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Esta dissertacao considera o problema do controle de voo rasante a superficie do
mar de um missil antinavio. Um modelo dinamico, com seis graus de liberdade, de um
missil com controle de cauda é apresentado, levando em consideragao os principais efeito
aerodinamicos e da propulsao. Este modelo é utilizado para avaliar, via simulacao,
diferentes estratégias de controle.

Neste trabalho é proposta, também, uma metodologia para a determinacao dos
parametros aerodinamicos do modelo, baseada em formulas semi-empiricas obtidas em
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Capitulo 1

Introducao

Mesmo passados mais de 60 anos desde o fim da Segunda Guerra Mundial, quando
os primeiros misseis foram criados, o problema de controle de misseis continua atual,
nao sé em razao das técnicas de defesa contra estas armas estarem cada vez mais apu-
radas, o que requer novos métodos de ataque furtivos, mas também pela caracteristica
intrinseca de nao-linearidade e variancia no tempo da dinamica desses veiculos.

Os navios de guerra modernos sao verdadeiras fortalezas flutuantes, dotados de
recursos passivos e ativos de defesa, como radares, sensores de infravermelho, canhoes
de tiro rapido e misseis anti-misseis. Penetrar estas barreiras requer medidas furtivas

de ataque, portanto, os misseis antinavio precisam ser capazes de:

e navegar a maior parte do tempo sem utilizar emissoes radares, que seriam detec-

tadas pelo alvo;

e realizar voo rasante a superficie do mar, para evitar serem detectados pelos ra-

dares do alvo; e

e realizar manobras rapidas e aleatorias, principalmente na fase final de voo, como
forma de esquivar-se de canhoes e misseis de defesa antiaérea e de nao delatar a

posicao da unidade que lancou o ataque.

O estado-da-arte dos misseis antinavio, representado principalmente pelo missil
Francés, Exocet, e o Americano, Harpoom, adota como medidas furtivas (MBDA-

Systems 2007):



e Unidade de Medias Inerciais (UMI) auxiliada por GPS para navegar na maior

parte do tempo de voo, utilizando seu radar ativo somente nos instantes finais;

e radar-altimetro que lhes permitem voar em baixas altitudes, que vao de 30m no

inicio, a 3m na fase final de voo; e

e técnicas de controle modernas que lhes permitem realizar voos aleatorios na fase

final, sem perder a estabilidade.

1.1 Propésito deste Trabalho

Esta dissertacao tem como propdsitos principais:

e Desenvolver e validar um modelo, com seis graus de liberdade, de um missil anti-
navio com caracteristicas fisicas semelhantes as dos misseis antinavio atualmente

em Uso;

e Calcular os coeficientes aerodinamicos e demais parametros do modelo de modo

a obter um padrao para avaliacao de diferentes técnicas de controle;

e Implementar um controle de voo rasante a superficie do mar auxiliado por radio-

altimetro; e

e Implementar uma simulacao hardware-in-the-loop, utilizando medidas reais obti-
das de uma UMI de estado sélido, enquanto os demais subsistemas sao simulados

em um computador digital.

1.2 Metodologia Empregada

Para a consecucao dos propositos descritos na secao [1.1] a seguinte metodologia foi
adotada.

Primeiramente foi feita uma revisao bibliografica sobre modelagem de misseis, tendo
este trabalho dividido-se em trés partes: modelagem da dinamica de corpos rigidos,

modelagem da aerodinamica e modelagem da propulsao.



Em seguida o estudo concentrou-se em pesquisar técnicas de controle aplicaveis a
autopilotos de misseis para que se pudesse testar algumas dessas técnicas.

Foi preciso encontrar uma forma de calcular os valores para os parametros das
equacoes do modelo, de modo que se pudesse realizar as simulacoes para avaliagao
dos controladores propostos. O missil antinavio Exocet MM40 foi escolhido como
padrao (bench-mark). Realizou-se entdo uma pesquisa na Internet, para defini¢ao das
dimensoes fisicas de misseis antinavio, necessarias para o calculo dos parametros das
equacoes do modelo.

