xt = Ax+ Bu
Yy = Cz+ Du (2.30)
z(0) = zo

assume-se que o par (A, B) é controlavel e o par (A, C') é observavel. Os conceitos de
controlabilidade e observabilidade para sistemas lineares discretos sao apresentados de

maneira resumida nas proximas segoes, conforme adotados em Rawlings et al. (7).

2.5 Controlabilidade de Sistemas Lineares Discretos

Um sistema linear em tempo discreto 2t = Az + Bu é controldvel se existir um

horizonte finito N > n e uma sequéncia de sinais de controle dada por:
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u = {UO,Ul,...,UN_l} (231)

que possa transferir o sistema de qualquer estado x para qualquer estado z, em que:

UN-—1
xT:AanL{B AB ... AN-1B E (2.32)
Uy
Ug
E possivel demonstrar que:
Im([B AB - AN'B])=Im(|B AB --- A"'B|) (2.33)

em que Im(A) representa o espago coluna da matriz A, genérica, de dimensoes n x m.

Em outras palavras, para um sistema linear sem restrigoes, se nao for possivel
alcancar o estado x, em n passos, nao sera possivel alcanga-lo em N > n passos. A questao
da controlabilidade de um sistema linear invariante no tempo é, portanto, uma questao da

existéncia de solugao para um sistema de equagoes lineares, dado por:
Un—1
B AB - AV'B]| | =2,-A% (2.34)
U1

Ug

A matriz que aparece nesta equacao é denominada matriz de controlabilidade C:

C=[B AB ... A"'B (2.35)

Pelo teorema fundamental da algebra linear, sabe-se que a solucao da Equagao 2.34
existe se, e somente se, as linhas da matriz de controlabilidade n x nm forem linearmente

independentes. Portanto, o sistema (A, B) é controlavel se, e somente se:

rank (C) =n (2.36)

Portanto, para um sistema linear em tempo discreto, controlavel e sem restrigoes,

é possivel alcancar qualquer estado x, desejado em N passos, N > n.
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2.6 Observabilidade de Sistemas Lineares Discretos

Considere o sistema linear invariante no tempo dado por:

xt = Ax

2.37
y= Ca (2.37)

O sistema dado pela Equagao 2.37 é observavel se existir um N finito, tal que para
um estado inicial z(0) = zo, N medidas da saida (y = {yx}x=o0..n-1 = {¥o,---,yn-1})

determinam unicamente o estado inicial xg.

De modo semelhante ao mostrado para a controlabilidade, se ndo for possivel

determinar xy com n medidas da saida, nao sera possivel determinar com N > n medidas.

Para n medidas da saida, o seguinte sistema de equacoes deve ser solucionado:

Yo C
CA
y.l = . To (2.38)
Yn—1 OAn_l

A matriz que aparece na Equacao 2.38 é a chamada matriz de observabilidade O:

C
cA
o=\ (2.39)
CAn-?

Pelo teorema fundamental da dlgebra, a solu¢ao da Equagao 2.38 ¢é tnica se, e
somente se, as colunas da matriz de observabilidade np x n forem linearmente independentes.

Portanto, o par (A, C') é observavel se, e somente se:
rank (O) =n (2.40)

2.7 MPC Linear Nominal

2.7.1 Caso sem RestricGes

Se (A, B) for controlavel, a solu¢ao do problema de otimizagao é unica. Se nao
houver restrigoes, a soluc¢ao 6tima é encontrada iterando a Equacao Algébrica de Riccati

(ARE), e a lei de controle 6timo de horizonte infinito é dada por:
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u=k(r) =Kz (2.41)

em que:

K = —(R+B"P.B) B'P.A (2.42)

e P, corresponde a solugao (unica), definida positiva, da Equagao de Riccati:

P =Q+A"PoA— AP B(R + B"P.B) B'P.A (2.43)

A estabilidade da solugio pode ser provada utilizando a fungao V(z) = 27 P,z como
funcao de Lyapunov, substituindo u = Kz na equacao de x™* e verificando a desigualdade
V(zT) = V(x) < —a(z) (Condigao 2.25¢ do Teorema 2.2). Assim é possivel provar que o
sistema é estavel mostrando que os autovalores do sistema em malha fechada estao todos

no interior do circulo unitério.

O célculo e implementacao do controlador K para o MPC Linear sem restrigoes
(Regulador LQR) requer apenas o calculo off-line da solugdo da Equacao 2.43 o que é
uma tarefa simples e rapida de ser feita. Para o caso com restrigoes e para sistemas nao
lineares, a estabilidade do sistema em malha fechada utilizando a lei de controle do MPC

necessita que outras condi¢oes mais restritivas sejam satisfeitas.

2.7.2 Caso com Restricoes

Quando ha restrigoes e o horizonte é finito (), é necessério resolver o problema
de otimizagao utilizando uma das técnicas de otimizacdo disponiveis (e.g. interior-point,
quadratic-programming, etc). O problema de horizonte finito para o MPC Linear é apre-

sentado abaixo:

Pn (20) =min Vy (z,u)

s.a.
xt = Ax+ Bu

Y = Cx+ Du (2.44)
z(0) = xo

x € X,Vke{0,...,N—1}

TN e Xy

u e UVke{0,...,N—1}

em que Vy(-) é dada por:
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N-1

Vn (z,u) = Z C(zg,ug) + Vi (xn) (2.45)

k=0

Para mostrar que Vi (-) é uma fungao de Lyapunov adequada para garantir estabili-
dade e viabilidade do problema Py, é necessario verificar se Vy(-) satisfaz as condigoes do
Teorema 2.2, principalmente a condigao 2.25¢, de redugao da func¢ao Vy(+) a cada iteragao.

A estabilidade neste caso depende da escolha apropriada de £(-), Vi(-) e X;.
Teorema 2.5. [Rawlings et al., 2017 (7)] Assuma que f(-), £(-), V¢(-) e Xy tenham as
sequintes propriedades:

— f(-), £(-) e Vi(-) sdo fungoes continuas.

—{(-) e Vy(-) sao fungoes definidas positivas.

~ £(0,0) = 0, £(0,0) =0 e V;(0) = 0.

— Os conjuntos X e Xy sao fechados e U é compacto, e todos contém a origem em

seus interiores.

— Xy € um conjunto invariante ao controle, ou seja, para todo x € Xy, existe u € U

que satisfaca:

rt = f(z,u) € Xy, Vo € Xy
e (2.46)
V(™) = Vi(z) < —l(z,u)

entao Vy(-) € uma fungao de Lyapunov vdlida e satisfaz as condigoes to Teorema 2.2 e a

origem do sistema em malha fechada é assintoticamente estdvel.

As condigoes impostas para £(-), Vi(-) e X;, que garantem estabilidade, podem
ser implementadas de varias maneiras, de modo que o MPC pode assumir muitas formas

diferentes.

2.8 MPC N3ao Linear Nominal

Considere agora o modelo nao linear:

= f(z,u)
y = h(z,u) (2.47)
z(0) = xo

E o respectivo problema de otimizagao:
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Py (z0) =min Vy (z,u)

s.a.
= f(x,u
y = h(zu) (2.48)
z(0) = xo
r € XVke{o,... N-—1}
TN S Xf
u e UVke{0,...,N—1}
Cuja solugao é:
u” = argmin {Vy (z,u)[u € U,;x € X} = {ug,u“{, . ,u}‘vfl} (2.49)
E cuja lei de controle do MPC é:
u = k() = ug (2.50)

Nao é possivel aplicar diretamente as propriedades de controlabilidade e observabi-
lidade do caso linear para o caso nao linear. Outras propriedades devem ser estabelecidas
de forma a garantir estabilidade assintética do ponto de equilibrio (origem) e viabilidade
recursiva da solucao para o problema Py, para o caso nao linear. Apresenta-se a seguir
essas propriedades sem maiores demonstracoes, cujas provas podem ser consultadas em
Mayne, 2000 (37) e Kohler et al., 2020 (39).

a) Uma funcdo custo terminal definida positiva: Vy (xy) > 0
b) Uma lei de controle terminal, continua e duas vezes diferenciavel: k()
¢) Uma restri¢do terminal invariante ao controle: Xy = {z € Xy, 2" = f(z,r¢(x)) C

Xy}

Esses elementos devem satisfazer as seguintes condic¢oes:

A5: Xy C Xon C X é compacto e 0 € §O§f (a menos que X; = {0}).
A6: kp(Xy) C U.

AT 2zt = f(x,kp(x)) C Xp, Vo € Xy

A8: Vi(zt) — Vi(z) < —l(z,k¢(x)), Vo € Xy

A9: l(z,u) =2"Qr +u"Ruem que @ = 0e R > 0.
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em que §o§ 7 representa o interior de X;. As condicoes A5 e A6 garantem, respectivamente,
que o sistema em malha fechada respeita as restrigoes de estado e de controle uma vez
atingida a regiao terminal Xy. A7 garante que Xy é invariante ao controle para o sistema
em malha fechada z* = f (z, k¢(2)) (uma vez que o sistema entra em Xy, o controlador
k() garante que o estado permanece em Xy). A condicado A8 garante que Vy(-) diminui ao
longo da trajetéria do sistema em malha fechada = f (z, k¢(x)) dentro de Xy. Pode-se
agora estabelecer o seguinte Teorema cuja prova pode ser encontrada em Mayne, 2000
(37) e Kohler, 2020 et al. (39):

Teorema 2.6. [Mayne, 2000 (37)] Suponha que as condi¢oes A1—A9 sejam satisfeitas.
Entao:

— A fungio V() é uma funcgao de Lyapunov vdlida para o sistema em malha
fechada ™ = f (z,k(x)) e:

Vy(zt) = Vy(z) < = (z, 5(z)) (2.51)

para todo x € Xo N

— O sistema:

w+ = f (3, 5(2)) (2.52)
¢ assintoticamente estdvel (na origem) com regiao de atragio Xon

Adota-se, nesse trabalho, a seguinte forma do controle MPC, também chamada de
MPC Cléssico:

Vf(SL’N) =0
ri(rn) =0 (2.53)
Xy = {0}

E facil verificar que Vj(zn), #4(-) e X satisfazem as condigoes A5—A9. Essa forma
de MPC utiliza uma restricao terminal de igualdade znx = 0 (X; = {0}) tal que o custo
terminal ¢ irrelevante (Vy(zx) = 0). A lei de controle local em X; dada por k¢(xy) =0

mantém o estado na origem.

2.9 MPC Subétimo

A grande questao na solugao numérica do problema de otimizagao nao é entre

o sistema ser linear ou nao linear, mas entre o OCP ser convexo ou nao convexo. Em
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problemas convexos, qualquer minimo local é um minimo global, e o calculo do minimo
global é possivel. Para sistemas lineares, com restri¢oes convexas, o controle MPC resulta
em um problema de controle 6timo convexo. Se o custo for quadratico e as restrigoes
lineares, o problema de controle 6timo é um problema quadritico (QP) para o qual
existem algoritmos eficientes para encontrar minimos globais, conforme cita Mayne (37).
No entanto, se f(-) for nao linear, o OCP Py é, em geral, ndo convexo, o que implica
que apenas um minimo local pode ser encontrado. Isso representa um problema para a
estabilidade do MPC, pois a teoria de estabilidade desenvolvida nas secoes anteriores
requer a convergéncia global do OCP. Apesar disso é possivel garantir a estabilidade do
MPC utilizando solugoes subétimas desde que se garanta que a funcao custo seja reduzida

a cada iteragado do OCP.

Conforme Allgéwer et al., 2004 (8), para alcancar a estabilidade, ndo é necessario
encontrar o minimo global do problema de otimizacdo em malha aberta. E suficiente
conseguir uma diminui¢cao na funcdo custo a cada instante de amostragem. Assim, a
viabilidade de Py implica estabilidade de ™ = f(z, k(x)). Se uma estratégia de otimizacao,
que ofereca solugoes viaveis a cada iteracao e uma diminui¢ao na funcao custo, for utilizada,
a otimizacao pode ser interrompida, se nao houver mais tempo disponivel e, ainda assim, a
estabilidade pode ser garantida. Nesta dissertacao, esta importante propriedade foi utilizada
para garantir que o controlador MPC desenvolvido possa ser implementado em tempo
real, o c6digo desenvolvido em MATLAB utiliza um método chamado solve limited() da
biblioteca CasADi (consultar Andersson et al. (40) para maiores detalhes) que interrompe
a execucgao do algoritmo de otimizacao caso uma solugao viavel seja encontrada e antes de
ultrapassar o tempo de amostragem disponivel, conforme trecho do cédigo fonte, exibido

abaixo:

Cédigo-Fonte 2.1 — Trecho do cédigo-fonte do controlador MPC implementado em MA-

TLAB + CasADi

% Solve the optimization problem

sol = mpc.solve_limited();

Como menciona Bachtiar et al., 2017 (35) uma vez que o nimero de iteragoes do
OCP ¢ limitado, a solugao obtida pode ser apenas subdtima. A utilizacdo de solugoes
subotimas, obtidas com poucas iteragdes do OCP, que garantam estabilidade numérica em
tempo real, de modo que o erro entre a solu¢do obtida e a verdadeira soluc¢ao tedrica do
OCP permaneca limitado, ja foi comprovada por outros autores. Especificamente, o limite
maximo de iteragoes do OCP pode ser ajustado para definir arbitrariamente a tolerancia
de erro para o qual a solugao obtida tenha garantia de convergéncia. Por exemplo, foi
demonstrado que o algoritmo SQP exibe convergéncia linear com o aumento do niimero

de iteragoes. A rapidez da convergéncia também depende da estimativa inicial da solugao
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estar suficientemente préxima da solucao verdadeira, o que pode ser garantido iniciando o
algoritmo do OCP, com a solugao no instante de amostragem anterior, como estimativa
inicial no instante atual, tirando vantagem do principio do horizonte mével e do fato de
que dois OCPs sucessivos sdo numericamente semelhantes. Novamente, essa importante
propriedade foi utilizada no desenvolvimento do presente trabalho, conforme trecho do

codigo fonte exibido abaixo:

Codigo-Fonte 2.2 — Trecho do cédigo-fonte do controlador MPC implementado em MA-

TLAB + CasADi

% Use the current solution to speed up the next optimization

mpc.set_initial (sol.value_variables());

Este método set_initial(), faz com que as variaveis de decisao do problema de
otimizacao, no instante atual, sejam inicializadas com a solucao do instante anterior, o

que é chamado de warm-start do OCP.

Todos os codigos fonte em MATLAB, desenvolvidos para essa dissertacao, estao

disponiveis para download através do link: <https://github.com/jonaylton/mpc-missile>.
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3 CLASSIFICACAO, DESCRICAO E MODELAGEM DE MISSEIS

Este capitulo apresenta uma discussao detalhada sobre a classificagao, descricao
fisica e modelagem matematica de misseis, adaptado do Livro de Siouris, “Missile Gui-
dance and Control Systems” (1). A obra de Siouris é reconhecida por sua abrangéncia
e profundidade técnica na area de sistemas de guiamento e controle de misseis. Através
desta adaptacgao, busca-se fornecer ao leitor uma compreensao mais aprofundada dos
conceitos complexos que formam a base dessa dissertagao. Além das contribuigoes de (1)
também foram incluidas muitas outras equacoes, defini¢oes e contetdos elaborados pelo
proprio autor dessa dissertacao, principalmente no que tange as equagoes dos coeficientes
aerodinamicos de forca e momento e as simplificacdes usualmente adotadas para misseis
STT axissimétricos, além da selecao das variaveis para isolar a dindmica longitudinal do

missil, que é utilizada para projeto de um controlador de piloto automatico no Capitulo 4.

3.1 Classificacao e Partes Componentes de Misseis

3.1.1 Classificacao de Misseis Quanto ao Sistema de Guiamento

Quando se trata de sistemas de orientacao e controle de misseis, eles geralmente
sao classificados em quatro categorias, incluindo programados, autoguiados, teleguiados e
nao guiados. Cada um desses métodos de guiamento tem suas vantagens e desvantagens e
sao escolhidos com base no cenario de uso, no tipo de alvo, e nas capacidades tecnologicas
disponiveis. A Figura 3 apresenta de forma grafica o sistema de classifica¢bes de misseis
quanto ao tipo de guiamento. Apresenta-se abaixo uma breve explicacdo de cada uma das

classificagoes:

Missil

Guiado Nao Guiado

Programado Autoguiado Teleguiado

Figura 3 — Classificacao de Misseis, adaptada de (1).

« Programado (Nonhoming): Misseis com guiamento programado seguem uma trajeto-

ria predefinida, que é estabelecida antes do langamento. Este tipo de missil pode ser
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programado para seguir um caminho especifico ou para atingir um local fixo, e nao
possui a capacidade de alterar seu curso em resposta a mudancgas na posi¢ao ou no

comportamento do alvo.

 Autoguiado (Homing): Misseis autoguiados sao equipados com sistemas de orientagao
internos que permitem que eles rastreiem e atinjam um alvo de forma independente,
sem a necessidade de comandos externos apos o langamento. Exemplos incluem
misseis com guiamento por infravermelho, radar ativo, ou outras formas de sensores

que podem detectar e seguir alvos.

o Teleguiado (Direct or External Guidance): Neste tipo de missil, o controle é realizado
remotamente, geralmente por um operador humano ou uma estacao de controle.
O missil recebe comandos de controle externos para ajustar sua trajetéria. Esses

comandos podem ser transmitidos via radio, cabo, ou outras formas de comunicacao.

« Nao Guiado ou Balistico (Unguided): Estes misseis sdo lancados em uma trajetéria
predeterminada e nao possuem um sistema de orientagao para alterar seu percurso
ap6s o lancamento. Seu movimento ¢ determinado principalmente pelas leis da
balistica, e estao sujeitos as forcas da gravidade e da resisténcia do ar. Exemplos
incluem foguetes de artilharia e alguns tipos de misseis balisticos de longo alcance.
Eles sao geralmente chamados apenas de foguetes e usados para atingir alvos fixos e

pré-determinados, e sua precisao é limitada em comparagao com misseis guiados.

3.1.2 Partes Componentes de um Missil

Um missil tipicamente é composto por varias partes essenciais que trabalham em
conjunto para garantir sua precisao e eficiéncia. A Figura 4 apresenta um desenho de um
modelo tipico de missil. As principais partes de um missil incluem:

Canards

Cabega de / Motor

combate .
X Airframe

/( | |— |
Rastreador /

Aletas de cauda

Figura 4 — Partes componentes de um missil tipico, adaptada de (1).

» Rastreador (Seeker): Esta é a parte do missil responsavel por localizar e rastrear o
alvo. O rastreador pode ser baseado em diversas tecnologias, como infravermelho,
radar ou laser, dependendo do tipo de missil e do cenario operacional. Ele permite

que o missil ajuste sua trajetéria durante o voo para atingir o alvo com precisao.
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« Cabeca de Combate (Warhead): E a parte do missil que contém a carga explosiva
ou outra forma de armamento. A cabeca de combate é projetada para detonar no
impacto ou préximo ao alvo, causando dano através de explosao, fragmentacao, ou

outros efeitos.

o Canards: Sao pequenas superficies de controle localizadas na parte frontal do missil,
a frente do seu centro de gravidade. Os canards ajudam a controlar o voo, ajustando
o angulo de ataque e a trajetéria do missil. Eles sao especialmente 1iteis em misseis

que necessitam de alta manobrabilidade.

o Airframe: O airframe é a estrutura principal do missil, sobre a qual todos os outros
componentes sao montados. Ele é projetado para suportar as forgas aerodinamicas e

térmicas durante o voo, mantendo o peso do missil o mais baixo possivel.

o Aletas de Cauda: Localizadas na parte traseira do missil, as aletas de cauda sao
usadas para estabilizar e controlar o voo. Elas ajudam a manter o missil alinhado com

sua trajetoria planejada e podem ser ajustadas para alterar o curso, se necessario.

e Motor: O motor fornece a propulsao necessaria para o missil. Dependendo do tipo
de missil, diferentes tipos de motores podem ser utilizados, como motores a jato,
foguetes de combustivel sélido ou liquido. O motor é um dos componentes mais

criticos do missil, determinando seu alcance, velocidade e capacidade de manobra.