Os coeficientes aerodinamicos eram parte importante do modelo e precisavam ser
estimados, sem a necessidade de se realizar ensaios em tineis de vento, que estavam
fora de alcance do estudo. Foram entao buscados relatorios do antigo National Advisory
Committee for Aeronautics (NACA), mais tarde transformado na conhecida agéncia
espacial americana, NASA, que estabeleciam férmulas e dbacos para o calculo dos
coeficientes aerodinamicos de diversos perfis de asas e corpos, baseados em métodos
semi-empiricos.

Para validacao dos modelos, foram pesquisados pacotes para o Simulink para si-
mulagao de veiculos aéreos. Foi escolhido o (AeroSim 2007), que possui blocos prontos
para simulacao de toda a dinamica de aeronaves. Foi preparado, entao, um arquivo
com os parametros fisicos e coeficientes aerodinamicos calculados, que foi utilizado para
realizar as primeiras simulagoes de validagao dos autopilotos.

Por fim, para a implementacao da simulagao hardware-in-the-loop, resolveu-se apro-
veitar a estrutura existente no Laboratério de Sistemas Inerciais do Instituto de Pes-
quisas da Marinha, que utiliza uma mesa simuladora de movimentos controlada por
programas executados em um sistema operacional de tempo real (QNX). Assim, foram
estudadas as ferramentas de simulagao em tempo real disponiveis no QNX, como a
aplicacao de threads, clocks de tempo real, troca de mensagens entre processos, barrei-

ras, mutex, etc.

1.3 Estrutura da Dissertacao

No Capitulo |2 desta dissertacao é feita a modelagem dinamica, aerodinamica e da

propulsao do missil, enquanto que os valores dos coeficientes aerodinamicos, momentos
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de inércia e outros parametros sao calculados no Capitulo [3| baseados nas dimensoes
fisicas e nas condigoes de voo de um missil antinavio definido.

No Capitulo 4] o modelo é linearizado para aplicagao de técnicas de controle de
sistemas lineares. Duas técnicas de controle foram implementadas: PID - conforme
apresentado em (Franklin, Powell & Enami-Naeini 2002); e controle étimo LQR. Alguns
resultados de simulagoes realizadas no Simulink sao apresentados neste capitulo.

O Capitulo [5| apresenta uma implementagao para simulacao tipo hardware-in-the-
loop, em que sao utilizadas medidas reais de atitude, obtidas de uma UMI de estado
solido, enquanto os demais subsistemas sao simulados em um computador digital com
um sistema operacional de tempo real. Nesta simulagao, os angulos de arfagem expe-
rimentados pelo missil foram reproduzidos em uma mesa simuladora de movimentos,

onde estava instalado o sensor de atitude.



Capitulo 2

Modelagem da Dinamica do Missil

Alguns textos recentes tém utilizado modelos de misseis para estudo de diferen-
tes técnicas de controle (vide (Choi & Chwa 2000), (Chwa & Choi 2000), (Das, Ga-
rai, Mukhopadhyay & Patra 2004) e (Devaud, jean Philippe Harcaut & Siguerdidjane
2001)). Estes modelos, entretanto, apesar de referirem-se a misseis com controles
de cauda como os misseis antinavio pesquisados, sao do tipo skid-to-turn, aplicam-
se, portanto, a misseis de menor porte, como os antiaéreos. Além disso, os valores
dos parametros destes modelos, ou nao sao apresentados, ou nao estao relacionados
as grandezas fisicas dimensionais dos respectivos misseis, de modo que nao permitem
aplicacao para fins mais praticos como o projeto ou a avaliagdo da dinamica de um
missil em particular.

Este trabalho, entao, apresenta uma metodologia completa da modelagem, inclusive
com os céalculos dos coeficientes aerodinamicos, para que se possa aplicar a um missil

escolhido para estudo.

2.1 Dinamica de Corpos Rigidos

Em geral, para efeitos da dinamica, um missil pode ser modelado como uma aero-
nave de asa fixa miniaturizada. O que diferencia um missil de outros veiculos aéreos
é o fato de ser nao-tripulado e de portar uma carga 1util explosiva. Esta definigao,
entretanto, ainda nao estaria completa pois uma bomba teleguiada poderia se encaixar
nesta descrigao. O fato do missil ser autopropulsado, entao, é que o diferencia deste

ultimo artefato bélico.



Levando em conta estas premissas, pode-se aproveitar para um missil, a modelagem
que se aplica a aeronaves de asa fixa em geral. Os misseis antinavio de interesse possuem

ainda algumas particularidades:

e Perfis simétricos, e iguais entre si, em torno dos planos horizontal e vertical, o

que permite simplificar as equagoes da dinamica, no tocante a matriz de inércia;

e propulsao a foguete de combustivel solido, sendo um estagio de aceleracao que
queima por algumas unidades de segundos, levando o missil rapidamente a sua
velocidade de cruzeiro (MACH 0,9), e um estagio de sustentagao que mantém esta
velocidade praticamente constante durante o voo, o que torna o regime de voo
e, conseqiientemente, os coeficientes aerodinamicos constantes, ou com pequenas

variacoes; e

e vO0 proximo a superficie do mar, que torna os efeitos aerodinamicos invariantes

em funcao da densidade do ar.

Apesar destas caracteristicas, o missil ainda mantém-se nao-linear, como em todos
dos modelos dinamicos de corpos rigidos, e variante no tempo, pois perde massa a
medida que queima o grao propelente do motor. Além disso, o fato destes misseis
serem lancados de uma plataforma instalada em um navio em movimento, de acordo
com o estado do mar, faz com que as condicoes iniciais de seus estados sejam bastante
adversas, dificultando a estabilizacao apds o lancamento. Soma-se a isto, também, o
fato da dinamica destes misseis possuir fase nao-minima, pois eles sao do tipo “rabeia
para guinar” (tail-to-turn), ja que utilizam superficies de controle, localizadas a ré,
para manter a cauda abaixada em relagao ao nariz, de modo a permitir que o vento
relativo agindo em todo o seu corpo gere a for¢a aerodinamica de sustentagao do seu
peso. Esta técnica permite obter maior sustentacao com reduzidas dimensoes de suas
asas, o que reduz a sua superficie reta radar, tornando o missil menos visivel pelo radar
do navio alvo.

Os principais efeitos da perda de massa, devida a queima do foguete propulsor,
em geral negligenciados nos modelos encontrados na literatura, serao levados em conta

nesta modelagem. Esta variacao de massa reflete nos seguintes aspectos do modelo:

e movimenta o centro de massa, o que ocasiona aumento do brago de torque das
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forcas aerodinamicas, resultando em variagoes dos coeficientes dos momentos

aerodinamicos;

e diminui os valores dos momentos de inércia e da massa, o que aumenta as ace-

leracoes angulares e lineares; e

e gera a forca de propulsao, conforme serd demonstrado na modelagem da pro-

pulsao.

E comum dividir-se o estudo da Dinamica em duas partes: Cinematica, que trata
apenas dos aspectos geométricos do movimento, e Cinética (ou simplesmente Dinamica),
que ¢ a analise das forgas causadoras do movimento. O modelo requer seis coordenadas
independentes (seis graus de liberdade) para determinar a sua posigao e orientagdo no

espaco. A Tabela mostra a notacao adotada nesta dissertacao.

TABELA 2.1: Notacao adotada para os seis graus de liberdade

Descri¢ao do Grau Forca ou | Velocidade Linear Posigao Linear ou
de liberdade Torque ou Angular Angulo de Orientagao
Movimento longitudinal, F, Uy T

na direcao x

Movimento lateral, F, Uy Y

na direcao y

Movimento vertical, F, U, z

na direcao z

Movimento em torno M, Wy o

do eixo x, rolagem

Movimento em torno M, Wy Oy

do eixo y, arfagem

Movimento em torno M, W, o

do eixo z, guinada

2.1.1 Cinematica

Quando se analisa 0 movimento de aeronaves, em geral definem-se dois triedros de
referéncia: um localizado no corpo, X,Y,Z;,, que experimenta os mesmos movimentos
do corpo, ¢ um fixo a terra, X.Y.Z., como indicado na Figura 2.1 O sistema de