3.2 Modelagem Dinamica

3.2.1 Sistemas de Coordenadas e Angulos de Euler

Em um sistema coordenadas retangulares, um vetor pode ser completamente
especificado por seus componentes. Esses componentes dependem da orientacao do sistema
de coordenadas, e o mesmo vetor pode ser descrito por diferentes sistemas de eixos
coordenados. Os trés componentes que representam um vetor em um conjunto de eixos
podem ser relacionados aos componentes ao longo de outro conjunto de eixos através de

transformacoes de coordenadas.

Para a analise dindmica do missil geralmente sao utilizados 2 principais sistemas de
coordenadas: (a) um referencial fixo, considerado como referencial inercial, centrado no CG
do missil, e que nao varia com a orientacao do missil, por meio do qual sao calculadas as
medidas de distancia percorrida pelo missil e para o qual as Leis de Movimento de Newton
sao vélidas; e (b) um referencial mével, também centrado no CG do missil, e alinhado aos

planos de simetria do corpo do missil, com os eixos orientados conforme a Figura 5.

O sistema de coordenadas movel, que é adotado no presente trabalho, é um sistema

de mao direita com o eixo X, positivo ao longo do eixo longitudinal do missil, o eixo Y,
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Fixo na Terra
(inercial)

Fixo no corpo
do missil

Z,

e

Vista de ré para
vante

4 Aletal

Figura 5 — Sistemas de coordenadas do referencial estaciondrio e do referencial centrado
no missil, adaptada de (1).

positivo para a direita e o eixo Z, positivo para baixo (ou seja, o eixo Z, é definido pelo
produto vetorial dos eixos X, e V). Este sistema de coordenadas também é conhecido
como Norte-Leste-Abaixo, ou NED (do inglés North-FEast-Down) por sua semelhanga com
o sistema de orientagdo do referencial fixo. Juntos, esses sistemas de coordenadas sao
usados para definir a posi¢ao e orientagdo do missil no espago, o que se denomina atitude

do missil.

Existem trés métodos comumente usados para expressar a orientacao de um sistema
de coordenadas em relagao a outro. Os trés métodos sdo: (a) angulos de Euler, (b) cossenos
diretores e (c) quaternions. Emprega-se neste trabalho apenas o método dos angulos
de Euler, ficando & cargo do leitor a leitura do trabalho completo de Siouris (1) para
entendimento dos demais métodos. O método dos angulos de Euler, relacionando um
sistema de eixos méveis a um sistema de eixos fixos, é frequentemente utilizado em
representacoes das dinamicas de misseis e aeronaves. As designagoes comuns dos angulos
de Euler sao rolagem (¢), arfagem () e guinada (1)). Suas vantagens residem no seu
calculo relativamente simples feito por computadores utilizados na simulagdo da dinamica
de misseis. Outro aspecto benéfico desta técnica é que as taxas dos dngulos de Euler e os
proprios angulos de Euler tém um significado fisico facilmente interpretado. O atributo
negativo do método de transformacao de coordenadas dos angulos de Euler é a singularidade

matematica que existe quando o dngulo de arfagem 6 se aproxima de 90°.

E possivel observar na Figura 6 como os sistemas de coordenadas se relacionam
através dos angulo de Euler. A ordem de rotagao dos eixos é a seguinte: a partir do
sistemas de coordenadas fixo (X, Y:, Z.), centrado no CG do missil, rotaciona-se os eixos
na seguinte sequéncia: mantendo-se Z, fixo, rotaciona-se o plano formado por X, e Y, em
1, em seguida, mantendo-se Y, fixo na nova posi¢ao, rotaciona-se o plano formado por X,

e Z, em 0 até que os eixos X, e X, estejam alinhados, entao por ultimo, matendo-se o
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eixo X, fixo na nova posicao, rotaciona-se o plano formado por Y, e Z, em ¢ até que os 3

eixos estejam alinhados, ou seja, até que (X, Ys, Z.) coincidam com (X, Yy, Zp).

I

|.|||i" |
It N

-2
74

Figura 6 — Angulos de Euler, adaptada de (1).

Para realizar a transformacao de coordenadas de um referencial para o outro,

utiliza-se as matrizes de rotacao para cada eixo, dadas pela Equacao 3.1:

1 0 0 cosf 0 —senf
Rx(¢)=10 cos¢ senog |, Ry(0)= 0 1 0
0 —sen¢ coso¢ senff 0 cosf
(3.1)
cosy senvy 0
Rz (¢¥)=| —sent¢ cosy 0
0 0 1
A matriz de transformagao resultante é dada pela Equagao 3.2:
R’; = Rx (¢) Ry (0) Rz (¥)
cos 6 cos 1 cos fsen —sen (3.2)

RY = | sen¢senfcosth — cospsenty sen psenfsenth + cosdcosty sen b cosf

cos¢senfcosy + sengsentyy cos@senfsenty —sen ¢pcosy cos@cosl

em que o subscrito indica de qual referencial estd partindo e o sobrescrito para qual

referencial se pretende levar. Devido a propriedade de ortogonalidade de R’ a operacio
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inversa, ou seja, levar do referencial do corpo para o referencial inercial, é dada pela

Equacao 3.3:

= ()" = (rY)

cosfcosty sen¢sendcosyy — cos@sentyy cos¢sent cosy + sen ¢sen ) (3.3)
R; = | cosfsent sen@senfsen) + cospcosty cospsentsen)p — sen ¢ cosp

—senf sen ¢ cos 6 cos ¢ cost

3.2.2 Graus de Liberdade e Vetores de Velocidade

Assume-se que o missil possui 6 Graus de Liberdade (6-DOF). Esses 6 Graus de
Liberdade consistem em: (a) 3 de translagao e (b) 3 de rotagao, ao longo e em torno dos
eixos (Xy, Yy, Z). Essas varidveis estao ilustradas na Figura 7 em que as componentes de

translagao sao (u,v,w) e as de rotagao (p, q, 7).

Guinada

Figura 7 — Representagao dos 6 graus de liberdade do missil (componentes dos vetores de
velocidade total do missil (Vi) e velocidade angular (<), adaptada de (1).

E possivel ver na Figura 7 os vetores de velocidade linear (VM) e velocidade angular

do missil (&J), que podem ser escritos em termos de suas componentes através da Equagao

3.4:

u p
Vu=|v |, d=1¢q (3.4)
w T

Em relagao especificamente ao vetor de velocidade linear do missil (V)y), é necessério

definir dois angulos importantes de orientacao desse vetor em relacao ao referencial mével
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do corpo do missil (X, Yy, Zp). As formulas dos coeficientes aerodindmicos de Forga e
Momento, que sao apresentados na Secao 3.2.5 (pag. 67), dependem explicitamente desses
dngulos: (a) dngulo de ataque a e (b) dngulo de derrapagem (. A Figura 8 apresenta esses
angulos. Observe que o angulo de ataque corresponde ao angulo formado entre a projecao
do vetor Vi no plano (X3, Z,) e o eixo X, e o angulo de derrapagem corresponde ao dngulo
entre o vetor Vi e o plano (Xj, Zp). Essa é a defini¢do usual desses dngulos, outros autores
podem adotar defini¢des diferentes, porém as equacodes devem ser modificadas de acordo

para refletirem a convencao adotada.

Xp

/
= v M

1
7

Figura 8 — Angulos de ataque e de derrapagem, adaptada de (1).

A Equagao 3.5 expressa a relacao entre as componentes do vetor velocidade linear

do missil e os angulos de ataque e de derrapagem:

a = tan™! (%)
(3.5)
— —1({ v
£ = sen (VM)
Por meio de operagoes de transformagao de coordenadas é possivel representar essa

relagdo de forma matricial através da Equagao 3.6:

U cosae 0 —sena cos§ —senf 0 Vi cos a cos 3
v | = 0 1 0 senff  cosf 0 0 | =Vu sen 3 (3.6)
w sena 0 cosa 0 0 1 0 sen « cos 3

Outra variavel que convém ser definida agora consiste no nimero de Mach, que é
calculado pela Equacao 3.7 em que V corresponde a velocidade de propagacao do som no

ar e & dependente da altura de voo do missil.

(3.7)
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A Equacgao 3.8 expressa a relacao entre a altura h e a velocidade do som no ar para
a regiao da troposfera (i.e. 0 km < h < 11 km):
Vs = \/yRT (3.8)
em que 7 ¢ o indice adiabatico para o ar seco, R ¢ a constante de gas ideal do ar seco e T'
¢ a temperatura local do ar, dada pela seguinte equagao:
T="1Ty— Lh (3.9)

em que Tj é a temperatura do ar ao nivel do mar e L é o gradiente térmico vertical. A

Tabela 1 apresenta os valores das constantes para as Equagoes 3.8 e 3.9:

Tabela 1 — Valores padroes das constantes para célculo da velocidade do som (referentes

a0 ar seco)
Simbolo Nome Valor
vy Indice Adiabatico 1,403
R Constante de Gas Ideal 287,0531 J/(kg.K)
To Temperatura do Ar ao Nivel do Mar | 288,15 K (15 °C)
L Gradiente Térmico Vertical 0,0065 K/m

Cabe mencionar que para a altitude de h = 11 km a velocidade do som é aproxi-
madamente 13% menor em relagdo ao seu valor no nivel do mar. No desenvolvimento das
proximas equagoes, considera-se que a derivada de V; em relacao ao tempo é aproximada-
mente nula em todo o trajeto do missil. Isto implica que a derivada do nimero de Mach é

igual a:

: Vit
M = 3.10
V. ( )

3.2.3 Convencdes para Superficies de Controle

O sistema de controle, ou piloto automatico, de um missil guiado deve assegurar
que o missil mantenha a trajetéria planejada pelo sistema de guiamento. Para os fins desta
dissertagao, assume-se que o missil é controlado pela cauda por meio de quatro aletas. Em
esséncia, o atuador consiste nas superficies de controle (ou aletas) e nos servomecanismos
associados, e é usado para alterar a atitude e a trajetéria de voo do missil. Portanto, a
funcao dos quatro atuadores das aletas ¢ mover as superficies de controle de acordo com

os comandos do piloto automatico.

Neste ponto, é apropriado definir os termos profundores, lemes e ailerons. Comu-

mente, misseis guiados aerodinamicamente tém dois eixos de simetria, ou seja, dispostos em
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uma configuragdo em forma de cruz (cruciforme). Se o missil possui quatro superficies de
controle independentes (ndo conectadas), como mostrado na Figura 9a, entao as superficies
2 e 4 sao definidas como profundores ou aletas de arfagem (responsaveis por provocar
rota¢do em torno do eixo Y3), e 1 e 3 como lemes, ou aletas de guinada (responsaveis por

provocar rotagdo em torno do eixo 7).

As saidas do piloto automatico sao comandos virtuais de deflexdo das aletas
mostrados na Figura 9b. Na Figura 9b, o eixo de rolagem esta ao longo do eixo P,
enquanto os eixos de arfagem e guinada estao ao longo dos eixos P, e P3, respectivamente;
os comandos de deflexdo positiva das aletas sdao indicados pelos dp correspondentes. As
quatro aletas reais estdo localizadas no missil ou referencial M, que é mostrado na Figura
9a e é rotacionado a partir do sistema de eixos do piloto automatico (referencial P) por
um angulo ¢p. Para obter efeitos equivalentes, os comandos do piloto automatico devem
ser transformados através de —¢p. O comando de rolagem é proporcionado por uma
deflexao tal que para um comando de rolagem positivo é necessario uma deflexao negativa
das aletas 1 e 2 e uma deflexdo positiva das aletas 3 e 4. A Equacao 3.11 relaciona o
comando de deflexdo do piloto automatico com o angulo efetivo de deflexdo das aletas

para a Convengao 1 da Figura 9.

Y, M2
P2
A
/
1o 51 /’
#1 /!
J x,m,pr1 P2
/
‘pP//
[
. [ >
N Z, M3 Op) P
(‘ # S o c Hpy, !
A . Vs,
5y S~
S
P3
#3 a ’.
5}’3
< 5,

(b) Sistema de coordenadas do piloto

(a) Convengio de deflexdo dos atuadores automatico

Figura 9 — Convencao 1 para os dngulo de deflexdo das aletas, adaptada de (1).

01
5, 1 -1 1 1
09
s, =12 0 20 (3.11)
03
5, 0 2 0 2
04

Observe que esta nao é a tnica convengao ou arranjo de aletas utilizado no projeto
de misseis. A Equagao 3.12 relaciona o comando de deflexao do piloto automatico com o

angulo efetivo de deflexdo das aletas para a Convencao 2 da Figura 10.
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01
. ¢ 1 1 1
1 2
e l=|nl|l=-120 -2 0 (3.12)
b ¢ ! 0 o ||%
04

Independentemente da convencao adotada, os dngulos virtuais [d,, d., d,] podem
ser convertidos para os angulos reais de deflexao das aletas através da féormula da pseudo-

inversa, conforme Equacao 3.13:

4]
0 51
Se | 6. | =A ? , entao
03
O 5
! (3.13)
01
0 ~1 %
S =(ATA) AT s,
03
5,
04
em conjunto com as seguintes igualdades:
|02] = 104]

Assume-se, neste trabalho, que o modelo dindmico do atuador corresponde a um
sistema de 2% ordem sobreamortecido, sujeito a restrigoes de limites fisicos do atuador

(maxima deflexdo e méxima taxa de deflexao), dado pela Equacao 3.15
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ba 0 0 1 0 0 ba 0 0 0

de 0 0 0 1 0 Je 00 0 |F coom
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Até o momento, foram apresentadas descri¢bes gerais das caracteristicas fisicas e
operacionais dos misseis. Também foram abordadas defini¢goes importantes de angulos,
variaveis e convengoes relacionadas aos atuadores. Esse embasamento é fundamental para

que o leitor compreenda as equagoes de forca e momento a partir dos conceitos fornecidos.

3.2.4 CondicGes e Simplificacdes Assumidas para o Modelo de Missil

Esta secao apresenta as condigoes assumidas para o modelo de missil empregado
nessa dissertagao, além de apresentar as simplificagoes decorrentes dessas condigoes, as
quais permitem que o modelo possa ser utilizado em simulagoes e analisado com as técnicas
de controle existentes. Essas simplificagoes sao suficientemente proximas da realidade e o
modelo matematico desenvolvido a partir delas pode ser utilizado para qualquer modelo

de missil que satisfaca as mesmas condigoes.

Assume-se que o missil:

a. Seja um corpo rigido, isso significa que o missil nao sofre deformagoes em sua forma
ou estrutura. Um corpo rigido pode ser tratado como uma particula cuja massa esta
toda concentrada em seu CG. Essa suposi¢ao permite que o movimento do corpo do
missil seja completamente descrito pela translacao do CG e pela rotacao do corpo

do missil em torno desse ponto.

b. Possui simetria perfeita em relagdo ao plano (X;, Z,) e também em relagdo ao plano
(Xp,Yp). Dessa forma, os produtos de inércia I,,, I, e I, desaparecem das equacoes

(sdo nulos) e os momentos de inércia I, e I, sdo iguais.

dm ~_

c. Possui massa aproximadamente constante, o que implica que 7' = 0.

d. Esta sujeito a atuacao de 3 forgas: aerodinamica, propulsdo e gravitacional. E a
atuacao de 2 momentos: aerodindmico e momento devido a variagdo do CG (esse

ultimo pode geralmente ser desprezado, mas é apresentado para fins didaticos).

Assume-se também que as equacoes de movimento sdo escritas no referencial mével
do corpo do missil e entao, por meio de transformacgao de coordenadas através da matriz

Rg da Equacao 3.3, podem ser levadas para o referencial fixo (inercial).
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3.2.5 Forcas e Coeficientes de Forca Aerodinamicos

Assume-se, neste trabalho, que o missil é do tipo STT (Skid-to-Turn), o que implica
que para realizar manobras de movimento lateral (guinada), o missil ndo precisa executar
uma manobra de rolagem, ou seja, apenas com deflexdes das aletas de guinada é possivel
direcionar para boreste ou bombordo. O outro tipo de missil existente é o BTT (Bank-
to-Turn) em que o missil tem aparéncia semelhante a uma aeronave de asa fixa e para
manobras de guinada precisa executar uma breve rolagem para um dos bordos a que se

pretende guinar.

A movimentacao do ar ao redor de uma aeronave ou missil produz variacoes de
pressao e velocidade, que geram as forgas e momentos aerodinamicos. As principais variaveis
que exercem influéncia nas forgas aerodindmicas sao: (a) angulo de ataque «; (b) dngulo de
derrapagem f3; e (¢) ntimero de Mach M. Outras varidveis como caracteristicas fisicas do
missil e propriedades do ar também influenciam em sua aerodindmica. As componentes da
forca aerodinamica podem ser escritas no referencial do vento, atuando no CG do missil,
conforme demonstrado pela Figura (11). Esse referencial tem seu eixo Ax orientado no
sentido da velocidade relativa do missil em relacao ao ar (Vy/), o eixo Az apontado para
cima, perpendicular ao eixo Ax, no sentido positivo do vetor da Forca de Sustentacao,
para angulo de ataque positivo, e o eixo Ay apontado para a direita, no sentido positivo

do vetor da Forca Lateral, para angulo de derrapagem positivo.

Az

Vs Ax

Xp .

V. Ax

Zg

(a) Sistema de coordenadas do referencial inercial (Terra)

(b) Sistemas de coordenadas do vento

Figura 11 — Forgas aerodinamicas no referencial do vento, adaptada de (1).

A partir desse referencial, portanto, podem ser definidas 3 componentes de forca

aerodinamica:

a. Forga de Arrasto (Drag): Forga devida a resisténcia do ar e apontada no sentido

contrério do vetor velocidade do missil (V).
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b. Forca de Sustencao (Lift): Forca devida a diferenca de pressao provocada pela
variacao de velocidade dos fluxos de ar acima e abaixo das superficies aerodinamicas.

E perpendicular ao vetor (Vyy).

c. Forca Lateral (Side Force): Forga provocada por angulos de derrapagem nao nulos e
que atua no sentido de deslocar o missil para um dos lados. E perpendicular & Forca

de Arrasto e de Sustentacgao.

Para simplificacao da andlise, as forgas precisam ser descritas no referencial do

corpo do missil, para isso se utiliza de transformagoes de coordenadas coforme a Figura 12.

_C7

\

. \ Zh Y b
Zg Ye

Figura 12 — Representacao dos coeficientes aerodinamicos de forga, adaptada de (1).
Nessa Figura é possivel ver os coeficientes aerodinamicos Cx, Cy e C, que expres-

sam a relacao entre as variaveis aerodinamicas e a forga produzida em cada um dos eixos

do referencial do missil, conforme a Equacao 3.16.

P Cx
F} | =QS| Cy (3.16)
F Cy

em que () corresponde a pressao dindmica e S a area da segdo transversal média do corpo

do missil, também chamada area de referéncia.