coordenadas fixo a terra sera considerado, neste estudo, como sendo um referencial
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FicurA 2.1: Triedros de referéncia do corpo, XY, Z;, e da terra, X,.Y,.Z,

inercial, em razao dos efeitos dos movimentos da terra poderem ser desprezados ja que
o veiculo em estudo se destina a realizar missoes de curta-duracao e curto-alcance.
De modo a permitir uma escrita compacta das equacoes de movimento, sao definidos

vetores compostos pelas unidades descritas na tabela conforme se segue:

T o
™

n= =y [im=| ¢
2

z ¢

Uz Wy
V1

V= L= vy | V2 T wy
Vo

/UZ wz

F, M,
T

T= = | Fy | 2= | M,
T2

F, M,

O vetor de posigao/orientacao, 1, é sempre representado no triedro fixo, enquanto
que o vetor de velocidades, v, e o de forga/torque, 7, sdo representados no triedro do
corpo. As equagbes cinematicas que relacionam o triedro do corpo com o triedro fixo

sao (Fossen 1994)

n=Jnv< Jilmz) - Oaxa . (2.1)

O3x3 J2(772) Vo

Onde a matriz de transformacao de coordenadas, Ji(12), é facilmente deduzida a
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partir da combinagao das rotagoes elementares dadas pelos angulos de Euler, [ ¢, by 0. 17,
em torno dos eixos fixos, X.Y,.Z,., respectivamente, ou seja, pré-multiplicacao das ma-

trizes de rotagdes elementares (Sciavicco & Siciliano 2002):

Ji(n2) = R. 4. Ry, Re s,

Onde:
cp, —s¢, 0 cpy, 0 s¢, 1 0 0
sz(bz = S(bz C(bz 0 ; Ry#ﬁy = 0 1 O ; R%@v = 0 C¢:}c _S¢x
0 0 1 —s¢, 0 coy 0 s¢, co,

Sendo ¢ = cos(+) e s- =sen(+)

Portanto

C¢zc¢y _5¢zc¢x + C¢z3¢y5¢x 3¢z3¢x + C¢zc¢x3¢y
Ji (772) = 5¢zc¢y C(sz(bm + S¢x5¢y5¢z _C¢z5¢m + 5¢y5¢zc¢x (22)
_3¢y C¢y3¢x C¢yc¢x

Por outro lado, a matriz que relaciona as velocidades das rotacoes no triedro do
corpo, com as velocidades das rotagoes no triedro fixo, é deduzida a partir da trans-

formacao de cada um dos angulos de Euler individualmente (Fossen 1994):

o 0 0
va=| 0 |+ By | 6y | tRig By, | 0 | =J2 (n2)ii2
0 0 0
Portanto
1 0 —50, 1 s¢utd,  cozto,
) =10 cpp —sdyst, | & hlR)=|0  cpp  —st, (2.3)
0 —s¢s  coycos 0 soz/coy chs/cdy

Onde t- = tan(+).



Note-se que esta representagdo de Jo(n) por angulos de Euler, ndo tém definigao
para angulos de arfagem, ¢, iguais a £90°. Como alternativa a esta representacao da
orientacao, ha a representacao por quaternion. Porém, como o missil em estudo nao
trabalhard em angulos préximos desses valores, a representacao por quaternion nao

serd objeto desse estudo.