A pressao dindmica pode ser expressa através de diferentes equacoes, escolhidas
de acordo com o contexto ou preferéncia do autor. Neste trabalho, optou-se por uma
abordagem especifica para representar a pressao dindmica que captura o comportamento
dessa grandeza na faixa de operacdo do missil. A seguir, apresenta-se uma explicacao
detalhada dessa escolha, destacando sua importancia e aplicabilidade no contexto da

presente dissertacao.

Primeiramente, é necessario apresentar a equacao da densidade do ar. A Equacao
3.17 expressa a relagdo entre a altitude e a densidade do ar, valida para a regiao da

troposfera (i.e. altitudes de até aproximadamente 11 km):
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P = po <1 — T{i)h) ) (3.17)

em que py corresponde a densidade do ar ao nivel do mar, L é o gradiente térmico vertical,
Ty é a temperatura do ar ao nivel do mar, h ¢é a altitude, g é a aceleragao devida a gravidade
ao nivel do mar e R é a constante de gas ideal para o ar seco. A Tabela 2 apresenta os

valores padroes das constantes para calculo da densidade do ar:

Tabela 2 — Valores padroes das constantes para calculo da densidade do ar seco

Simbolo Nome Valor
00 Densidade do Ar ao Nivel do Mar 1,225 kg/m?
L Gradiente Térmico Vertical 0,0065 K/m
Ty Temperatura do Ar ao Nivel do Mar 288,15 K (15 °C)
g Aceleracao da Gravidade ao Nivel do Mar 9,80665 m /s>
R Constante de Gas Ideal 287,0531 J/(kg.K)

A densidade do ar pode chegar a diminuir até 70% no limite da troposfera em
relagao ao seu valor no nivel do mar. Esta variacao, portanto, nao pode ser desprezada e
para a simulagao da dinamica nao linear do missil deve-se levar em conta a variacao de
p com a altitude h, principalmente para longos periodo de voo em que a altitude pode

variar consideravelmente, tendo em vista as altas velocidades desse tipo de armamento
(Mach 1 a 5).

Para fluidos compressiveis, que é o caso do ar atmosférico, a equacao exata para se
determinar a pressao dinamica em funcao da pressao estatica do ar e do nimero de Mach

¢ dada por:

Q=P [(HV;MQ)”” _1] (3.18)

em que P corresponde a pressao estatica, v é o indice adiabatico do ar, e M, o nimero de

Mach. Substituindo o valor de v = 1.4 para o ar atmosférico, a equacao exata de () fica:

Q=P [(1 + O.2M2)% - 1] (3.19)

A pressao estatica é determinada pela seguinte expressao:

P = pRT (3.20)

em que p ¢é a densidade local do ar, R é a constante de gas ideal para o ar e T' é a

temperatura local do ar, em Kelvin. A expressao de T' ja foi mostrada na Equagao 3.9 (pag.
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63). Os valores das constantes das Equagoes 3.18 e 3.20 ja foram mostrados na Tabela 1
(pag. 63).
Utilizando a férmula para fluidos incompressiveis, a expressao da pressao dinamica

é dada pela Equagao 3.21, que expressa a relagao entre a densidade local do ar p (que é

fungdo da altura h), a velocidade do missil V), e a pressdo dindmica @Q)'.

1
Q = ipVJ@ (3.21)

E possivel expressar a pressao dinamica para fluidos incompressiveis pela seguinte

equagao, que ¢ equivalente a Equacao 3.21 com algumas substitui¢oes de variaveis:

1
Q = §7PM2 =0.7PM? (3.22)

A Equagao 3.19 pode ser aproximada utilizando-se uma série binomial do tipo:

> ala—1) ala—1)(a—2)
(14 )" g:()( )x —1+am+Tx2+ al a4+ (3.23)

em que:

a ala—1)(a—2)---(a—k+1)
(1) -sto=nis »

_ 2 _ 7 ~ . ~ )
em que x = 0.2M* e a = 5. Portanto a expressao final de ) para a aproximagao por série

2 [ 7/2 ) garazen
kzzjl ( k ) 0.7

binomial é igual a:
25 7/2 ok 2
Q=P|X L (0.2M*)"| =0.7PM

k=1

e [ 7/20) (02m2)t
o-a |8 () e

Expandindo a série da equacgao anterior até o termo de 6% ordem e adaptando o

(3.25)

denominador deste termo (que seria 1600, mas é substituido por 2100, para aproximar a

série infinita), a Equacao 3.18 pode ser finalmente aproximada pela seguinte expressao:

Q=0q 1+%2+%4+L6 (3.26)
N 4 40 2100 '
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A Equacao 3.26 é utilizada nesta dissertagao, pois é uma excelente aproximacao
da pressdo dindmica para a faixa M € [2;4], conforme pode ser visto na Figura 13. Além
disso, ela facilita o desenvolvimento da representacao em espacgo de estados, conforme é
mostrado mais adiante. Para facilitar a notacao, define-se o seguinte termo (o(M)) para o

polinémio em M, que multiplica Q'

M2 MY MS
=1+ e 2
’ <+4+4o+2100) (3.27)

A maioria dos autores utiliza a simplificacdo ¢ = 1, porém essa é uma simplificagao

grosseira e nao capta o comportamento real da pressao dinamica.

Comparacgao entre Q exato e Q aproximado

. «10°8 para h = 6096m

Q exato (h=6096m)

= = Q aproximado (h=6096m)

w L w

Pressédo Dindmica {(Q) [N/m?]
M

2 2.5 3 3.5 4
Numero de Mach (M)

Figura 13 — Pressao Dindmica em funcao do Nimero de Mach (h = 6096m).

A seguir, sdo desenvolvidas as equagoes dos coeficientes aerodinamicos. Cada um dos
coeficientes aerodinamicos é dado por uma funcao nao linear das variaveis aerodinamicas,

conforme Equagao 3.28:

Ci - f(aaﬁa M7 5a76675T7p7Q7T) (328)

Fazendo-se uma aproximacao linear dessa funcao utilizando derivadas parciais em
torno de qualquer ponto de operagao ([a, 3,94, ¢, 0y, D, q,7]), chega-se a representagao

matricial dada pela Equacgao 3.29:
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Aa
ACX ICx oCx 0Cx oCx ICx Aﬁ 9Cx 0Cx oCx Ap
da o8 8%, 9%, 0o, op dq or
~ | acy acy acy acy aCy aCy 9Cy 9Cy
ACy | ~ da o8 85, 85 86, Adg | + op dq or Aq (3 : 29)
aCy; 0Cy 0Cy 9Cy; 9Cy aCy; 0Cy; 0Cy
ACy 9o 0B 06, 06, 06 Ad, op  oq  or Ar
A6,

que pode ser reescrita como 3.30 ao se escolher como ponto de operacao a origem, i.e.
[O{, 57 5@’ 567 57‘7])7 q? T:I = [07 07 07 0’ 07 07 07 O]‘

(6]
Cx Cxo Cxa ngs Cxs, Cxs. Cxs, Ié] CXp CXq Cxy P
Cy | = | Cyo | +| Cva Cys Cys, Cys. Cys, da Jr% Cyp Cvq Cyy q (3.30)
Cy Czo Cza CZ,H Ozaa Cz(se CZ(L de CZp CZq Czr r
Or
em que Cj; = aac; e D corresponde ao didmetro da sec¢ao transversal do missil (também

chamado de comprimento de referéncia). Esses coeficientes parciais ainda sao altamente
nao lineares nas variaveis aerodinamicas e geralmente sao descritos por polindmios de
até 3° grau. Seus valores sdo determinados experimentalmente em tuneis de vento. O
leitor atento pode perceber que nao ha derivada em relacao ao ntimero de Mach, mas
cabe mencionar que essa dependéncia (em relagao ao nimero de Mach) se encontra nas
expressoes individuais de cada coeficiente, ou seja Cy; = f(..., M, ...). Na Equacdo 3.30, os
termos que multiplicam angulos sao os chamados coeficientes de estabilidade, ja os termos

que multiplicam taxas angulares, sao denominados de coeficientes de amortecimento.

Devido a simetria do missil, as seguintes igualdades, dadas pela Equacao 3.31, sao

verdadeiras para os coeficientes aerodinamicos:

CZa = OYﬂ
Cyzs, = Cys, (3.31)
C’Zq = CY’I’

Outros coeficientes da Equacao 3.30 podem ser desprezados (sdo praticamente

nulos) e a equacgao final para os coeficientes de forca aerodinamica é dada por 3.32.

«
Cx Cxo 0 0 0 O 0 B 0 0 0 D
Cy |=| 0 |+] 0 Cysg 0 0 OCys ||6|+z2, |0 0 Cvrl||q (3.32)
CZ 0 CZa 0 0 Cz(se 0 (Se 0 CZq 0 r

&
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3.2.6 Forca de Propulsao

A forga de propulsao de um missil é fornecida pelo motor e pode ser descrita por
um vetor atuando no bocal de saida do propulsor. Ela nao é constante em todo o voo
do missil e seu valor pode ser descrito por um grafico temporal conhecido pelo projetista.
Uma representacao da forca de propulsao atuando em um missil pode ser vista na Figura
14:

Figura 14 — Vetor de propulsao, adaptada de (1).

Alguns tipos de misseis tém capacidade de direcionar a for¢a de propulsao por
meio de ajuste do bocal de saida dos gases de propulsao, o que é denominado de Controle
de Vetor de Propulsao, ou TVC (do inglés Thrust Vector Control). Nessa dissertagao,
considera-se o modelo mais simples em que o vetor de propulsao passa pelo CG do missil e
¢ direcionado no sentido positivo de X;. Dessa forma, elimina-se completamente os efeitos
de torque/momento que seriam provocados caso o vetor fosse orientado de outra maneira.

A Equagao 3.33 apresenta as componentes desse vetor:

Por simplificacao:

T T

X X (3.33)
T= Ty T = 0
T, 0

3.2.7 Forca Gravitacional

O vetor da forca de gravidade atua no CG do missil e aponta para o centro da Terra.
Sua orientacao é dada conforme representado na Figura 15. Por meio de transformacao de
coordenadas, é possivel decompor esse vetor de forca gravitacional em cada um dos eixos

do corpo do missil, cuja expressao ¢ dada pela Equagao 3.34.
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:‘mg
mg /

A Zimg = Mg COs O cos @

0 .
N % 7’/ > Lb

N Xypg = mg senb

~ y - ~
Ny Vimg = mgsen¢ cos 0

Vb

Figura 15 — Decomposi¢ao do vetor de aceleragiao gravitacional, adaptada de (1).

Wy | 0

Wy | =[R]]| o

Wy mg
- (3.34)
[ Wx ] —senf

Wy | =mg | sen¢cosf

Wy cos ¢ cos 6

3.2.8 Momentos e Coeficientes de Momento Aerodinamicos

De maneira similar a utilizada para definicdo das forgas aerodindmicas, define-
se agora os momentos aerodinamicos, cuja expressao € dada pela Equacao 3.35 e que

dependem dos coeficientes aerodinamicos de momento.

LA Ol
My, | =QSD| C, (3.35)
Na C,

Cada coeficiente de momento é uma funcao nao linear das variaveis aerodinamicas,
conforme 3.36.

C’i = f(aaﬁa M7 5aa56757‘7p7Q7r) (336)

Utilizando de derivadas parciais, chega-se na seguinte aproximagao linear, represen-
tada de forma matricial por 3.37.

A«
oc, 9C, oC,  9C,  9C o¢, 8¢, 9G,
AC, da 98 86, Do, 8oy Ap ap dq ar Ap
~ | 8Cm 8Cm 8Cwm OCm  OCm Cpm  9Cpm  ICm
AC,, |~ | &= %K n G5 5 S Ad, | + G Bl e Agq (3.37)
9C, 9C, 9C, OCn OCn 9C, 9C, 9Ca
AC, da 08 06, 96. 6, Ad, op  dq  or Ar
AJ,
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Escolhendo a origem como ponto de linearizagdo, chega-se na representagao final
dada por 3.38:

(6]
@ Cio Cip Cy, Cis, Ci, B Cp Cq Cp P
Cm = Cma Cmﬁ Cméa szie Omar 5@ + % Cmp Cmq Cmr q (3 . 38)
Cn Cna Cn B Cn(S a Cn5 e Cnér 66 Cnp qu Cnr r

or

Novamente, devido a simetria do missil, as seguintes igualdades sao verdadeiras

3.39:
Cnﬂ = _Oma
Cnér = Cméﬁ (339)
Cnr = C’mq

Dessa maneira, e dado que alguns dos termos podem ser desprezados, chega-se a

representacao final dada pela Equacao 3.40:

«
C 1 0 0 C 16 0 0 ﬁ Clp 0 0 P
Co|=]1Cna 0 0 Cuns. 0 ba | +32| O Cug O q (3.40)
Ch 0 Cup 0 0 Cu || 9 0 0 C,

oy

3.2.9 Momentos Devido a Variacdo do Centro de Gravidade

Na Secao 3.2.4, foi informado que é assumido que o missil possui massa aproxi-
madamente constante, mas na realidade sabe-se que durante o processo de queima do
combustivel a massa varia de um maximo até um minimo, quando entao a propulsao cessa
e a massa permanece constante, o que é chamada de fase pos-queima. Dependendo do tipo
de combustivel e do projeto do missil (que pode prever mecanismos de compensagao de
alteracao do CG), essa varia¢ao é pequena e nao produz momentos induzidos devido &
variacao do CQG, o que provocaria um braco de alavanca entre a origem do sistemas de
coordenadas em que as equagoes de forga sdo formuladas e o novo CG. A Equacao 3.41
mostra a férmula do momento devido a variacao do CG. Note que apenas as forcas em Y,
e Z, provocam momentos, ja que as forcas em X, continuam passando pelo novo CG, que

se desloca longitudinalmente.



Capitulo 3. Classificagio, Descricao e Modelagem de Misseis 76

Laeg oo
Mpacq D —Cy | Acg (3.41)
NAcg CY

Nessa dissertacao, essas componentes de momento induzido sao desprezadas, pois

considera-se Acg = 0.

3.3 Modelo Dinamico 6-DOF do Missil

Nesta secao, o modelo completo na representacao em espaco de estados para a
dinamica 6-DOF é estabelecido, a partir das equacoes das se¢oes anteriores e a partir das

equacgoes de movimento dadas pela 2% Lei de Newton, expressa pela Equacao 3.42:

F— i[ﬂe — i[vaL = m[%k = m([Clg—ch—l—cU X VM)
(3.42)
M = i[ﬁ}e - [ﬁ}b—ﬂv < H

em que p é o vetor de momento linear e H ¢é o vetor de momento angular, os subindices
e (Terra, referencial inercial) e b (corpo do missil, referencial ndo-inercial) servem para

indicar em qual referencial esses vetores estao representados.

As derivadas do vetor V), sdo as aceleragoes no referencial do corpo e expressas

por:

- U
AV .
b w

O vetor de momento angular tem as seguinte componentes:

H=|Hy | =13 (3.44)

Ia: _]zy _Ixz
—I,. | =1" (3.45)

yz
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Devido a simetria do missil, todas as componentes de produto de inércia (fora
da diagonal principal) sdo nulas e I, é igual a I,, portanto, o formato final do tensor de

inércia ¢ o seguinte:

1

8

o O

(3.46)

o o

0
0

By

Os produtos vetoriais de @& x Vi e @ x H sio expressos pela Equacao 3.47 abaixo:

0 —-r ¢ U qw — 71V
GxVy=|r 0 —p v | =| ru—pw
¢ p 0 w pv = qu
(3.47)
qHz — rHy 0 —r gq I, 0 O P 0
Gx H= rHxy —pHz | = T 0 -p 0 I, 0O q|=|pr(l—1,)
pHy — QHx -¢ p 0 0 0 I pq (L, — I)

em que se faz uso da matriz antissimétrica dada pela Equacao 3.48, para representar a

operacao de produto vetorial na forma matricial:

p 0 —r ¢
@], =1 ¢ = r 0 —p (3.48)
r —q p 0

X

E necessario calcular a derivada do momento angular no referencial do corpo, dada

pela Equacao 3.49:

) ) L 0 o][p Lp
aH ©Wo_ta=|o 1, 0l I, (3.49)
e _— = o = — .
dt dt v q vl
b 0 0 I, I

Os vetores de for¢ca e de momento podem ser decompostos nas suas componentes

em cada um dos eixos coordenados e expressos por:

> Fx > Mx
F=|YF M=| Y My (3.50)
S Fy > My

A partir das equacoes anteriores, a Equacao 3.42 pode agora ser reescrita por:
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_ZFX U 0 —r ¢ U

>Fy | =m v+ r 0 —p v

S Fy w —q p 0 w

_ (3.51)
[ S My L 0 0 [p 0 —r ¢ L 0 0 [p

My | =0 I, 0 g|+| r 0 —p 0 1, 0

Y. My 0 0 I, 7 -q p 0 0 0 I,

Isolando as derivadas dos 6-DOF no lado esquerdo da igualdade, chega-se na

representacao dada pela Equacao 3.52:

U 0 r —gq U > Fx

v|i=-r 0 p v +% > Fy

w g —p 0 w > Fy

' (3.52)
[ L ool fTo + =1l o ollyp S My

g|=1]10 1, 0 -r 0 p 0 I, 0 q |+ | XMy

7 0 I, g —p O 0 0 I, > My

Conforme informado na Secao 3.2.4 (pag. 66) o missil estd sujeito a atuagao de 3
forgas (aerodindmica, propulsao e gravitacional) e de 2 momentos (aerodindmico e devido
a alteracdo do CG), portanto, o somatério de for¢as e momentos é dado pela Equagao
3.93:

| Y Fy F3 Tx Wy
SE | = | FA+| Ty | + | Wy
Y Fy F3 Ty Wy
) (3.53)
Y My La Lieg
My | = | My | + | Mag
> My Ny Nacg

Agora, é possivel escrever as equagoes dinamicas 6-DOF que regem o comportamento
do missil sujeito as forcas e momentos externos. Porém, devido a dependéncia de muitos
coeficientes em relagao a «, 5 e M, para simplificar a analise, é necessario realizar uma
ultima mudanca de coordenadas, de retangulares para polares, dessa forma as componentes
[41,0,1] podem ser convertidas em [d, B, M } Para isso, é necessario calcular as derivadas
do angulo de ataque, do angulo de derrapagem e do nimero de Mach, dadas pelas Equagoes
3.54 e 3.55.
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é'z _ 1 —sen 0 Cos Z (3.54)
I6] ViMcos 3 | —cosasenBcosB cos’3 —senasen [3cosf3
. U
M:VM:i[cosacosﬁ sen 3 senacosﬁ] 0 (3.55)
|22 , '
w

Uma equacao que precisa também ser incluida no modelo corresponde a relagao
entre a velocidade angular do missil e a taxa de variacao dos angulos de Euler, dada pela

Equacao 3.56:

(b 1 S¢t9 C¢t9 P
0 |=10 ¢ —54 q (3.56)
@b 0 sg/co cy/co r

em que para tornar a notacao mais legivel, as fungoes trigonométricas sen(-), cos(-) e tan(-)

foram substituidas pela notacao s, ¢ e t, respectivamente.