2.1.2 Dinamica

A Dinamica sera deduzida em etapas: primeiro relativo ao movimento de translagao
e depois ao movimento de rotagao. Estas dedugoes referem-se a Segunda Lei de New-
ton, que trata da conservagao da quantidade de movimento (momentum) linear (p.) e

angular (h.):

. A
Pe = fc 3 Pe = MU, (24)

M,; h,=Iw (2.5)

Nestas expressoes, f. e M, sao os vetores de forca e do momento referidos ao centro
de massa, v. é o vetor velocidade do centro de massa, w é o vetor velocidade angular,
m é a massa do corpo e I. é o tensor de inércia em torno do centro de gravidade do
corpo, conforme definido a seguir. O tensor de inércia do corpo, referido a um triedro

fixo em um local arbitrario do corpo, com origem O, é definido por

]a: _]xy _Ia:z

Le| -1, I, -I.|: L=I>0 (2.6)
_[z:p _[zy Iz

Onde 1, I,, I, sao os momentos de inércia em torno dos respectivos eixos e I, =

Iy, I,. = 1., eI, = 1I,, sao os produtos de inércia definidos como

I, = / (* + 22 pmdV; I, =1, = / yzpmdV
1% Vv

v v
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I, = / (2° + ) pmdV; Ly =1, = / TYpmdV
v v

Com p,, sendo a densidade de massa do corpo e V' o volume.

Outra forma usual de se definir o tensor de inércia é

Iy = —/ X (rX)pn,dV = / (r'rlzes — rrl) ppdV (2.7)
v v

Onde r é o vetor posigdo e (rx) é conhecido como a matriz de transformacao

equivalente ao operador produto vetorial definida por

0 —-r,
() =S 2| r. 0 -, (28)
—Ty Ty 0
Assim pode-se escrever
Iow = —/ X (r X w)ppdV = / X (WX 1)pRdV (2.9)
1% 1%

Antes de estabelecer as equagoes de movimento, sera estabelecida a seguinte ex-
pressao para a derivada temporal de um vetor qualquer, ¢, no referencial da terra, em

relacao a sua mesma derivada no referencial do corpo:

¢ =C+w X ¢ (2.10)

. . . . . ] . .
Com ¢ sendo a derivada no referencial inercial (terra), ¢ a derivada no referencial do
corpo e w a velocidade angular do corpo. A deducao pode ser encontrada no Capitulo

1 de (Thomson 1986).

2.1.2.1 Movimento de Translagao

A partir da figura [2.2] é possivel escrever a expressao vetorial

re =10+ 7q (2.11)
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Ficura 2.2: Corpo rigido com seus vetores de movimento

Derivando-se esta expressao encontra-se a velocidade do centro de gravidade

Ve = Te =Ty + 1 (2.12)

Usando a expressao (2.10]), obtém-se

Ve = Vo +Ww X o+ T (2.13)

Onde vg = 7.

A ultima parcela de ¢é a velocidade do centro de massa em relacao ao corpo,
que no caso de um missil, ocorre devido a perda de massa pela queima do combustivel
do foguete propulsor. Para um motor de aceleragao tipo foguete, que possui queima
radial, esta velocidade é nula em relagao ao préoprio motor, e em relagao ao missil como
um todo, serd tao menor, quanto menor for a relagao massa do propelente sobre massa
do missil, podendo se tornar desprezivel em relacao a velocidade do missil, 0,9MACH.
Para o caso de um foguete de cruzeiro, a queima é axial, porém bem mais lenta. Em
ambos os casos, portanto, esta velocidade pode ser desprezada e a equacao ([2.13))

simplifica-se para

Ve = Vg +w X g (2.14)
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Derivando mais uma vez encontra-se o vetor aceleragao

o = lo+ W X 1 +w X rg (2.15)

que aplicando-se a expressao (2.10]) e o fato de que w =W gera

V. =g tw X vg+w Xrg+wX(wxrg) (2.16)

Substituindo esta expressdo em (2.4) para massa constante

m[1§0+wxvo+wxrg+wx(wxrg)]:fc (2.17)

Aqui, a parcela de forga devida a variagdo de massa (rmwv.) nao foi apresentada
explicitamente, pois serd deduzida de outra forma, em funcao da velocidade de ejecao
dos gases do propulsor, na Se¢ao sendo considerada uma parcela da forca externa
resultante que age no missil, f..

Se a origem do sistema de coordenadas do corpo é escolhido coincidindo com o
centro de gravidade do veiculo, tem-se r¢ = 0, de modo que a expressao simplifica-se

para
m(vy +w X vy) = fe (2.18)

2.1.2.2 Movimento de Rotagao

Um procedimento semelhante deve ser aplicado para deduzir-se as equacoes cinéticas
do movimento de rotacao. Por definicao, a quantidade de movimento angular de um
sistema de particulas (neste caso o corpo) em torno de um ponto arbitrario O é igual

ao somatoério dos momentos da quantidade de movimento de cada particula, ou seja

ho 2 / T X VpydV (2.19)
v

Diferenciando-se esta expressao com relagao ao tempo obtém-se

ho = / X 0pmdV +/ X VpmdV (2.20)
|4 \4
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O primeiro termo do lado direito desta equacao ¢ definido como o vetor momento,

My, da forca que age no corpo, f. = mu,:

My & / r X OpmdV (2.21)
14

Substituindo esta expressao na equagao ([2.20) e levando em conta o fato de que

7 =uv — vy (vide Figura obtém-se:
ho = M0+/ (v —1vg) X VPRAV = Mo—vox/ VpRdV = Mo—vox/ (ro + 7)pmdV =
v v v

h:(_) = MO — Vg X / Tpde (222)
v

Note-se que o termo fv 7pmdV pode ser obtido diferenciando-se a expressao da

definicao do centro de gravidade

d 1
— <7“G = —/ rpde) & mrg = / 7P dV (2.23)
dt m v v

Substituindo este resultado em ([2.22)) obtém-se

HO = M[) — Vg X Mrg (224)

Usando o resultado ([2.10) para resolver a derivada 1, podemos reescrever esta

equacao como

ho = My — mug X (w X 7¢) (2.25)

Esta expressao, diferentemente da equagao , refere-se a um triedro localizado
em um ponto O qualquer. Se este ponto é fixo, vy = 0, ou se este ponto coincide com
o centro de gravidade, rg = 0, o segundo termo da direita da equacao se anula
tornando-a igual a equagao . O mesmo resultado ocorre se, na equagao , 0
centro de gravidade se move na mesma dire¢ao da origem do sistema de coordenadas,
ou seja, se rg é paralelo a vg. Portanto, aqui também, podemos considerar o efeito do

movimento do centro de massa devido a queima do propulsor como desprezivel. Estudo
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detalhado destes efeitos da variagdo de massa podem ser encontrados em ((Thomson

1986), p. 49-50 e p. 221-223).

Agora, substituindo-se na equagao (2.19) o valor de v = vg + 7 = vg + (W X 1)

obtém-se

ho = / r X vgpmdV +/ r X (WX r)ppdV (2.26)
v v

O primeiro termo do lado direito desta equacao pode ser reescrito levando-se em

conta a defini¢do do centro de gravidade ([2.23)

/ r X VgpmdV = </ rpde) X Vg = mrg X Uy (2.27)
1% 1%

Ja o segundo termo foi definido na equagao ([2.9)), e assim é possivel reescrever ([2.26])

cOomo

ho = I,w + mrg X vy (2.28)

Diferenciando esta equagao com I constante e aplicando o resultado (2.10]) obtém-

se

ho = I, @ 4w X (Iow) + m(w X 7¢) X v + mre X (Vo +w X vg) (2.29)

A parcela de momento devida a variacao de Iy em funcao da perda de massa,
foi omitida na equagao , pois é sempre amortecida naturalmente, desde que o
raio de giro do corpo seja menor que a distancia da ponta da tubeira ejetora dos
gases de propulsao ao centro de massa ((Thomson 1986), p. 221-223). Esta hipétese
pode ser considerada para o missil em estudo, pois espera-se que seus movimentos de
rotacao ocorram em torno do centro de pressao aerodinamica total, onde age a forca
de sustentagao, ja que o missil é do tipo "rabeia para guinar”. Mas é sempre desejavel
que o centro de pressao esteja localizado a ré do centro de gravidade, para conferir
maior estabilidade estatica ao missil. Portanto, o raio de giro é a distancia da tubeira

ao centro de pressao, que ¢ menor que a distancia da tubeira ao centro de gravidade.