Por 1ultimo, é necessario incluir a equagao da posi¢ao do missil no referencial inercial,
principalmente para que seja possivel calcular a altitude h devido a dependéncia que existe

para p e Vi. As Equagdes 3.57 e 3.58 apresentam essa dinamica:

T u
=Ry | v
Z w
(3.57)
iy CaCaCCy + S (S3SCy — CSy) + SaCp (CopSeCy + SpSy)
U | = | caCacosy + S (SeSeSy + CoCy) + SaCs (CpSeSy — SpCy) | VeM
z —CaCBSe + S354Co + SaCBCHCH
Utilizando-se a igualdade h = —z, chega-se na seguinte equagao dindmica para a
altitude:
h= (CaCpSe — S3SeCo — SaCaCeCy) VM (3.58)

A Equacao 3.59 apresenta o modelo em espaco de estados da dindmica 6-DOF

completa.
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& [0 0 ﬁp‘/;S[_C%;CZC“}U —Culp 1 —Sqtg 0 0
B 0 0 5-pViS[=Cxcasy + Cycy — Czsasi)o Sq 0 —¢, 00
M 0 0 3pViS[Cxcacs+ Cyss+ CzsacglMo 0 0 0 00
P 00 s PVISDCIMo 0 0 0 00
q 00 5-pV2SDCyp Mo 0 0 Ly 00
P 0 0 o pV2SDC, Mo bl g 0 00
h 00 Vs (CaCsSo — SpSeCo — SaCpCyCo) 0 0 0 00
o 1=]00 0 1 sty cote 00
0 00 0 0 ¢ —s5 00
dq 00 0 0 0 0 00
de 00 0 0 0 0 00
oy 00 0 0 0 0 00
0 00 0 0 0 0 00
de 0 0 0 0 0 0 00
0] oo 0 0 0 0 00
0 0 0 0 0 0 (o] [0 0o o]
0 0 0 0 0 0 B 0 0 0
0 0 0 0 0 0 M 0 0 0
0 0 0 0 0 0 » 0 0 0
0 0 0 0 0 0 q 0 0 0
0 0 0 0 0 0 r 0 0 0
0 0 0 0 0 0 h 0 0 0 geom
0 0 0 0 0 0 o |+l 0 0 0 geom
0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 geom
0 0 0 1 0 0 ba 0 0 0
0 0 0 0 1 0 5 0 0 0
0 0 0 0 0 1 5, 0 0 0
w2 0 0 2w, 0 0 ba w2 0 0
0 —w? 0 0 —2w, 0 be 0 w2 0
0 0 —w 0 0 —2wn || o 0 0 w?|
T I 1 (s0sa+eseoca)
mVe Mcg A Meg
_mlvs c?\;ﬁ VLS(SQCQS;3+S¢C?\;5*C¢CQSQSQ)
ﬁv&,cacﬁ v% (—s0CaCs + SpCoSp + C4CoSaCh)
0 0
0 0
0 0
0 0
w0 [T+ 0 p (3.59)
0 0
0 0
0 0
0 0
0 0
0 0
L 0 0
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3.4 Modelo Dinamico 3-DOF do Missil

Algumas simplificacbes extras podem ser feitas no modelo para se chegar na
representacao em espaco de estados da dinamica 3-DOF. Primeiramente, é necessario
definir dois conceitos, que se referem ao movimento do missil em duas dindmicas acopladas
distintas: (a) dindmica longitudinal, que consiste na movimentagao longitudinal do missil
no plano vertical (X,, Z,) e a rotagdo em torno de Y, (arfagem); e (b) dindmica latero-
direcional, que consiste na movimentagdo do missil no plano horizontal (X3,Y;) e as

rotagoes em torno de X, (rolagem) e de Z, (guinada).

Igualando-se a zero todas as varidveis relativas a dinamica latero-direcional, chega-se

na Equacgao 3.60 para a dinamica longitudinal:

3= pVS [~Cxsq + Czca) 0

a 0 10 0 0 o
M 0 5-pViS[Cxca+Czsa) Mo 0 0 0 0 M
g 0 21 PV2SDCp Mo 00 0 0 q
hl=10 Vs, 00 0 0 h
6 0 0 10 0 0 0
o 0 0 00 0 1 b
0 0 0 00 —w? —2Cw, b

I C(3.60)

0 mivsca —Viss7

0 0 0 geom
+1 0 0 0 T

0 0 0 g

0 0 0

w? 0 0

em que 0 =6, e T'=Tyx. A variavel v = 6 — « é chamada de dngulo de trajetoria de voo.
O modelo de missil adotado neste trabalho possui sensores (giroscopio e acelerémetro),

capazes de medir as seguintes variaveis de saida, dadas por 3.61:

az

y = {q] (3.61)

Por fim, as expressoes dos coeficientes aerodinamicos C'x, Cy e C,,, utilizados nas
Equacoes 3.16 (pag. 68) e 3.35 (pag. 74), para o modelo de missil teérico empregado nessa
dissertagao sao dados pelas Equagoes 3.62 e foram retirados de Mracek e Cloutier (19) e
(20):
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CX = Ay
Cyz =a.a®+b.alal +c. (2 — %) a+d,0 (3.62)

Crn = ama® + bpa|a| + ¢, (—7 + %) a+d,d+ eng
Os valores dos coeficientes polinomiais sdo mostrados na Tabela 3

Tabela 3 — Coeficientes polinomiais aerodinamicos para a Equacao 3.62

Forca Axial (Cx) | Forca Normal (C7) | Momento de Arfagem (C,,)
a; = -0,300 a, = 19,373 am = 40,440
b, = -31,023 by, = 64,015
¢, = -9.717 ¢ = 2,922
d, =-1,948 dp, = -11,803
e = -1,719

A Tabela 4 apresenta as caracteristicas fisicas do missil teérico, também retirada
das referéncias (19) e (20):

Tabela 4 — Caracteristicas fisicas do missil

Simbolo Nome Valor
I, Momento de Inércia 247,44 kg.m?
S Area de Referéncia 0,04088 m?
D Comprimento de Referéncia 0,2286 m
m Massa 204,02 kg
g Gravidade 9,80665 m /s>

A Equacao 3.60 é a equacao completa para a dinamica 3-DOF, considerando a
propulsao e a gravidade. Esta é a equacao utilizada para a simulagdo nao linear do missil
no plano longitudinal. Para o projeto do controlador MPC para a dinamica longitudinal, é

possivel simplificar ainda mais o modelo.

Como o controlador projetado possui um horizonte de predi¢do de N = 8 amostras
a frente e o tempo de amostragem para o piloto automatico é Ty = 20 ms, isso implica
uma janela mével de predi¢ao de 160 ms, portanto, o modelo de predigao, a ser utilizado
pelo controlador, pode ser simplificado de maneira que essa simplificagdo nao implique
em grandes erros de predi¢ao. Desde que o controlador tenha acesso ao estado atual por
meio de um observador de estados ou através da medicao direta, é possivel utilizar um
modelo aproximado para predi¢ao, ja que o problema de otimizacao é solucionado a cada
amostra e apenas o sinal de controle w, que ¢ o primeiro elemento da sequéncia calculada,

¢é aplicado no instante k, e no instante k + 1, uma nova solugao, a partir das medigoes
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atuais, sera calculada. Portanto, apresenta-se abaixo as simplificagoes nas equacoes que

sao utilizadas pelo modelo de predi¢gao do controlador.

1 ¢y
Ve M (3.63)

Sq ~ 0
para a < 1
Co R
Como a derivada da altitude é aproximadamente nula, a partir das aproximacoes
da Equacao 3.63, e o nimero de Mach depende apenas da altitude h (nos termos p e V)
e do préprio niimero de Mach, isso implica que o niimero de Mach pode ser considerado
uma variavel autonoma. Sua equacao pode, entao, ser retirada da dindmica do sistema.
Dessa forma, M e h sdo consideradas varidveis exdgenas, e sao estimadas/medidas para
escalonamento dos termos internos da matriz A do modelo em espaco de estados quasi-LPV

dado pela Equacao 3.64.

G pViS [a-02 + b [a +c. (2 - &)] Mo 1 S-pV.Sd. Mo 0 a
q 552 PVESD [0 4 b 0] + e (=7 + 51)| M20 3 pV2SDeyM?o J-pV2SDd,M?0 0 q
6 0 0 0 1 5
0 0 —w? —2w, | | 6
0
[ [ (3.64)

&
ey

E possivel observar que os termos da Matriz A sdo dependentes também do angulo
de ataque (), que é uma variavel endégena e nao pode ser isolada da dindmica, dai a

denominacao quasi-LPV.

Um modelo aproximado para a predi¢ao das varidveis de escalonamento (M, h) é

mostrado a seguir:

M = 3=pViSa, M?o

o (3.65)

A Equacao 3.66 apresenta, explicitamente, a dependéncia dos termos da matriz

A com relagao as varidveis de escalonamento («, M, h). Essa é a representagao usual
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encontrada em muitos trabalhos de controle da dinamica longitudinal de misseis conforme
apresentado por Pellanda et al. (23), com a diferenga de que sao introduzidos um termo
de amortecimento M (M, h), a dependéncia dos termos em relagao a altitude h, e o termo
o(M) que, diferentemente dos trabalhos de outros autores, nesta dissertacao nao ¢ utilizada

a aproximagao o(M) = 1.

é Zolct, M, Yo (M) 1 Zs, (M, R)o(M) 0 a 0

j My(a, M, h)o(M) |M/(M,h)o(M)| Ms(M,h)o(M 0

i | _ | Mo M o) [, B ()] MM, ) (M) 010 s (306
) 0 0 0 1 ) 0

b} 0 0 —w? —2Cw, b w?

Assim, dois modelos sao utilizados pelo controlador MPC proposto, um modelo
completo utilizado para simulacao e atualizacao do estado interno do controlador, dado
pela Equacao 3.60, e outro modelo simplificado para predicao, utilizado no OCP, dado
pelas Equacoes 3.64 e 3.65. O modelo simplificado de predi¢ao tem a funcao, dentre outras,
de permitir a obtencao da solucao 6tima de maneira mais rapida, eliminando variaveis,
reduzindo a dimensao do problema e eliminando nao linearidades irrelevantes, tornando o
problema aproximadamente linear (dentro da janela de predi¢ao). Dessa forma, o OCP
se torna, possivelmente, convexo (dentro da janela de predi¢do). No Capitulo 4, a seguir,
sao apresentadas algumas consideragoes adicionais sobre o OCP, especificamente sobre
as matrizes de ponderacao e sobre o modelo de predi¢ao, que devem ser satisfeitas, para

garantir a convexidade da funcao custo.
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4 CONTROLE DE MISSEIS

Neste capitulo, é apresentado de maneira simplificada o funcionamento do sistema
de controle de misseis e a integracao entre o piloto automatico e o sistema de guiamento.
Sao apresentados os desafios e requisitos especificos para este tipo de aplicacdo, tais como
os limites fisicos do atuador e limites estruturais do missil, além das especificacoes de
desempenho que impdem restri¢coes adicionais ao problema. Em seguida, sao apresentados
os resultados das simulagoes para o sistema nominal utilizando a dinamica longitudinal
desenvolvida no Capitulo 3. Por ultimo, para relacionar este trabalho com os trabalhos
anteriores de Simoes e Cavalcanti (16, 2), o modelo é adaptado para permitir uma
comparagao de desempenho entre os dois controladores. O controlador projetado por
Simoes e Cavalcanti (16, 2) é um controlador quasi-LPV que utiliza uma nova técnica de
controle robusto (especificamente a sintese IQC estruturada baseada em otimizac¢ao nao
diferencidvel) para o problema de controle do missil. Nesse trabalho, os autores modelam
as nao linearidades e incertezas da planta por meio de operadores IQC estruturados e
buscam atender as especificagoes de desempenho no dominio do tempo por meio de fungoes
de ponderacao frequenciais (via anélise de sensibilidade mista). No texto que se segue esse

controlador ¢ denominado de Kjgc.

4.1 Sistema de Controle de Misseis

4.1.1 Diagrama de Blocos

A Figura 16 apresenta o diagrama de blocos simplificado do sistema de controle de

misseis.
. r — — | 2l
. com com
RSls;tema det /1 _ Sistema de | aZ _ Piloto 5 _ Atuad 5 _ Pl |
asdreamen 0 Guiamento | Automatico o tuador . anta
o Alvo | |
A | A |
X, y 9’ q l dz.q Sensores do I
I Missil |
R — J

Figura 16 — Diagrama de blocos do sistema de controle de misseis.

em que (z,y) corresponde as coordenadas do missil no referencial inercial, e A é o dngulo

da linha de visada (ou LOS, do inglés Line-of-Sight), que é referente ao angulo entre a
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linha imagindria que conecta o sensor de rastreamento (geralmente um radar) e o alvo, e o

plano (X, Y.) do referencial inercial.

O missil é equipado com sensores capazes de fornecer medicoes de estados internos
e da posicao do alvo, para os diferentes sistemas de controle. O sistema de guiamento
recebe a informacao de posicao relativa do alvo e de atitude e velocidade angular do missil,
em seguida, ele determina um comando de aceleracao para que o missil se direcione ao
alvo. O piloto automatico recebe esse comando de aceleracao e determina comandos de
deflexao de aleta para que as forgas aerodinamicas de fato produzam a aceleracao desejada.
Devido a dindmica e restri¢oes fisicas do atuador, é incluido um bloco separado para
expressar essas caracteristicas. Por ultimo, o angulo de deflexao efetivo das aletas produz
variagoes de pressao na superficie aerodinamica do corpo do missil e o missil é efetivamente
movimentado no ar. A proxima secao apresenta de forma detalhada os desafios e requisitos

especificos para o controle de misseis.

4.1.2 Desafios e Requisitos Especificos

As restricoes tipicas para este tipo de aplicacido consistem em:

o Limite maximo de deflexao das aletas: o atuador possui um limite fisico, e
mesmo que o controlador demande uma deflexao maior, o atuador é saturado em
um valor maximo ou minimo de deflexdo. Esse limite fisico é imposto no projeto do
missil para impedir que o atuador provoque manobras com altos angulos de ataque,
as quais poderiam provocar a perda de sustentacao (stall). Geralmente, o valor de
angulo de ataque critico, em que pode ocorrer stall, estd entre 15° e 20°. Para o
modelo de missil teérico utilizado, isso implica em um limite de 6 = £30°, porém,
para fins didaticos, adota-se um limite de § = +45° que é o valor que provoca o

maximo angulo de ataque de £20°.

« Taxa maxima de deflexdo das aletas: geralmente o atuador é capaz de se
movimentar rapidamente (tipicamente de 500 °/s) e essa taxa de variagao real quase
nunca ¢ atingida, o que geralmente se faz é definir uma taxa maxima de variacao
bem inferior ao limite fisico (e.g. de 50 °/s), para evitar excitar modos de vibragao de
alta frequéncia nao modelados além de evitar, também, manobras agressivas (altas
aceleragoes estruturais), devido a resposta de fase ndo-minima, para comandos em

degrau.

o Limite maximo de aceleragao: apesar do missil ser considerado como um corpo
rigido, caso o missil seja submetido a aceleracoes elevadas, pode ocorrer deformacgoes
estruturais significativas capazes de alterar o comportamento dindmico temporaria-

mente (regime eldstico) ou mesmo deformar plasticamente o missil.
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« Limites de envelope de voo: como as equagoes do modelo desenvolvido no Capitulo
3 (principalmente as dos coeficientes aerodindmicos) sao validas para valores limitados
de angulo de ataque, nimero de Mach e altitude, esses limites devem ser considerados
na descricao do OCP. Além disso, especificamente no caso do angulo de ataque, caso
o valor exceda o limite (chamado de dngulo de ataque critico), o missil poderd entrar

em stall e perder a sustentacao aerodinamica.

Outros limites podem ser considerados, dependendo da aplicacdo especifica, porém,

a lista acima engloba as principais restri¢goes desse tipo de aplicacao.

Para descrever essas restricoes no OCP, é possivel trata-las em duas classificagoes:

« Restrigdes Suaves (Soft Constraints): Sao inseridas no problema de otimizagao
por meio de varidveis de folga (slack variables) e tenta-se minimizar a diferenga entre
o valor da variavel de decisao e o valor limite. Em outras palavras, qualquer violacao
da restri¢ao deve ser minimizada (penalizada). A vantagem desse tipo de abordagem
¢ que o programa de otimizacao tentara encontrar uma solugao viavel mesmo que
essa solugao viole um pouco a restricao, isso tipicamente se traduz em um maior

espago de solugoes viaveis.

« Restricoes Rigidas (Hard Constraints): Sdo inseridas no problema de otimiza-
¢do por meio de restricoes de desigualdade. Essas restricoes impoem dificuldades
adicionais na obtencao da solu¢cdao do OCP e podem, a depender da caracteristica
do problema e da fungao custo, tornar o problema inviavel quando as restri¢goes

estiverem ativas.

Nesta dissertagao, foram consideradas as restri¢oes descritas na Tabela 5, para o

problema de controle do missil tedrico apresentado no Capitulo 3:

Tabela 5 — Restri¢goes do OCP para o modelo teérico de missil

Variavel Restricao Tipo
Maxima deflexao -45° < § < 45° Rigida

Taxa maxima de deflexdo | -50°/s < 0 < 50°/s | Rigida

Para nao restringir demasiadamente o problema, nao foram incluidas restri¢oes para
as demais variaveis, porém € importante esclarecer que para os cenarios tipicos simulados,
as restri¢oes adicionais da Tabela 6, foram (quase sempre) atendidas, ou levemente violadas,

apesar de nao estarem consideradas diretamente na descricao do OCP.
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Tabela 6 — Restri¢gdes adicionais para o modelo tedrico de missil, ndao consideradas no OCP

Variavel Restricao Tipo
Angulo de ataque | -20° < a < 20° | Suave
Numero de Mach 2<M<A4 Suave
Altitude 0 <h<1lkm | Suave
Aceleragao normal | -40g < az < 40g | Suave

4.2 Controle de Misseis Utilizando MPC

4.2.1 Superficie de Equilibrio

A superficie de equilibrio pode ser definida como o conjunto de pontos no espaco
R™ ™ em que n é o nimero de estados do sistema e m é o ntimero de entradas, que

satisfazem a condicao:

v = fons) &= ol ) =0 o
yr = h(x,, u,) yr = h(x,, u,)

Ao retirar a dindmica do atuador (ver Figura 16, pag. 85), a equacao final, da
dinamica isolada da planta, consiste apenas nas equagoes de & e ¢, conforme pode ser
observado na Figura 17. Nessa Figura, as variaveis de escalonamento M e h possuem
uma dinamica prépria, separada da planta, e sdo consideradas como entradas exogenas

(condigoes iniciais).

lMO,h

0

5 {Z}:A(a,MO,hO) + B(at, My, 1) S

_a_
L9

— - —
a
L9 ]

a,=C(a,M,,h)| |+D(a, M, k)5

Figura 17 — Dinamica isolada da planta.

Portanto, no caso da dinamica longitudinal do missil, a superficie de equilibrio é o

conjunto de pontos em R3, que satisfazem o seguinte sistema de equacoes:
6 = 5.9 (ho) Va (ho) Moo (Mo) SCy (av, Mo, 8) + g =0
q = 519 (ho) V2 (ho) Mio (Mo)SDC, (v, My, q,6) = 0 (4.2)

az = 3 (ho) V2 (ho) Mo (Mo)SCs (e, Mo, 8) = az™
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Para cada a%™, e dada uma condicao inicial (M, hg), existe um tnico ponto de

equilibrio, em que & e ¢ sao nulos em regime permanente e «, g e J satisfazem o sistema

de equagoes 4.2.

O sistema de equacoes anterior é nao linear e precisa ser solucionado através de
métodos numéricos. Trata-se de um sistema de 3 equagoes e 3 incégnitas («, g, d) e foi
verificado que possui solugao real tinica para a seguinte faixa de operagao ay™ € [—350; 350],
My € [1,5;4,5] e hg € [0; 11km].

Portanto, o ponto de equilibrio é caracterizado pela terna:

@) = o, ¢ 8] (43)

e a saida, pela seguinte igualdade:

yr = h(zp,u,) = ay™ (4.4)

Apés solucionar o sistema de equagoes 4.2 para cada trio (a¥™, My, ho) da faixa
de operacao em que h4 solugao tnica, e considerando hy = 6.096 m, chega-se as solugoes

para as variaveis (o, g, 0,) mostradas nas Figuras 18 a 20.

Angulo de ataque ()

D
0
i 2o
)
)
40 04
%% 120
20
® 0
=
£ Z-1.72943
.20
-40 |
S

\00

Figura 18 — Valores de equilibrio do angulo de ataque para diferentes valores de aZ™ e

Para interpretar essas figuras é simples, dada uma aceleragdo a; comandada (pelo
sistema de guiamento), uma velocidade inicial (M) e uma altitude inicial (hg), determina-
se quais sdo os valores de referéncia dos estados e do sinal de controle (., u,), que o piloto

automatico deve atingir. Entdo o controlador resolve um problema de otimizacao (Py) e
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Velocidade angular de arfagem (g, )

40

30

50

a[/s]

Z -6.03678

Figura 19 — Valores de equilibrio da velocidade angular de arfagem para diferentes valores
de a@™ e My (ho = 6.096 m).

Angulo de deflexio do atuador (8,)

100

100

50

delta [°]

X3
Y 100
Z0.728771

-100

RS
2 B

M, 45 i
>y o

Figura 20 — Valores de equilibrio do angulo de deflexdo da aleta de arfagem para diferentes
valores de a¥™ e My (hy = 6.096 m).

determina qual a sequéncia de comandos de entrada (u*) que deve ser aplicada ao sistema
para leva-lo do estado = para o estado =, em até N intervalos de amostragem atendendo
critérios de desempenho e robustez e considerando as restricdbes do problema. Apenas o
primeiro valor dessa sequéncia u € aplicado no instante atual e no instante seguinte o

problema de otimizagao é novamente solucionado para os novos valores de a%™, My e hy.

Desde que os valores de a%™, My e hy estejam nos limites da faixa de operagao, o

vetor (z,,u,) ¢ um ponto tnico em R?, localizado em algum lugar definido pelas superficies
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das Figuras 18 a 20.

Para facilitar a visualizacdo, ¢ apresentado, na Figura 21, o grafico em R?® da
superficie de equilibrio, considerando os valores de [a,., ¢, d,] para uma altitude hy = 6.096
m, M € [1,5;4,5], e comandos de aceleragao positiva (i.e. para a¥™ € [0;350]). Para
comandos de aceleracao negativa, a superficie de equilibrio é simétrica em relagdo a origem
[0,0,0]. Para outros valores de altitude, a forma da superficie de equilibrio ira variar, de

acordo com os novos valores de [, ¢, 0,-], obtidos ao solucionar o sistema de equagdes 4.2.

E incluida, na Figura 21, uma trajetoria dos estados do sistema para o comando em
degrau de aceleracao a®™ = 300 m/s?, a condicdo inicial xy = [ag, My, qo, ho, 0o, do, 50]T =
[0,3,0,6096,0,0,0]", e considerando a altitude constante, ou seja, fazendo com que, no
modelo, h = 0, dessa forma, a superficie de equilibrio permanece constante em todo
o trajeto e facilita a visualizacdo da trajetéria do estado x até atingir a superficie de

equilibrio.

Uma observagao importante, que vale ser mencionada aqui, é que alguns autores
utilizam uma abordagem separada para determinar primeiro o ponto de equilibrio (.., u,),
e em seguida a solugdo que minimiza a funcao custo (u*). Neste trabalho, adotou-se uma
abordagem unificada que é capaz de determinar a solucao 6tima sem fornecer, ao algoritmo
do OCP, o ponto de equilibrio explicitamente. Essa abordagem foi utilizada para evitar

etapas desnecessarias de processamento, reduzindo o tempo de solu¢ao do OCP.

Superficie de Equilibrio em R® [,.q,.6 I]T

1110
1100
190

180

170

-20

a,['] o 40 a, [°/s]

Figura 21 — Superficie de equilibrio em R? e trajetéria dos estados, para hy = 6.096 m.
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4.2.2 Funcao Custo e Convexidade

A funcao custo do OCP, que foi utilizada nessa dissertagao, é apresentada a seguir:

N-1
2 2 2
(e, w) = 3 (e — 2llg + llux — well) + llyy — vl (4.5)
k=0

sujeita as restrigoes de igualdade abaixo, que correspondem a dindmica do sistema:

Tr+1 = f(flfk, uk)

z(0) = zo
T, =TN (4.6)
Uyr = UN

Yn = h(ﬁN, UN) = Yr

As condigoes de estabilidade do ponto de equilibrio, expressas pelas condigoes A1 a
A9 do Capitulo 2 sdo atendidas pelas funcoes f(-), h(-), £(-), Vn(-) e V¢(-), pelas restri¢oes
X, X; e U e pela lei de controle terminal k¢(-) = u,. Portanto, o controlador MPC pode

ser utilizado para estabilizar o sistema do piloto automatico do missil.

E importante mencionar aqui, que devido ao fato do sistema ser ndo linear, é
esperado que o problema de otimizacao seja nao convexo. Como mencionado no Capitulo
2, em problemas nao convexos, um minimo local ndo necessariamente ¢ um minimo global.
Isso representa um desafio para a estabilidade do MPC, pois a teoria de estabilidade,
apresentada naquele capitulo, requer a convergéncia global do OCP, porém, conforme
Allgower et al. (8), para alcangar a estabilidade, é suficiente conseguir a diminui¢ao na
funcao custo a cada intervalo de amostragem, ou seja, a viabilidade do OCP implica

estabilidade do sistema em malha fechada.

Especificamente no caso do sistema do missil adotado neste trabalho, foi definido
um horizonte de controle de N. = 2. Isso implica que o controlador precisa determinar
apenas 2 variaveis de decisao a cada intervalo de amostragem. Isso permite a visualizacao
tridimensional de Vy(-) em fungdo das varidveis de decisao [ug, uj]. A Figura 22 apresenta
o gréafico da funcao custo Vy(-) em fungao das varidveis de decisao para a seguinte condi¢ao

inicial, demanda de aceleragao e matrizes de ponderacao:

ro=|ap My g ho 6o G SO}T:[0406096000]T ()
Y, = 300 '
P =103
Q=10%diag([0 0 1 0 0 1 1]) (4.8)
R=0
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Grafico 3D de VN em funcao de uyeu
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Figura 22 — Fungao Custo Vy em funcio de [uf, ul], para P = 1073 e modelo de predigio
nao linear.

Observa-se na Figura 22 que a fungao custo é localmente convexa, nos limites de
ug ¢ ui. Portanto, dentro da regiao vidvel (ou dominio de viabilidade), o minimo é global.

Considere agora a seguinte mudanca na matriz de ponderacao terminal P:

P=10" (4.9)

A Figura 23 apresenta o grafico da nova fungao custo em fungdo das variaveis de
decisdo e para as mesmas condigoes iniciais e demanda de aceleracao anteriores. Observa-se
agora que, nos limites da restricao para uj e uj, a funcao é nao convexa e possui 2 minimos
locais. Dependendo do ponto de partida do problema de otimizacao, o gradiente pode
fazer com que a solugdo divirja da solugao correta (minimo global) e estacione em um
minimo local. As Figuras 22 e 23 foram apresentadas para mostrar ao leitor que a escolha
das matrizes de ponderagao tem um papel fundamental na convergéncia e estabilidade do

sistema controlado pelo MPC Nao Linear.

Uma outra abordagem que pode ser utilizada para tornar o problema de otimizagao
convexo, descrita por Berberich et al. (41), consiste em obter um modelo linearizado do
sistema nao linear original, utilizando uma aproximagao de primeira ordem por derivadas
parciais. Esse modelo é entao utilizado para a predicao dos estados futuros e uma otimizacao
convexa pode ser realizada, levando a uma solucao global. A Figura 24 apresenta o grafico
da funcao custo para a mesma condi¢ao inicial e comando de aceleracao dos graficos
anteriores, utilizando um modelo de predi¢ao linear, linearizado em torno do estado
inicial zy. Observe nessa figura que, como esperado, a funcao custo se torna convexa e

a solugao encontrada é u* = {ug;ui} = {0,58905; —0,32725}. Como apenas o primeiro
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Grafico 3D de VN em funcao de useu,
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Figura 23 — Fungao Custo Vy em funcio de [uf, ul], para P = 107° e modelo de predigio
nao linear.

elemento dessa sequéncia é aplicado ao sistema, é possivel constatar, por comparacao
com o minimo global da Figura 23, que consiste exatamente na mesma solucao. Portanto,
um problema nao convexo pode ser transformado em convexo, garantindo a obtencao da
solucao minima global, equivalente a solucao do problema nao convexo original. No codigo
fonte, desenvolvido em MATLAB, é possivel utilizar qualquer uma das duas abordagens
apresentadas acima para tornar o OCP convexo: utilizar valores adequados das matrizes

de ponderacao, ou linearizar o sistema a cada instante de amostragem.

Grafico 3D de VN em funcao de useu

1

2500

2000

1500

X 0.58905
Y -0.32725
Z0.386012

-0.5

1

Figura 24 — Fungao Custo Vy em funcio de [uf, u}], para P = 107° e modelo de predigio
linear.
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Pode-se inferir, erroneamente, que a técnica de lineariza¢do é capaz de tornar a
solugdo do OCP mais rapida, ja que obter o minimo de um problema convexo, com modelo
de predigao linear, é muito simples, e esse minimo pode ser calculado por uma expressao
analitica. Entretanto, devido ao nimero de operagoes realizadas na linearizacao, o tempo
médio de solugao do OCP, com o modelo de predicao linear (linearizado a cada ponto
de operagdo), é 50% maior do que o tempo médio de solu¢do do mesmo OCP, com o
modelo de predicdo nao linear e matrizes de ponderacao adequadamente formuladas, para
tornar o problema convexo no dominio de viabilidade. Para o controlador MPC projetado,
o tempo médio de solugao do OCP, utilizando o modelo de predi¢ao nao linear, foi de,
aproximadamente, 5 ms, enquanto o tempo médio de solu¢ao do OCP, utilizando o modelo
de predicao linear, foi de, aproximadamente, 7,5 ms. A Tabela 7 apresenta a quantidade
de operacoes aritméticas utilizadas na equacao de ™, para cada modelo de predicao. Essa

tabela serve como referéncia para estimar o custo computacional do OCP.

Tabela 7 — Ndmero de Operacoes Aritméticas na Equacao de x™

Modelo de Predicao | Operacao | Quantidade | Total
+ 979
— 117
X 1788
= 81
xY 146
NE 1
+ 348
X

Y

N

Linear 3112

37
644
80
145
1

N3o Linear 1255

As especificagdes do controlador MPC utilizado nessa dissertacao sao apresentadas
na Tabela 8.

Tabela 8 — Especificacoes do controlador MPC projetado

Descricao Simbolo | Valor

Periodo de Amostragem T 20 ms

Horizonte de Predicao N 8

Horizonte de Controle N, 2

Ponderagao dos Estados Q 10*diag( 0 0 1 0 0 1 1])
Ponderacao da Entrada R 0

Ponderacao Terminal P 1
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4.3 Controle de Misseis Utilizado Sintese 1QC

Antes de prosseguir para as simulagoes e resultados, é importante apresentar aqui,
de forma resumida, a teoria por tras do quadro de trabalho desenvolvido por Simoes e
Cavalcanti (16, 2), e o controlador de sintese obtido por esses autores, denominado adiante
de controlador Kigc, o qual serd utilizado para comparagao com o controlador MPC

desenvolvido nesta dissertacgao.

4.3.1 Sintese IQC

A Figura 25 apresenta o diagrama de blocos da interconexao padrao utilizada para
a sintese IQC. O objetivo é encontrar um controlador K (s) que estabilize a planta nominal
de sintese P(s) (i.e., a interconexao G(s) = Fy(P, K) seja estavel), e que faca com que
o ganho do pior caso de desempenho (norma £, induzida da transferéncia w — z) seja

menor que um valor v > 0 especificado.

wa ZA

Figura 25 — Interconexao padrao para sintese IQC, adaptada de (2).

E possivel descrever matematicamente esse sistema pela seguinte equacao:

ZA wA
z|=Plw
Yy u (4.10)
wa = A(za)
u= Ky

4.3.2 Sintese LPV/LFT

Cavalcanti (2) apresenta uma abordagem para tratamento de sistemas nao lineares
que possuam uma parametrizacao do tipo LPV/LFT. A partir dessa parametrizagdo, é

possivel utilizar o ferramental da técnica IQC para essa classe de sistemas. Cabe mencionar
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que a técnica IQC nao se limita a sistemas LPV/LEFT e pode ser aplicada em sistemas

mais gerais, com outros formatos de estruturas.

A Figura 26 apresenta o diagrama de blocos da estrutura padrao de sintese LPV:

Figura 26 — Interconexao padrao para o problema de sintese LPV, adaptada de (2).

Assume-se que o sistema nao linear, a ser controlado, possa ser representado em

espago de estados da seguinte maneira:

(4.11)

H () i=A0)x+ B(0)u
ly=C@®)z+DO)u

em que # € R", ¢ um vetor de parametros variantes no tempo e as demais variaveis possuem
suas defini¢oes usuais. Nessa equacdo, para simplificar a notacgao, é omitida a dependéncia
das variaveis t (tempo) e s (varidvel de laplace). Essa representacao é conhecida como
representacao LPV, devido a sua forma linear, em que as matrizes sao dependentes do

vetor de pardmetros . Assume-se que o parametro # esteja disponivel para medigao.

Admite-se que o bloco do controlador C'(0, k) possua uma representacdo em espago

de estados na forma:

C(0, k) : {xk = A0, k)2 + Bel6, Ky, (4.12)

em que Kk € R™ é um vetor de pardmetros sintonizaveis do controlador. A ordem do

controlador deve ser escolhida previamente pelo projetista.

O objetivo da sintese LPV estruturada é encontrar um controlador C(6,x) =
Fo(K(k), Ac(0)) que estabilize o sistema em malha fechada, Fy (H(6),C(6, k)), da Figura

26, e garanta que o ganho £, induzido do canal de desempenho w — 2z em malha fechada
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seja menor do que um valor v > 0 especificado, para todas as trajetorias admissiveis do

parametro 6.

Os blocos da estrutura padrao de sintese LPV, da Figura 26, sao rearranjados para

ficarem na forma mostrada na Figura 27:

2k

—_———m— e — o

Figura 27 — Sintese LPV tranformada em um problema de sintese IQC, adaptada de (2).

em que w ¢ o vetor de entradas exdgenas, z é o vetor de saidas reguladas, y, o vetor
de saidas medidas, u, vetor de sinais de controle. Nessa figura, Ay e A,, sdo operadores
incertos que relacionam as variaveis zy e 2, nas entradas dos operadores, as variaveis wy e

wy, nas saidas dos operadores, respectivamente.

4.3.3 Sintese H,, via Sensibilidade Mista

A estrutura padrao do sistema em malha fechada, para a sintese H, via sensibilidade
mista, é representada no diagrama de blocos da Figura 28. Nessa Figura as funcoes de
ponderacao frequenciais W, (s), W,(s) e W, (s) devem ser formuladas de maneira a atender
especificagoes de desempenho, dadas geralmente no dominio do tempo. Portanto, essas
especificagoes devem ser tratadas indiretamente no dominio da frequéncia. No trabalho de

Cavalcanti (2), podem ser encontrados maiores detalhes e limitagoes dessa abordagem.

T T T
We(s) Wa(s) d W) g

ﬁ
l+
o
Y
=
=
:\
Y
«Q
o
t@\

Figura 28 — Interconexao padrao para o problema de sensibilidade mista, adaptada de (2).

Nessa figura, K(s) e G(s) sao, respectivamente, as fungdes de transferéncia do

controlador e da planta. O sinal 7 é a entrada de referéncia, e, o erro de acompanhamento
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de referéncia, u, o sinal de controle, d, a perturbacao externa, y, a saida e n, o ruido de

medicgao.

No trabalho de Cavalcanti (2), a estrutura de sintese H., adotada para o sistema

de piloto automéatico do missil é a apresentada na Figura 29:

W, Wy
We(s) Wo(s)
A A
Piloto automatico e U
Fa A e ___C
1
1
Tle |
— A Wi(s) > )——>{ [1
| ) =G [ _1] > C(0,8) 1> H(9)
|
I - T
[ o A |
BRRRRDPELEEES
q
Ui

Figura 29 — Interconexao padrao para o problema de sensibilidade mista, adaptada de (2).

O procedimento adotado em (2) para sele¢ao das fungoes de ponderagao é descrito
a seguir de maneira simplificada. Para maiores detalhes, sugere-se consultar o trabalho
original.

o Especifica-se os critérios de desempenho a serem atendidos.

o Especifica-se a forma das fungoes de ponderagao frequenciais: devem ser fungoes de

transferéncia com polos estaveis.

» Lineariza-se o sistema em torno de um ponto de operacao, geralmente o ponto médio

da faixa de operacao admissivel.

« Obtém-se um controlador K (s) que estabilize o sistema linearizado em malha fechado

e minimize a norma da transferéncia do canal de desempenho.

o A melhor selegao de fungoes de ponderagao frequenciais é aquela que minimize o

critério de desempenho e sejam estaveis.

As funcgoes de ponderacao obtidas sao apresentadas a seguir:

15.16
Wis) = —>—2
()= 71516
0.9783s% + 29.45 + 3957
W.(s) = 413
(5) 2+ 13.81s + 9711 (4.13)
0.176 x 10%s2 + 8.127 x 107s — 1.406 x 1013
Wu(s) =

52 4+ 2.913 x 10°%s + 4.033 x 10*2
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4.3.4 Controlador Krgc

Agora é possivel apresentar o controlador projetado por Simoes e Cavalcanti (16, 2),

denominado nessa dissertacao de Kiqc.