15



Combinando as equagoes (2.29)) e (2.25)) tem-se

My =1, 0 4w x (Iow) + mrg X ('1;0 +w X 1)

(2.30)

Se o sistema de coordenadas do corpo coincide com o centro de gravidade, rg = 0,

entao esta equacao simplifica-se para

My =1, o +w x (Iow)

2.1.3 Modelo Dinamico Completo

As equacoes da dinamica de um corpo rigido podem ser representadas numa forma

mais compacta como (Fossen 1994)

Mv+Cy=r

Onde v = [vy, vy, Vs, Wy, wy, w,]T é 0 vetor das componentes de velocidades linear e

angular representadas no triedro do corpo, e 7 = [F}, Fy, F,, M, M,, M,]" é o vetor

das componentes de forcas e momentos externos.

A matriz de inércia M é tunica e dada por

[ m 0 0 0
0 m 0 —mzg
Vo mlsys —m(rgX) _ 0 0 m myqg
—m(rgX) Iy 0 —mzg Myg I,
mzga 0 —mxg  —ly
| —mye Mg 0 —1,.

Observe-se também que M = M7 >0 e M = 0.

Por outro lado, a matriz C, que consiste dos termos de Coriolis, w X v, e do vetor

centripeto, w X (w X r¢g), ndo é tnica. E possivel parametrizar esta matriz a partir da

matriz de inércia M (Fossen 1994). Seja
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—mIqg

(2.31)

(2.32)

—myc

mxgag

0
— I,
—I,.
I
(2.33)




Mll M12
M21 M22

Entao pode-se estabelecer

0 —S(Mi1v1 + Myov
Clv) = 3x3 (M1 12V2) (2.30)
—S(Mul/l + M12]/2) —S(M21V1 -+ MQQVQ)
Onde o operador vetorial S(.) foi definido na Equagao (2.8). Note-se que C(v) =

—CT(v). Substituindo nesta equacao os valores de M exibidos em (2.33)) obtém-se

C(v) = 033 —m(v1X) —m(vy X rgx) (2.35)
—m(r1xX) —m(vg X rgx)  m(vy X rgx) — (IorgX)

Outra forma de representagao é

Clw) = 033 —m(v1x) —m(vax)(rgx) (2.36)
—m(vyX) +m(rgx)(vex) —(lorax)

E comum também representar o vetor de forca e torque como um somatério de

forcas de origens distintas, assim podemos escrever, para um veiculo aéreo

T=Tp+ Ty +Tp+Ts

Onde 7p = —D(v)r sdo as forgas e momentos aerodinamicos com origem nos
angulos de ataque e velocidade relativa do ar, que sao funcao do vetor de velocida-
des, v; 7, = —g(n) sao forcas de origem gravitacional; 7, sdo forcas e momentos da
propulsao e 75 sao forgas e momentos aerodinamicos gerados pelas superficies de con-
trole.

As forgas gravitacionais, g(n), sao obtidas simplesmente transformando para o trie-

dro do corpo o peso do missil escrito no referencial da terra. Como P =0 0 mg ]T

9

entao
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T
JI(n2) Osxs P

Tg = _9(77) =
O3x3  O3x3 O3x1

Com Ji(n2) tendo sido definido em ([2.2)), assim

g(n) = —myg (2.37)

Aqui, os efeitos da altitude na gravidade sao desprezados pois o missil em estudo
navega sempre em vOo rasante, ou seja, em altitudes proximas a superficie do mar.
Também nao ha torques gerados pela for¢a peso pois o referencial é o centro de massa.