Para facilitar o entendimento, serda adotada uma notacao, nessa dissertagao, ligeira-
mente diferente da adotada por Cavalcanti (2). Primeiramente, define-se o vetor de varidveis

de escalonamento utilizado para a parametrizacaio LPV/LFT da planta, representado pelo

bloco H(f) da Figura 29:
0
:{1]:{0‘] (4.14)
0y M

Em (2), o autor adota uma parametrizacao normalizada e faz duas mudangas de
variaveis, substituindo a variavel o € [—7 /6, /6] por uma variavel normalizada 6 € [—1, 1],
e a varidvel M € [2,4] por uma varidvel normalizada § € [—1, 1], pois isso facilita o
procedimento de sintese, porém, para fins didaticos, nao sera adotada essa parametrizagao
e as variaveis a e M sao agrupadas em um unico vetor €, conforme Equacao 4.14. O
controlador projetado é de 1* ordem e a varidvel de escalonamento escolhida para o
controlador é o elemento 67, ou seja, o angulo de ataque («). A representacao em espago

de estados do controlador LTI K (k) é mostrada a seguir:

—1.134 | —0.1912 —3.889  —0.4488
K(k) =1 2.086 1.3 —0.5624 0.001138 (4.15)
0.287 | 0.01464 —0.001721 —0.4785

Em conjunto com o bloco de escalonamento, o controlador LPV final C'(6, k) é

descrito por:

KIQC = 0(9, 'Li) = ‘FE(K(FQ)v AC<0))

(4.16)
1 —0.4624 — 2.564« | —0.09315 — 0.3746ac  —2.029 — 7.105«

Kioc = 75+ X
@ 0.5215+1.823cx 1.0877 + 3.814a | 0.678 +2.376a  —0.2933 — 1.028q

Na proxima secao sao apresentados os resultados das simulacoes para diferentes
modelos, além de apresentar um grafico comparando o desempenho do controlador MPC

projetado nesta dissertagao e o controlador Kjgc, projetado por Simoes e Cavalcanti
(16, 2).
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4.4 Simulacoes e Resultados

Antes de apresentar os resultados das simulagoes, é necessario fazer algumas
consideracoes importantes. Conforme a modelagem precisa apresentada no Capitulo 3,
valida para todo o envelope de voo (faixa de operagao), o modelo desenvolvido nesta
dissertacao difere dos modelos utilizados por outros autores, pois é introduzido o termo
(M), o termo M,(a, M, h), e a dependéncia, em relacao a altitude h, nos termos da
matriz dindmica A, na representagdo quasi-LPV da Equagao 3.66 (pag. 84). Portanto,

diferentes simulagoes foram realizadas na seguinte ordem:

1. Simulagao do controlador MPC nominal utilizando o modelo desenvolvido nesta
dissertagao e considerando 7" = 0 (For¢a de propulsdo nula, apés a queima do

combustivel).

2. Simulacao do controlador MPC nominal com o modelo utilizado por Simoes e

Cavalcanti (16, 2) e comparacao de desempenho entre os controladores MPC e Kjq¢.

3. Simulacao do controlador MPC nominal para o sistema com incerteza paramétrica
politépica, para variagoes de 10% nos termos individuais do coeficiente aerodindmico

de aceleracao normal (Cz) da Equagao 3.62 (pag. 82).

4. Simulacao do controlador Ko para as mesmas incertezas do item anterior.

4.4.1 Especificacdes de Hardware e Software

Para fins de registro e facilitar comparagées com trabalhos futuros no campo de
pesquisa, a especificagdo técnica do hardware empregado nas simulagoes é detalhada
na Tabela 9, baseando-se em informagdes obtidas de (42). A Tabela 10 apresenta as
especificacoes de softwares utilizados nas simulagées. Cabe mencionar que os tempos de
solucao obtidos sao dependentes do hardware utilizado e de modificagoes nos parametros
dos algoritmos de otimizagao (e.g. nimero méaximo de iteragoes, tolerdncia, maximo tempo
de execugao, etc). Portanto, é possivel que hardwares mais potentes e algoritmos mais
eficientes, que venham a ser desenvolvidos no futuro, reduzam consideravelmente os tempos
de solucao do OCP.

Com relacao ao cédigo fonte desenvolvido, é importante mencionar que a biblioteca
CasADi, utilizada em conjunto com o MATLAB, disponibiliza métodos de geragao de
c6digo fonte de saida, em linguagem C. Isto permite a portabilidade do codigo para, por
exemplo, um hardware embarcado, ja que existem muitos compiladores C disponiveis para

diferentes arquiteturas de hardware.
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Tabela 9 — Especificagoes do computador utilizado nas simulagoes

Componente Especificagao
Processador Core 15-1235U
Cache L3 12 MB
Frequéncia Base 1.30 GHz
Frequéncia Maxima 4.40 GHz
Nicleos 10

Threads 12

TDP Max 15 W

Gréfico Integrado Intel Iris Xe Graphics
Memoria Total 16 GB

Tipo de Memoéria LPDDR4x
Velocidade da Memoria | 4267 MHz

Tabela 10 — Especificacoes dos softwares utilizados nas simulagoes

Software Versao
Microsoft Visual Studio 2022
MinGW-w64 Compiler 6.3
MATLAB R2023a
MATLAB Support for MinGW-w64 Compiler | R2023a
CasADi 3.6.3
Mosek 10.0

4.4.2 Simulacdo 1: Controlador MPC Nominal e Modelo Completo

Para esta e as préoximas simulagoes, foi utilizada a mesma entrada de referéncia.
Esta entrada de comando de aceleragao corresponde a uma sequéncia de degraus no
intervalo de 0 a 10 s. Esse sinal de referéncia permite visualizar o comportamento do
missil em toda a faixa de operagao. A Figura 30 apresenta o comportamento da aceleracao

normal, do missil controlado pelo MPC nominal, projetado nesta dissertacgao.

Note que nos instantes t ~ 7 s et ~ 9 s, o controlador nao é capaz de atender
ao comando de aceleragao. Isto se deve ao fato de que nestes instantes o limite fisico do

atuador é atingido, conforme pode ser visto na Figura 31.

A Figura 32 apresenta o comportamento do angulo de ataque durante a simulacao.
Observe que os limites operacionais sao levemente violados. Como foi explicado na Secao
4.1.2 (pag. 86), essa restrigao nao foi incluida na descrigao do OCP. E importante novamente

salientar que violagoes do angulo de ataque critico podem resultar em perda de sustentacgao.

A Figura 33 apresenta o comportamento do nimero de Mach ao longo da trajetéria
de voo. Observe que o limite M,,;, = 2 foi violado. No entanto, conforme apresentado em
Reichert (9), esse limite do niimero de Mach é apenas desejado, porém, as equagbes dos

coeficientes aerodindmicos ainda sao validas nessa regiao.
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Acelerac¢io normal (az)
40 : : :

30 ¢

20

Aceleragdo [g]

(mmm = ===

Tempo [s]

Figura 30 — Aceleracao normal comandada (--) vs acelera¢ao normal medida (az) para o
sistema nominal.

Comando de deflexdo da aleta [°]

Tempo [s]

Figura 31 — Sinal de comando de deflexao da aleta de arfagem (6°°™) para o sistema
nominal.

A Figura 34 apresenta o comportamento da taxa de deflexao da aleta de cauda.
Observe nesta figura que as restri¢coes inseridas no OCP sao respeitadas. Isso é algo
desejado para evitar a excitacao de modos de vibracao de alta frequéncia nao modelados e
manobras agressivas (que provoquem aceleragoes estruturais acima da desejada quando o

piloto automético é sujeito a comandos em degrau, devido a resposta de fase ndo minima).

A Figura 35 apresenta o perfil tipico de duragao do tempo de solugdo do OCP para

cada intervalo de amostragem. O limite 6ébvio de duracao é mostrado no grafico pela linha



Capitulo 4. Controle de Misseis 104

Angulo de Ataque (a)
25 T T T

Max

Tempo [s]

Figura 32 — Angulo de ataque (a) para o sistema nominal.

Niuimero de Mach (M)
4 T T T T

Namero de Mach

X10
Y 1.40883

0 2 4 6 8 10
time [s]

Figura 33 — Ntumero de Mach (M) para o sistema nominal.

horizontal tracejada, que corresponde ao tempo de amostragem (75 = 20 ms), ou seja, o
controlador projetado foi capaz de encontrar (com folga) uma solucao viavel, dentro do

limite de tempo, o que é desejado para a aplicacao em tempo real.

A Figura 36 apresenta o histograma de distribuicdo do tempo de processamento
por amostra. O importante a ser notado nesta figura é que mesmo no pior caso (tprec ~ 11

ms), o controlador foi capaz de encontrar uma solugao vidvel antes de “estourar” o tempo
disponivel de 20 ms.
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Taxa de deflexio da aleta (9)

50____'__,-_.T _______
40t
30 |
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Taxa de deflexdo da aleta [°/s]
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-30 ¢
-40 ¢
B0 e e e - - - U — -
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Tempo [s]

Figura 34 — Taxa de deflexdao da aleta de arfagem (5) para o sistema nominal.
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Figura 35 — Tempo de processamento a cada iteragao do problema de otimizagao para
uma simulacao tipica.

4.4.3 Simulacdo 2: Controladores MPC Nominal e K¢ Utilizando o Modelo
Aproximado
Para esta simulagao, o modelo nao linear desenvolvido deverd ser adaptado ao

modelo utilizado Simoes e Cavalcanti (16, 2). Para isso, as seguintes adequagdes devem

ser feitas:
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Histograma do tempo de processamento
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Figura 36 — Histograma do tempo de processamento a cada iteragao do problema de
otimizacao para uma simulagao tipica.

g=20
Adaptacoes | M, (M,h)=0= e, = (4.17)
do modelo o(M)=1

h=0

A seguir, sao apresentados apenas os graficos do comportamento do angulo de
deflexao da aleta (entrada) e da aceleragdo normal az (saida). A Figura 37 apresenta o
grafico da aceleracao normal, para comparacao do desempenho do controlador MPC e do

controlador Kjgc.

Observa-se na Figura 37 que o desempenho dos 2 controladores é semelhante,
com a diferenca de que o controlador Kjgc possui uma resposta mais agressiva nas
primeiras mudancas do comando de aceleracao. Por exemplo, é possivel observar nessa
figura que no instante ¢t = 0,22 s o sobressinal do controlador Kgc ¢ de aproximadamente
9,5%. Apos o instante ¢ ~ 7 s o controlador que passa a apresentar sobressinal é o
controlador MPC. E possivel melhorar o desempenho do controlador MPC, ajustando as
matrizes de ponderagao P, () e R, de modo a evitar esse comportamento indesejado. Outra
caracteristica da resposta do controlador Krgc € o pico de aceleracao para mudancas
em degrau do comando de aceleragdo (resposta de fase ndo-minima), como o controlador
Kigc nao abordou a restricao de taxa maxima de deflexao da aleta, esse comportamento
ja seria esperado. Na Figura 38, é possivel observar o comportamento de § para ambos os

controladores.

A Figura 39 apresenta o grafico do angulo de deflexdo da aleta para os dois
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] Acelerac¢io normal (az)
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Figura 37 — Aceleracao comandada vs aceleragao medida, para o sistema controlado pelo
MPC e pelo controlador Kgc.
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Figura 38 — Taxa de deflexao da aleta, para o sistema controlado pelo MPC e pelo contro-
lador K IQC-

controladores. Novamente, como esperado, o comportamento do atuador é semelhante
para os dois projetos. Isso evidencia que ambos os projetos sao excelentes para o modelo
considerado nesta se¢ao (i.e. o modelo simplificado, com as simplificagdes descritas pela
Equagao 4.17, padg. 106). Cabe lembrar que o modelo adotado nessas simulagoes nao
corresponde ao comportamento esperado da planta real, j& que muitas simplificagoes
nao realistas foram feitas. Nesse sentido, o controlador MPC se sobressai em relagao ao

Kige, pois a mudanga de modelo pode ser feita de maneira muito mais simplificada no
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controlador MPC, sem alterar qualquer parametro de projeto, apenas reescrevendo as

equagoes dinamicas.

Angulo de deflexao da aleta (§)
50 T .

40

MPC
----K(IQc)

30 r

Tempo [s]

Figura 39 — Angulo de deflexdo da aleta, para o sistema controlado pelo MPC e pelo
controlador Kjgc.

4.4.4 Simulacdo 3: Controlador MPC Nominal e Modelo Aproximado, com

Incertezas Paramétricas em C';

O modelo possui 3 coeficientes aerodindmicos (2 de forga, C'x e Cz, e 1 de momento,
Cyn), conforme Equagao 3.62 (pag. 82). Cada coeficiente aerodindmico possui seus proprios
coeficientes internos, os denominados coeficientes de estabilidade e de amortecimento,
conforme descrito no Capitulo 3, nas Equagoes 3.30 (pag. 72) e 3.37 (pag. 74). Define-se o

vetor de parametros do sistema da seguinte maneira:

p1 .
p=1: :[ax a, b, ¢, d, am by cn dy em] (4.18)

Pq

em que ¢ corresponde ao nimero de parametros e p € RY. Foi definido um politopo
de sistemas incertos, cujos vértices sao determinados por cada combinagao possivel de
variagoes dos coeficientes de Cz. Ou seja, apenas os coeficientes [a,,b,, c,,d,| variam.
Assume-se que os coeficientes individuais da equacao de C'z podem variar em +10%. Como

C'z possui 4 coeficientes, isso implica que ha 16 combinagoes possiveis.

Para avaliar o desempenho do controlador MPC na presenca de incertezas na

planta, foram feitas 16 simulagoes do modelo aproximado (ver Equagao 4.17, pag. 106),
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para cada vértice do politopo de sistemas incertos. Foi considerado nessas simulagoes
que, apesar do modelo interno do controlador e a dindmica da planta serem diferentes, o
controlador possui acesso a medi¢ao de todos os estados reais da planta, portanto, o estado
inicial zy do problema de otimizagao é sempre o estado atual (verdadeiro) da planta. A
Figura 40 apresenta o grafico da resposta de acelera¢do normal (saida) do sistema incerto

controlado pelo MPC nominal.

Observa-se, na Figura 40, que o controlador é capaz de estabilizar a planta ainda
que apresente erro nao nulo de estado estacionario, quando o comando de aceleracao é
diferente de zero. Para o comando de aceleragao a%™ = 0, o controlador MPC ¢ estavel
na origem com erro nulo em regime permanente.

Acelera¢io normal (az)
40 T T

30

20 r

10

Aceleracéo [g]
I [}

(=m—m===——

-30 1

-40
Tempo [s]
Figura 40 — Acelera¢do normal comandada (--) vs acelera¢do normal medida (az) para

16 simulacdes do sistema com incertezas paramétricas e controlador MPC
nominal.

4.45 Simulacdo 4: Controlador Kjgc e Modelo Aproximado, com Incertezas

Paramétricas em C,

Para comparacao, também foram realizadas simulac¢des do sistema com modelo
aproximado, e controlado por Kjgc, na presenca das mesmas incertezas paramétricas

descritas na secao anterior. A Figura 41 apresenta o resultado dessas simulagoes.

Observa-se na Figura 41 que o controlador K¢ apresentou desempenho superior
ao controlador MPC pois foi capaz de controlar a planta para todos os vértices do politopo
de sistemas incertos, sem erro em regime permanente e atendendo as demandas de comando

de aceleracao sem grandes diferengas em relacdo ao desempenho nominal. Observa-se que
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Aceleragio normal (az)

40

Aceleragao [g]

-40

Tempo [s]

Figura 41 — Aceleragdo normal comandada (--) vs aceleragdo normal medida (az) para 16
simulacoes do sistema com incertezas paramétricas e controlador K.

a partir do instante ¢ &~ 7 s o comportamento (esperado) de saturagao do atuador provoca

a instabilidade observada no grafico.

Para avaliar o desempenho do controlador Kjgc na presenca de incertezas de
+10% em todos os pardmetros de p (total de 10 pardmetros) foram realizadas mais
1024 simulagoes (correspondentes a cada uma das combinagoes possiveis). A Figura 42
apresenta o resultado dessas simulagoes, e é possivel verificar que nao possui diferenca
em relagdo ao grafico da figura anterior, em que sé foram consideradas incertezas no
coeficiente aerodinamico C'z. Esse comportamento era esperado, pois a equacao de saida
y=ay = 2% depende apenas do coeficiente C, e, portanto, a saida é afetada apenas

myg

por incertezas em [a,, b, c,, d,].

20 Aceleragao normal (az)

30 f

20

Aceleragao [g]
: o

-20

-30

-40

Tempo [s]

Figura 42 — Aceleragdo normal comandada (--) vs aceleragdo normal medida (az) para
1024 simulacoes do sistema com incertezas paramétricas e controlador Kigc.
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5 CONCLUSAO E TRABALHOS FUTUROS

Este capitulo encerra o presente trabalho com as conclusoes finais e faz apontamen-
tos importantes sobre as contribuig¢oes para o campo de pesquisa, limitagdes encontradas

e sugestoes de trabalhos futuros.

5.1 Conclusao

Nesta dissertacao de mestrado, é apresentado o historico de desenvolvimento da
teoria de controle MPC e suas aplicagoes. A teoria de controle MPC é apresentada de
forma resumida, e os principais conceitos e teoremas da técnica MPC foram introduzidos
de maneira didatica e fundamentada, fornecendo um arcabougo tedrico para a aplicacao
da técnica a um problema de controle nao linear de dificil solu¢ao: o controle de piloto

automatico de misseis.

Como o controle MPC Nominal é uma técnica que depende, fundamentalmente, da
modelagem dinamica precisa, do sistema a ser controlado, no Capitulo 3, é desenvolvida
toda a modelagem matematica para a dinamica de misseis. Neste capitulo, sao apresentadas
as simplificagoes realistas que podem ser feitas no modelo para o tipo de missil adotado,
um missil axissimétrico controlado aerodinamicamente por aletas. A dinamica longitudinal
de 3-DOF foi isolada da dindmica completa 6-DOF para que se pudesse projetar um

controlador MPC no capitulo seguinte.

No Capitulo 4, é desenvolvido um controlador MPC Nominal para o problema
de controle do piloto automatico de misseis e foram realizadas diversas simulagées. O
desempenho do controlador MPC projetado é comparado com o desempenho do controlador

projetado por Simoes e Cavalcanti (16, 2).

As seguintes conclusoes podem ser estabelecidas a partir dos resultados apresentados,

no que tange a técnica de controle MPC:

e O controle MPC Nominal é uma técnica de controle viavel para aplicagoes em

sistemas lineares e nao lineares.

e Desde que se tenha um modelo matematico preciso do sistema a ser controlado, o
controle MPC é mais simples de ser projetado e, em certa medida, mais intuitivo.
As especificagoes de desempenho podem ser facilmente traduzidas em termos de
restrigoes do OCP.

e O modelo dindmico desenvolvido no Capitulo 3 é um modelo com poucas considera-

¢oes simplificadoras, e reflete o comportamento do missil em toda a faixa de operagao
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na qual os coeficientes aerodinamicos sao modelados, de maneira mais realista.

O controlador MPC pode utilizar um modelo de predicao que seja uma aproximagao
do modelo nao linear original, pois, dado que a janela de predicao seja suficientemente
pequena, o erro de predicao também serd pequeno. Como a otimizacao é feita on-line,
e o controlador tem acesso ao estado da planta, ocorre que, a cada instante de
amostragem, o OCP ¢ atualizado com os dados reais da planta e nao ocorre uma
acumulacao do erro de predicao. Caso contrario, haveria uma diferenca entre o estado
interno do controlador e o estado real da planta, que nao seria compensada entre as

iteracoes.

Quanto a comparacao de desempenho entre o controlador MPC projetado e o

controlador IQC projetado por Simoes e Cavalcanti (16, 2), é possivel destacar as seguintes

conclusoes:

5.2

O projeto do controlador MPC é muito mais simples e pode ser adequado a diferentes
modelos, nenhuma otimizagao off-line é realizada, e o projetista apenas precisa definir
parametros simples como: horizonte de predigao, horizonte de controle e matrizes de

ponderacgao, de maneira a atender as especificacoes de desempenho.

O desempenho do controlador MPC para o modelo simplificado é, ao menos no caso
nominal, superior ao controlador IQC, pois restricdes operacionais foram atendidas
pelo controle MPC que nao foram atendidas no controle IQC. Para ser justo, é
importante mencionar que no projeto do controlador IQC, o operador de saturacao

(para ¢, a taxa de deflexdio de aleta) néo foi contemplado.

O controlador MPC apresentou estabilidade robusta para variagdes paramétricas,

ainda que com erro nao nulo em regime permanente.

O controlador IQC apresentou estabilidade e desempenho robustos para todo o
espaco de variagoes paramétricas dos coeficientes aerodinamicos. Esse resultado
¢é surpreendente, dada a simplicidade da estrutura do controlador projetado por
Simoes e Cavalcanti (16, 2), ainda que a sintese desse controlador IQC nao tenha sido
simples, e utilize uma técnica de otimizacao nao diferenciavel baseada em algoritmo

genético.

Contribuicoes da Dissertacao

Essa dissertacao apresenta as seguintes contribuigoes para o campo de pesquisa

de controle de sistemas nao lineares, especialmente no que tange ao controle de misseis

utilizando a técnica MPC:
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« No Capitulo 3, é apresentada uma nova férmula para calculo da Pressao Dindmica
(@) para fluidos compressiveis, para o ar atmosférico (y = 1,4), que serve como uma
excelente aproximagao da equagio exata de (), para diferentes valores de altitude (h)
e Numero de Mach (M). Essa férmula, apesar de ser de 6 ordem, é mais simples
e permite a elaboragdo de uma representacao em Espaco de Estados quasi-LPV
também mais simplificada. A validade dessa equacao é demonstrada por meio de
graficos e das simulagoes. Todas as referéncias citadas no Capitulo 1, utilizaram
como formula para calculo da pressao dindmica, uma aproximagao grosseira, em
que se faz a aproximacao o(M) = 1 (Equagdo 3.27, pag. 71). Essa aproximagao nao
corresponde ao valor realista da pressao dindmica, conforme explicado em detalhes
no Capitulo 3, e tem sérias implicagoes na aplicabilidade das solugoes de projetos de

controladores que utilizam essa aproximacao.

o Adota-se uma abordagem MPC de 2 modelos internos, como explicado nos Capitulos 2
e 3. Essa abordagem consiste em utilizar um modelo aproximado, para predi¢ao, e um
modelo completo/exato, para atualizagao dos estados internos do controlador. Como
a janela de predi¢ao ¢ muito curta (160 ms), um modelo de predi¢ao aproximado, com
menos estados e quasi-linear, pode ser utilizado para estimar os estados da planta no
horizonte de predicao e assim determinar a melhor agao de controle pro instante atual.
Na extensa pesquisa bibliografica realizada, nao foi encontrada nenhuma referéncia

em que esse tipo de abordagem seja formalmente apresentada.

e O controlador MPC projetado no Capitulo 4 é muito simples, o projetista apenas
precisa escolher as matrizes de ponderagao (P, @, R) da fungao custo, além do hori-
zonte de predigao (V) e de controle (N.) de maneira que atenda as especificagoes
de desempenho. Nenhuma otimizacao off-line é realizada e o controlador pode facil-
mente se adaptar a modificagoes nos parametros e nas equacoes do modelo, inclusive
em tempo real. Além disso, como foi demonstrado por meios das simulacoes do
Capitulo 4, o tempo computacional médio para solucionar o problema de otimizagao
foi de aproximadamente 5 ms, demonstrando assim que o controlador MPC pode
ser implementado em tempo real para aplicagoes de piloto automatico de misseis, ja
que, para esse tipo de aplicacao, o periodo de amostragem tipico ¢ de 10 a 20 ms.
O méaximo tempo de solugao foi de aproximadamente 11 ms, o que demonstra que,
mesmo no pior caso, o controlador seria capaz de obter uma solucao viavel antes de

ultrapassar o periodo de amostragem.

5.3 Limitacoes e Sugestbes para Pesquisas Futuras

As seguintes limitacoes do trabalho desenvolvido podem ser elencadas, e para

cada uma dessas limitacoes é apresentada uma sugestao de trabalho futuro no campo de
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pesquisa de controle MPC, especialmente aplicado ao sistema de misseis:

e O controlador MPC projetado nesse trabalho utiliza apenas informagoes do modelo
nominal para predi¢do dos estados futuros, portanto, nenhuma técnica de controle
robusto foi utilizada, nem mesmo para eliminar o erro de estado estacionario. Apesar
do controlador MPC projetado apresentar estabilidade robusta, nao foram fornecidas
as bases tedricas para provar matematicamente esse comportamento. Uma sugestao
de trabalho futuro consiste em utilizar técnicas de controle robusto, como, por

exemplo, o MPC Offset-Free, para tratar esse e outros problemas de robustez.

» Foi utilizado apenas o modelo 3-DOF correspondente a dinamica longitudinal, e
desprezado o acoplamento existente entre essa dinamica e a dinamica latero-direcional.
Além disso, os valores e equacdes dos coeficientes aerodindmicos utilizados neste
trabalho sdo meramente tedricos e nao correspondem a uma configuracao de missil
real. Ha, na literatura de sistemas de misseis, diversos dados experimentais obtidos em
tineis de vento. E possivel também, obter os valores dos coeficientes aerodindmicos,
para uma ampla faixa de operacao, por meio de softwares de modelagem e simulacao.
Portanto, uma sugestao de trabalho futuro consiste em empregar dados mais realistas
para os coeficientes aerodindmicos, assim como para as caracteristicas fisicas do missil,
como tensor de inércia, etc. Além disso, sugere-se considerar toda a dindmica 6-DOF,

com os acoplamentos existentes entre as dinamicas longitudinal e latero-direcional.

» No diagrama de blocos da Figura 16 (pag. 85) é destacado que apenas o sistema de
piloto automatico foi considerado no projeto do controlador MPC desta dissertacao.
H4 trabalhos, como o de Bachtiar et al. (35) e Park et al. (36), que abordam o
projeto de um controlador integrado para sistema de controle de misseis. Este tipo
de controlador, como o préprio nome diz, integra o sistema de guiamento e de
piloto automdtico em uma unica estrutura, e, segundo Park et al. (36), é capaz de
eliminar o atraso de resposta ao comando de aceleracao, que existe entre o sistema
de guiamento e o piloto automético. Além disso, essa abordagem permite atenuar
comandos bruscos de aceleragao na fase terminal, de interceptacao do alvo. Esse
comportamento inconveniente sempre ira ocorrer, devido a uma singularidade que
existe na solucao exata do problema de guiamento, no instante da interceptacao.
Neste instante de interceptagao, conforme apresentam Bachtiar et al. em (35), a
segunda derivada do angulo de visada ()\) tende ao infinito, portanto, ao considerar
diretamente no problema de otimizacao, as restricoes sobre essa variavel, pode-se
trazer enormes melhorias de estabilidade e desempenho. Sugere-se, portanto, que
trabalhos posteriores integrem, no modelo, as dinamicas do sistema de guiamento e

de rastreamento do alvo.
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Uma estrutura de controlador MPC Offset-Free com realimentagao de saida, pro-
posta para estudos futuros, é apresentada na Figura 43. Essa estrutura ¢ baseada em
um modelo de observador de estados, e propoe-se encontrar uma funcao (ou familia de

fungdes) £, () que possua a seguinte propriedade:
° €$<0) =0 = Y = Ympe € :L';):pc = Tmpc = Lo-

ou seja, a fungao £, (-) deve ser tal que, mesmo para diferengas entre a planta e o modelo,
o sistema controlado atinja um estado de equilibrio e a saida da planta e do modelo
sejam idénticas. Isso, em tese, é capaz de eliminar o erro entre a saida e a planta sem
a necessidade de estimacao dos estados da planta. No entanto, ainda nao é garantido
que o valor da saida da planta (y) seja igual ao da entrada de referéncia (y,). Portanto,
adicionalmente, propoe-se incluir uma malha externa de controle para levar a saida y para

Yy, (talvez um controlador LTT classico).

Controlador

ot
X0 xO - '\mpc + (v (.y - ympr)

r—_— — — — — 1
y | MPC J | . lepanta
r . | x =f(xu,p)
_|_’m1nV,(x,u,p ) -
I u N 0 mpe | y= h(x+ ’ p)
| A -
Modelo
: x:lpf = f(XO B pmpr)
ymp(‘ = h(.‘("‘tp( > pmpc )
I X*mpc
I Feedback
|
|

Figura 43 — Diagrama de blocos em malha fechada do controlador MPC Offset-Free
proposto.

Uma ultima sugestdo de trabalho futuro consiste em se utilizar o MHE para
estimacgao dos estados e pardmetros da planta, a partir de medi¢oes passadas da saida
do sistema. Uma estrutura de controle sugerida para essa abordagem é apresentada na
Figura 44. Nesta Figura, é possivel ver que o bloco MHE tem a func¢ao de estimar tanto
o estado atual, quando os parametros. Sabe-se que o problema de estimagao geralmente
é nao convexo e muito complexo, porém, ao menos em teoria, a estrutura da Figura
44 seria capaz de eliminar o erro entre planta e modelo e fazer com que o modelo seja

continuamente adaptado a medida que novas medigoes se tornem disponiveis.

Quanto a teoria de controle MPC, sugere-se os seguintes trabalhos futuros:
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Controlador
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| MHE |
>
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Figura 44 — Diagrama de blocos em malha fechada do controlador MPC + MHE.

o Prover ferramental tedrico para provar que a superficie de equilibrio é equivalente a

superficie de estabilidade (ou seja, provar que os pontos de equilibrio sdo estéveis).

o Calcular, por meio de técnicas de otimizacao, os valores das matrizes de ponderacao

que equilibrem as especificacoes de desempenho e a convexidade da func¢ao custo.

o Determinar a validade da técnica de linearizagdo, em cada instante, para se determinar
a solugdo do OCP nao linear, ou seja, demonstrar que a solugao do OCP convexo
linearizado é igual, ou muito proxima, da solucao do OCP nao convexo original,

conforme apresentado na Segao 4.2.2 (pag. 92).



117

REFERENCIAS

1 SIOURIS, G. Missile Guidance and Control Systems. 1. ed. [S.1.]: Springer New York,
2004. 681 p. ISBN 9780387218168.

2 CAVALCANTI, V. M. G. de B. Sintese de controladores estruturados sob restricoes
quadrdticas integrais. 159 p. Tese (Doutorado em Engenharia de Defesa) — Instituto
Militar de Engenharia, Rio de Janeiro, Brasil, 12 2021.

3 MAYNE, D. Q.; RAWLINGS, J. B.; RAO, C. V.; SCOKAERT, P. O. Constrained
model predictive control: Stability and optimality. Automatica, Elsevier, v. 36, n. 6, p.
789-814, 2000.

4 QIN, S. J.,; BADGWELL, T. A. A survey of industrial model predictive control
technology. Control engineering practice, Elsevier, v. 11, n. 7, p. 733-764, 2003.

5 LEE, J. H. Model predictive control: Review of the three decades of development.
International Journal of Control, Automation and Systems, Springer, v. 9, p. 415-424,
2011.

6 SCHWENZER, M.; AY, M.; BERGS, T.; ABEL, D. Review on model predictive
control: An engineering perspective. The International Journal of Advanced Manufacturing
Technology, Springer, v. 117, n. 5-6, p. 1327-1349, 2021.

7 RAWLINGS, J. B.; MAYNE, D. Q.; DIEHL, M. Model predictive control: theory,
computation, and design. [S.1.]: Nob Hill Publishing Madison, W1, 2017. v. 2.

8 ALLGOWER, F.; FINDEISEN, R.; NAGY, Z. K. et al. Nonlinear model predictive
control: From theory to application. Journal-Chinese Institute Of Chemical Engineers,

CHINESE INST CHEM ENGINEERS, v. 35, n. 3, p. 299-316, 2004.

9 REICHERT, R. T. Dynamic scheduling of modern-robust-control autopilot designs for
missiles. IEEE Control Systems Magazine, IEEE, v. 12, n. 5, p. 35-42, 1992. 22 jun. de
2023. Disponivel em: <https://ieeexplore.iece.org/abstract/document/158896>.

10 GESSER, R. d. S. Robust model predictive control: a comparative study considering
implementation issues. Dissertacao (Dissertacao (Mestrado em Engenharia de Automacao
e Sistemas)) — Universidade Federal de Santa Catarina, Florianépolis, 2018.

11 CAMPO, P. J.; MORARI, M. Robust model predictive control. In: IEEE. 1987
American control conference. [S.1.], 1987. p. 1021-1026.

12 LANGSON, W.; CHRYSSOCHOOS, I.; RAKOVIC, S.; MAYNE, D. Q. Robust model
predictive control using tubes. Automatica, Elsevier, v. 40, n. 1, p. 125-133, 2004.

13 KOTHARE, M. V.; BALAKRISHNAN, V.; MORARI, M. Robust constrained model
predictive control using linear matrix inequalities. Automatica, Elsevier, v. 32, n. 10, p.
1361-1379, 1996.

14 MUSKE, K. R.; RAWLINGS, J. B. Model predictive control with linear models.
AIChE Journal, Wiley Online Library, v. 39, n. 2, p. 262-287, 1993.


https://ieeexplore.ieee.org/abstract/document/158896

Referéncias 118

15 RAWLINGS, J.; MEADOWS, E.; MUSKE, K. Nonlinear model predictive control:
A tutorial and survey. IFAC Proceedings Volumes, v. 27, n. 2, p. 185-197, 1994. ISSN
1474-6670. IFAC Symposium on Advanced Control of Chemical Processes, Kyoto, Japan,

25-27 May 1994. Disponivel em: <https://www.sciencedirect.com/science/article/pii/
S51474667017481511>.

16 SIMOES, A. M.; CAVALCANTI, V. M. G. B. Missile autopilot design via structured
robust linear parameter-varying synthesis. Journal of Guidance, Control, and Dynamics,
v. 46, n. 8, p. 1649-1656, 2023. Disponivel em: <https://doi.org/10.2514/1.G007580>.

17 NICHOLS, R. A.; REICHERT, R. T.; RUGH, W. J. Gain scheduling for h-infinity
controllers: A flight control example. IEEE Transactions on Control systems technology,
IEEE, v. 1, n. 2, p. 69-79, 1993. 22 jun. de 2023. Disponivel em: <https://ieeexplore.ieee.
org/abstract /document /238400>.

18 REICHERT, R. T.; YOST, D. J. Modern robust control for missile autopilot design.
AGARD, Missile Interceptor Guidance System Technology 15 p(SEE N 91-13434 05-05),
IEEE, 1990. 22 jun. de 2023. Disponivel em: <https://www.sto.nato.int/publications/
AGARD/AGARD-LS-173/AGARD-LS-173.pdf>.

19 MRACEK, C.; CLOUTIER, J. Full envelope missile longitudinal autopilot design
using the state-dependent riccati equation method. In: . Guidance, Navigation, and
Control Conference. AIAA, 1997. p. 3767. Disponivel em: <https://arc.aiaa.org/doi/abs/
10.2514/6.1997-3767>.

20 MRACEK, C. P.; CLOUTIER, J. R. Missile longitudinal autopilot design using
the state-dependent riccati equation method. In: Proceedings of the Internatio-
nal Conference on Nonlinear Problems in Aviation and Aerospace. [s.n.], 1997. p.
387-396. 22 jun. de 2023. Disponivel em: <https://www.researchgate.net/profile/
Curtis-Mracek /publication/271374403__Missile_longitudinal _autopilot_ design_using
the state-dependent_ Riccati equation_method/links/57351b4008ae9f741b283635/
Missile-longitudinal-autopilot-design-using-the-state-dependent- Riccati-equation-method.
pdf>.

21 WU, F.; PACKARD, A.; BALAS, G. Lpv control design for pitch-axis missile autopilots.
In: IEEE. Proceedings of 1995 34th IEEFE conference on decision and control. 1995. v. 1, p.
188-193. 22 jun. de 2023. Disponivel em: <https://iceexplore.iece.org/abstract/document/
A78672>.

22 SHAMMA, J. S.; CLOUTIER, J. R. Gain-scheduled missile autopilot design using
linear parameter varying transformations. Journal of Guidance Control and Dynamics,
v. 16, n. 2, p. 256-263, 1993. 22 jun. de 2023. Disponivel em: <https://arc.aiaa.org/doi/
abs/10.2514/3.20997> .

23 PELLANDA, P. C.; APKARIAN, P.; TUAN, H. D. Missile autopilot design via a
multi-channel lft/lpv control method. International Journal of Robust and Nonlinear
Control: IFAC-Affiliated Journal, Wiley Online Library, v. 12, n. 1, p. 1-20, 2002. 22 jun.
de 2023. Disponivel em: <https://onlinelibrary.wiley.com/doi/10.1002/rnc.612>.

24 SIMOES, A. M.; APKARIAN, P.; PELLANDA, P. C. Controle do modelo nao-linear
de um missil ar-ar: Comparacao entre técnicas lpv. 2004. 22 jun. de 2023. Disponivel em:
<http://pierre.apkarian.free.fr /papers/cba2004__missil.pdf>.


https://www.sciencedirect.com/science/article/pii/S1474667017481511
https://www.sciencedirect.com/science/article/pii/S1474667017481511
https://doi.org/10.2514/1.G007580
https://ieeexplore.ieee.org/abstract/document/238400
https://ieeexplore.ieee.org/abstract/document/238400
https://www.sto.nato.int/publications/AGARD/AGARD-LS-173/AGARD-LS-173.pdf
https://www.sto.nato.int/publications/AGARD/AGARD-LS-173/AGARD-LS-173.pdf
https://arc.aiaa.org/doi/abs/10.2514/6.1997-3767
https://arc.aiaa.org/doi/abs/10.2514/6.1997-3767
https://www.researchgate.net/profile/Curtis-Mracek/publication/271374403_Missile_longitudinal_autopilot_design_using_the_state-dependent_Riccati_equation_method/links/57351b4008ae9f741b283635/Missile-longitudinal-autopilot-design-using-the-state-dependent-Riccati-equation-method.pdf
https://www.researchgate.net/profile/Curtis-Mracek/publication/271374403_Missile_longitudinal_autopilot_design_using_the_state-dependent_Riccati_equation_method/links/57351b4008ae9f741b283635/Missile-longitudinal-autopilot-design-using-the-state-dependent-Riccati-equation-method.pdf
https://www.researchgate.net/profile/Curtis-Mracek/publication/271374403_Missile_longitudinal_autopilot_design_using_the_state-dependent_Riccati_equation_method/links/57351b4008ae9f741b283635/Missile-longitudinal-autopilot-design-using-the-state-dependent-Riccati-equation-method.pdf
https://www.researchgate.net/profile/Curtis-Mracek/publication/271374403_Missile_longitudinal_autopilot_design_using_the_state-dependent_Riccati_equation_method/links/57351b4008ae9f741b283635/Missile-longitudinal-autopilot-design-using-the-state-dependent-Riccati-equation-method.pdf
https://www.researchgate.net/profile/Curtis-Mracek/publication/271374403_Missile_longitudinal_autopilot_design_using_the_state-dependent_Riccati_equation_method/links/57351b4008ae9f741b283635/Missile-longitudinal-autopilot-design-using-the-state-dependent-Riccati-equation-method.pdf
https://ieeexplore.ieee.org/abstract/document/478672
https://ieeexplore.ieee.org/abstract/document/478672
https://arc.aiaa.org/doi/abs/10.2514/3.20997
https://arc.aiaa.org/doi/abs/10.2514/3.20997
https://onlinelibrary.wiley.com/doi/10.1002/rnc.612
http://pierre.apkarian.free.fr/papers/cba2004_missil.pdf

Referéncias 119

25 PELLANDA, P. C.; SIMOES, A. M.; APKARIAN, P.; ALAZARD, D. Synthesis of
missile gain-scheduled autopilots using an hoo-lpv technique with piecewise continuously
differentiable parameter-dependent lyapunov functions. Journal of Nonlinear Studies, v. 11,
n. 2, p. 243-276, 01 2004.

26 KIM, S.-H.; SONG, C. A robust adaptive nonlinear control approach to missile
autopilot design. IFAC Proceedings Volumes, Elsevier, v. 31, n. 21, p. 49-52, 1998.

27 KIM, S.-H.; KIM, Y.-S.; SONG, C. A robust adaptive nonlinear control approach to
missile autopilot design. Control engineering practice, Elsevier, v. 12, n. 2, p. 149-154,
2004.

28 BACHTIAR, V.; MUHLPFORDT, T.; MOASE, W.;: FAULWASSER, T.; FINDEISEN,
R.; MANZIE, C. Nonlinear model predictive missile control with a stabilising terminal
constraint. IFAC Proceedings Volumes, Elsevier, v. 47, n. 3, p. 457-462, 2014.

29 LU, P. Nonlinear predictive controllers for continuous systems. Journal of Guidance,
Control, and Dynamics, v. 17, n. 3, p. 553-560, 1994. 22 jun. de 2023. Disponivel em:
<https://arc.aiaa.org/doi/abs/10.2514/3.21233>.

30 MEHRA, R.; GOPINATHAN, M.; SISTU, P. Robust nonlinear model predictive
control for agile interceptor missile. In: Guidance, Navigation, and Control Conference
and Ezhibit. [S.1.: s.n.], 1998. p. 4121.

31 CHEN, W.-H.; BALLANCE, D. J.; GAWTHROP, P. J. Optimal control of nonlinear
systems: a predictive control approach. Automatica, Elsevier, v. 39, n. 4, p. 633-641,

2003. 22 jun. de 2023. Disponivel em: <https://www.sciencedirect.com/science/article/
pii/S0005109802002728>.

32 HU, X.-B.; CHEN, W.-H. Model predictive control for non-linear missiles. Procee-
dings of the Institution of Mechanical Engineers, Part I: Journal of Systems and Control
Engineering, SAGE Publications Sage UK: London, England, v. 221, n. 8, p. 1077-1089,
2007.

33 BOCK, H. G.; PLITT, K.-J. A multiple shooting algorithm for direct solution of
optimal control problems. IFAC Proceedings Volumes, Elsevier, v. 17, n. 2, p. 1603-1608,
1984.

34 BIEGLER, L. T. Solution of dynamic optimization problems by successive quadratic
programming and orthogonal collocation. Computers € chemical engineering, Elsevier,
v. 8, n. 3-4, p. 243-247, 1984.

35 BACHTIAR, V.; MANZIE, C.; KERRIGAN, E. C. Nonlinear model-predictive inte-
grated missile control and its multiobjective tuning. Journal of Guidance, Control, and
Dynamics, American Institute of Aeronautics and Astronautics, v. 40, n. 11, p. 2961-2970,
2017.

36 PARK, J.; KIM, Y.; KIM, J.-H. Integrated guidance and control using model predictive
control with flight path angle prediction against pull-up maneuvering target. Sensors,
MDPI, v. 20, n. 11, p. 3143, 2020.

37 MAYNE, D. Q. Nonlinear model predictive control: Challenges and opportunities.
Nonlinear model predictive control, Springer, p. 23-44, 2000.


https://arc.aiaa.org/doi/abs/10.2514/3.21233
https://www.sciencedirect.com/science/article/pii/S0005109802002728
https://www.sciencedirect.com/science/article/pii/S0005109802002728

Referéncias 120

38 BORRELLI, F.; BEMPORAD, A.; MORARI, M. Predictive control for linear and
hybrid systems. [S.1.]: Cambridge University Press, 2017.

39 KOHLER, J.; MULLER, M. A.; ALLGOWER, F. A nonlinear tracking model predic-
tive control scheme for dynamic target signals. Automatica, Elsevier, v. 118, p. 109030,
2020.

40 ANDERSSON, J. A. E.; GILLIS, J.; HORN, G.; RAWLINGS, J. B.; DIEHL, M.
CasADi — A software framework for nonlinear optimization and optimal control. Mathe-
matical Programming Computation, Springer, v. 11, n. 1, p. 1-36, 2019. 22 jun. de 2023.
Disponivel em: <https://link.springer.com/article/10.1007/s12532-018-0139-4>.

41 BERBERICH, J.; KOHLER, J.; MULLER, M. A.; ALLGOWER, F. Linear tracking
mpc for nonlinear systems—part i: The model-based case. IEEFE Transactions on Automatic
Control, IEEE, v. 67, n. 9, p. 4390-4405, 2022.

42 CORPORATION, 1. Intel® Core™ i5-1235U Processor - Product Specification. 2024. 09
jan. de 2024. Disponivel em: <https://ark.intel.com/content/www/us/en/ark/products/
226261 /intel-core-i5-1235u-processor-12m-cache-up-to-4-40-ghz.html>.


https://link.springer.com/article/10.1007/s12532-018-0139-4
https://ark.intel.com/content/www/us/en/ark/products/226261/intel-core-i5-1235u-processor-12m-cache-up-to-4-40-ghz.html
https://ark.intel.com/content/www/us/en/ark/products/226261/intel-core-i5-1235u-processor-12m-cache-up-to-4-40-ghz.html

121

APENDICE A - TABELAS COMPARATIVAS DOS ARTIGOS
SOBRE CONTROLE DE MISSEIS UTILIZANDO TECNICAS DE
CONTROLE CLASSICO



Tabela 11 — Resumo dos artigos sobre controle de misseis utilizando os métodos classicos

Faixa de Operagao

Especificagbes de Desempenho
(resposta ao degrau)

Ref. | Autores, Ano Método de Line- | Método de Projeto Dinamica Angulo de Numero de Erro de Constante | Maximo
arizacao Ataque Mach Estado de Tempo Sobres-
Estaciona- sinal
rio
(18) Reichert e Yost, | Linearizacdo jaco- | e Estrutura LFT Longitudinal —20° < a < +20° M =3 < 0,5 % <02s —
1990 biana em torno de | o Anélise/Sintese Hoo /1
pontos de equili- ¢ Controlador LTI
brio
9) Reichert, 1992 Linearizacao jaco- | e Estrutura LFT Longitudinal —20° < o < 4+20° 2<M<4 < 5% < 0,35 s -
biana em torno de | o Andlise/Sintese Hoo/pt
pontos de equili- | ¢ Controlador escalonado
brio
(22) Shamma e Clou- | Parametrizacao o Estrutura LFT Longitudinal —20° < a < 4+20° M =3 < 0,6 % <0,2s —
tier, 1993 quasi-LPV o Andlise/Sintese Hoo /1
e Controlador LTI
(17) Nichols et al., 1993 | Linearizagdo esten- | ¢ Analise/Sintese Hoo Longitudinal —20° < a < +20° 15<M<3 <1% < 0,35s <10%
dida ¢ Controlador escalonado
(21) | Wu e Balas, 1995 Parametrizacao o Anadlise/Sintese Hoo Longitudinal —20° < a < +20° 2<M<A4 <1% < 0,35 s <10 %
quasi-LPV ¢ Controlador escalonado
(19) Mracek e Cloutier, | Parametrizacao o Analise/Sintese SDRE H2 Longitudinal —20° < a < 4+20° 25 <M< 45 — — —
1997 SDC e Controlador LTI
(20) Mracek e Cloutier, | Parametrizacao o Anadlise/Sintese SDRE Ha Longitudinal —20° < a < +20° 2<M<25 — — —
1997 SDC e Controlador LTI
(26) Kim e Song, 1998 Nao Linear « Backstepping adaptativo Longitudinal —20° < a < +20° M =3 — — —
(23) Pellanda et al., | Parametrizacao e Estrutura LFT Longitudinal —30° < a < +30° 2<M<4 <1% < 0,35s <10%
2002 quasi-LPV e Anadlise/Sintese LPV Ha/Hoo
o Controlador escalonado
(24) Simoes et al., 2004 | Parametrizagcao e Estrutura LFT Longitudinal —30° < a < 430° 2<M<A4 <1% < 0,35 s <10%
quasi-LPV o Analise/Sintese LPV Ha/Hoo
¢ Controlador escalonado
(25) Pellanda et al., | Parametrizacio ¢ Estrutura LFT Longitudinal —30° < a < +30° 2<M<A4 <1% < 0,35s <10 %
2004 quasi-LPV e Anadlise/Sintese LPV/Gradea-
mento Lo
¢ Funcgoes de Lyapunov parametri-
zadas por LMIs
¢ Controlador escalonado
(27) Kim et al., 2004 Nao Linear ¢ Backstepping adaptativo Longitudinal —10° < a < 4+10° 1.8<M<26 — — —
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Tabela 12 — Especificagoes de desempenho adicionais dos artigos sobre controle de misseis utilizando os métodos classicos - Parte 1

Faixa de Operacao

Autores, Ano

Método de Line-
arizacao

Meétodo de Projeto

Din&mica

Angulo de
Ataque

Numero de
Mach

Especificagcoes Adicionais de De-
sempenho

Reichert
1990

e Yost,

Linearizacdo jaco-
biana em torno de
pontos de equili-
brio

o Estrutura LFT
o Anélise/Sintese Hoo /1t
o Controlador LTI

Longitudinal

—20° < o < +20°

M =3

¢ Desempenho robusto para variagoes
no angulo de ataque

o Evitar saturagao da taxa de deflexdo
do atuador

¢ Evitar instabilidades de alta frequén-
cia causadas por modos flexiveis nao
modelados

Reichert, 1992

Linearizagao jaco-
biana em torno de
pontos de equili-
brio

o Estrutura LFT
o Anélise/Sintese Hoo /1
o Controlador escalonado

Longitudinal

—20° < a < 420°

2<M< 4

¢ Desempenho robusto para variagoes
no angulo de ataque e nimero de Mach
e Limitar a largura de banda do con-
trolador para evitar instabilidades em
alta frequéncia (modos flexiveis ndo mo-
delados e nao linearidades do atuador)
e O ganho de malha na entrada do
atuador deve ser menor que —30 dB a
300 rad/s

(22)

Shamma e Cloutier,
1993

Parametrizacao
quasi-LPV

o Estrutura LFT
o Andlise/Sintese Hoo /it
o Controlador LTI

Longitudinal

—20° < o < +20°

e Limitar a largura de banda do con-
trolador para evitar instabilidades em
alta frequéncia (modos flexiveis ndo mo-
delados e nao linearidades do atuador
e dos sensores)

(17)

Nichols et al., 1993

Linearizagao esten-
dida

o Analise/Sintese Hoo
o Controlador escalonado

Longitudinal

—20° < o < +20°

I5<M<3

« Estabilidade robusta em toda a faixa
de operagdo (para variagdes de +25%
nos coeficientes de o e § na equagao po-
linominal do coeficiente aerodindmico
de momento Cy,)

e Atenuagdo de 30 dB em 300 rad/s
para a fungdo de transferéncia em ma-
lha aberta no ponto de entrada do atu-
ador

e Miéxima taxa de variagdo do dngulo
de deflexdo do atuador de 25 °/s para
um comando em degrau de 1g

(21)

Wu e Balas, 1995

Parametrizacao
quasi-LPV

o Analise/Sintese Hoo
¢ Controlador escalonado

Longitudinal

—20° < a < +20°

2<M<4

« Estabilidade robusta em toda a faixa
de operagédo (para variagdes de £25%
nos coeficientes de o e d na equagdo po-
linominal do coeficiente aerodindmico
de momento C,, e de £10% nos coefici-
entes de « e § na equagao polinominal
do coeficiente aerodindmico de forga
normal Ch)

¢ Miéxima taxa de variagdo do dngulo
de deflexdo do atuador de 25 °/s para
um comando em degrau de 1g
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Tabela 13 — Especificagdes de desempenho adicionais dos artigos sobre controle de misseis utilizando os métodos classicos - Parte 2

Faixa de Operacao

Autores, Ano

Método de Line-

arizacao

Meétodo de Projeto

Din&mica

Angulo de
Ataque

Numero de
Mach

Especificagcoes Adicionais de De-
sempenho

Mracek e Cloutier,
1997

Parametrizacao
SDC

Analise/Sintese SDRE Ha
Controlador LTI

Longitudinal

—20° < o < +20°

25 <M< 45

Mracek e Cloutier,
1997

Parametrizacao
SDC

Anélise/Sintese SDRE Ha
Controlador LTI

Longitudinal

—20° < a < 420°

2<M<25

e Desempenho robusto para variagoes
paramétricas (de £25% nos coeficientes
de a, M e g nas equagdes polinominais
dos coeficientes aerodindmicos Cp, e
Cn) OBS.: Nenhum limite de deflexdo
do atuador ou de taxa maxima de vari-
acdo do atuador foi imposta ao projeto
do controlador, no modelo ou na simu-
lacao

(26)

Kim e Song, 1998

Nao Linear

Backstepping adaptativo

Longitudinal

—20° < @ < +20°

e Desempenho robusto para 5 pertur-
bacdes aleatérias constantes (conforme
defini¢do adotada pelo autor). Essas
perturbacdes ndo possuem interpreta-
cao fisica mas englobam diversas in-
certezas: incertezas paramétricas, nao
linearidades, e outras.

Pellanda et al.,
2002

Parametrizacao
quasi-LPV

Estrutura LFT
Analise/Sintese LPV Ha/Hoo
Controlador escalonado

Longitudinal

—30° < o < +30°

2<M< 4

o Estabilidade robusta para toda a
faixa de operacio

¢ Atenuagao de malha aberta em alta
frequéncia suficiente para atenuacdo de
ruidos na entrada do atuador e dindmi-
cas de alta frequéncia ndo modeladas
e Maxima taxa de variagdo do angulo
de deflexao do atuador de 25 °/s para
um comando em degrau de 1g

(24)

Simoes et al., 2004

Parametrizagao
quasi-LPV

Estrutura LFT
Anélise/Sintese LPV Ha/Hoo
Controlador escalonado

Longitudinal

—30° < o < +30°

2<M<4

o Estabilidade robusta para toda a
faixa de operagao

¢ Atenuagdo de malha aberta em alta
frequéncia suficiente para atenuacio de
ruidos na entrada do atuador e dindmi-
cas de alta frequéncia ndo modeladas
¢ Miéxima taxa de variagdo do dngulo
de deflexdo do atuador de 25 °/s para
um comando em degrau de 1g

e Limites na taxa de variacdo dos pa-
rametros de escalonamento (—180 °/s
<&<180°/se —1 < M < 0)
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Tabela 14 — Especificagdes de desempenho adicionais dos artigos sobre controle de misseis utilizando os métodos classicos - Parte 3

Faixa de Operacio

Ref. | Autores, Ano Método de Line- | Método de Projeto Dinamica Angulo de Niumero de Especificagcoes Adicionais de De-
arizacao Ataque Mach sempenho
(25) Pellanda et al., | Parametrizacido o Estrutura LFT Longitudinal —30° < a < 430° 2<M<A4 o Estabilidade robusta para toda a
2004 quasi-LPV o Andlise/Sintese LPV/Gradea- faixa de operagao
mento Lo ¢ Atenuagao de malha aberta em alta
o Funcdes de Lyapunov parametri- frequéncia suficiente para atenuacdo de
zadas por LMIs ruidos na entrada do atuador e dindmi-
o Controlador escalonado cas de alta frequéncia ndo modeladas
¢ Miéxima taxa de variagdo do dngulo
de deflexdo do atuador de 25 °/s para
um comando em degrau de 1g
e Limites na taxa de variagdo dos pa-
rametros de escalonamento (—180 °/s
<&<180°/se —1 < M < 0)
(27) Kim et al., 2004 Nao Linear o Backstepping adaptativo Longitudinal —10° < a < +10° 1.8< M <26 ¢ Desempenho robusto para 5 pertur-

bagdes aleatérias constantes (conforme
defini¢io adotada pelo autor). Essas
perturbacdes ndo possuem interpreta-
cdo fisica mas englobam diversas in-
certezas: incertezas paramétricas, nao
linearidades, e outras
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Tabela 15 — Resumo dos artigos sobre controle de misseis utilizando MPC

Faixa de Operacgao

Ref. | Autores, Dinamica Dominio do | Estados Entrada (u) Sinal de Re- | Saida (y) Angulos de | Numero de
Ano Tempo feréncia (y,) Ataque/Derra- Mach
pagem
T acom a
(29) | Lu, 1994 Longitudinal Continuo { a q 6 } [6eo™] com —20° < a < 420° M=3
q q
[ -6C0m _ _
« B p q r a afom a
(30) | Mehra et al., | Completa Discreto oo™ Zam:| Y:| —15° < a < 415° M=5
R a a o o
1998 6o e Op da b 6T | geom "2 L4# —5°<B<+5
- T
31 en et al, ongitudina ontinuo a E) «a « —20° < a < 420 =3
Ch l L dinal Conti q geom com ° < ° M
2003 L
m T 5.
(32) | Hu e Chen, | Latero- Discreto B p r ¢ ] [pee™] (9] —5° < B < +5° M=2
2007 direcional - _5T
= T
(28) | Bachtiar et al., | Longitudinal Discreto a q & & &om ] [écom} [aczom] laz] —20° < o < +20° M =25
2014 L
@ q 6 6 & . . .
35 achtiar et al., ongitudina iscreto =0 —20° < a < 420 =25
Bach l L dinal D ocom peom A ° ° M
2017 geom s v )\]T
T
(36) | Park et al., | Longitudinal Discreto a q 8§ v =z } [6¢0o™] [ze°™] = [0] [#] -8 <a< +8° M=1,1
2020
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Tabela 16 — Especificagcdes do OCP e do MPC para os artigos sobre controle de misseis utilizando MPC

Especificagbes do OCP

Especificagoes do MPC

Ref. | Autores, Funcgao Custo Restricoes Forma da | Modelo Passo (h) | Horizonte | Horizonte | Tempo
Ano Solugao de Predi- | (Tempo con- | de Predi- | de Con- | Médio de
cao tinuo) ou | ¢ao (N) trole (N.) | Solucido
Periodo de do OCP
Amostragem
(Ts) (Tempo
discreto)
(29) | Lu, 1994 ly(t+ k) —yr(t + B + lu®)3 Off-line Nao linear | h = 50 ms 1 1 -
|0a,e,r| < 50°
N Ne—1
(30) | Mehra et | > |ju - y,«,kHQQ + 3kl |ba.c.r| < 300°/s On-line Nio linear | T = 100 ms 30 20 -
al., 1998 k=1 k=0
|ay,z| < 509
h
(31) | Chen et al., f lly &+ 7) — yr (t + 7)||2dr |6] < 30° Off-line Né&o linear h = 238 ms 1 1 —
2003 t=0
18] < 5°
N-1
(32) | Hue Chen, | > (llka% + ||uk||%) NN o] < 180° On-line Linear Ts = 12,5 ms 4 4 604 ms
2007 k=0
[Bar| < 45°
Nt 2 2 lof <20° o] <45°
(28) | Bachtiar et Z (||x;C —arllg + lluk — uTHR)+ On-line Nao linear Ts = 20 ms 25 25 17,5 ms
al., 2014 k=0 , lg| < 1000 °/s |8| <500 °/s
len —2rlp
o] <20 ° 6] < 40°°
N-1
(35) | Bachtiar et | > (||Ik||?g + ||uk||%) + lzn|% lg] < 500 °/s |5| < 500 °/s On-line Nao linear Ts = 25 ms 12 12 200 ms
al., 2017 k=0
|9|§900 |5com|§4oo
Nt 2 2 9 laz| < 12g
(36) | Park etal, | > (llzkHQ + ||Uk||R) +llzn|lp On-line Nio linear Ts = 50 ms 60 60 20,6 ms
2020 k=0 le| < 20°
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