Entao a equagao (2.32) pode ser reescrita da seguinte forma

Mv+CWwyv+Dw)v+g(n) =1,+7s (2.38)

Esta equacao é a representagao completa do modelo da dinamica de corpos rigidos.
A equacao da dinamica de manipuladores robéticos assemelha-se a esta, com v e 1) sendo
os vetores da velocidade e posicao angulares das juntas robdticas, respectivamente
(Sciavicco & Siciliano 2002). A apresentagao desta equagao para representar a dinamica
de misseis traz a possibilidade de aplicacao de um conjunto de modernas técnicas de
controle nao-linear desenvolvidas para a robdtica, desde que as matrizes que compoem
a equacao sejam conhecidas. Resta estabelecer a parametrizagdo da matriz D(v), em
funcao da forcas e momentos aerodinamicos, o que é feito na Secao e é um resultado

original deste trabalho.

2.1.4 Dinamica Simplificada

Além da localizacao do triedro de referéncia no centro de gravidade do corpo, a
geometria do missil também gera simplificagcoes nas equacoes de movimento. Em geral

os misseis possuem simetria em torno dos planos horizontal (X —Y') e vertical (X —Z),
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conforme o modelo apresentado na figura [2.1] Neste caso, as seguintes simplifica¢oes

podem ser introduzidas

Entao a matriz de inércia pode ser simplificada para

mlzxs  —m(rgx) .
M = x =diag(m m m I, I, I, ) (2.39)
—m(rgX) I
E a matriz dos termos de Coriolis e centripetos fica
0 00 0 mv,  —muy
0 0 0 —mu, 0 MU,
000 mv, —mu, 0
Cv) = (2.40)
0 00 0 0 0
0 0O —[ywz 0 ]zwm
000 Lw, —Iw, 0

Nesta matriz, as trés primeiras colunas sdo nulas pois o termo —m(v;X)v; =0, e 0
fato de que I, = I, anula a quarta linha. Ou seja, as seis equacoes de movimento, re-
presentadas vetorialmente em ([2.32)), ap6s simplificadas podem ser escritas na seguinte

forma, largamente conhecida

m(vy — vyw, + vwy) = F

m(v, + vpw, — vw,) = F,

m(v, — vpwy + vyw,) = F, (2.41)
l.w, = M,

Iw, — (I, — I,)w,w, = M,

L, + (I, — I)wew, = M,

19



2.2 Modelagem Aerodinamica

As forgas aerodinamicas em geral sao representadas num triedro diferente do triedro
do corpo. Este triedro, chamado de triedro do ar ou aerodinamico, pode ser obtido a
partir do triedro do corpo rotacionando-o de um angulo —a em torno do eixo Yg, e de
um angulo —f3 em torno do eixo Zg. Os angulos a e ( sao conhecidos como angulos

de ataque e de escorregamento, respectivamente, e sao definidos por

/U(J,Z

o = arctan
Uax
. Ua,y
0 =arcsin | —
Va

Onde V = [ v,, w4 wva. ]" ¢o0 vetor velocidade do ar relativa ao corpo, represen-

tado no triedro do corpo, e V, é o seu modulo. Perceba-se que, como o missil sempre
se move para frente, a velocidade relativa do ar no eixo x sera sempre v,, < 0, de
modo que, sendo v,, < 0, « serd positivo (nariz do missil apontando para cima). Do
mesmo modo, se vy, > 0, entdo § > 0 (nariz do missil apontando para boreste, ou seja,
direita). A Figura 3 mostra a forga aerodinamica, F,, no plano vertical. Esta forga
¢ normalmente decomposta em duas, uma perpendicular ao vetor velocidade (direcao
Z,), chamada de forga de sustentacdo, Fr, e uma paralela a velocidade do ar (dire¢ao

X,), chamada de for¢a de arrasto aerodinamico, Fp.

F1GURA 2.3: Forga aerodinamica no plano horizontal, decomposta em forca de sus-
tentacao e de arrasto

Do mesmo modo que a forca de sustentacao, ha a forca de escorregamento, Fg, que

age no plano horizontal, na direcao do eixo Y,. O mddulo da forca de sustentagao é
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calculado pela seguinte equagao,

FL = CLquef (242)

Onde:
- Cp, é o coeficiente aerodinamico de sustentacao (adimensional);
- Syey € uma superficie de referéncia; e

- ¢ é a pressao dinamica dada por, g = %pr , sendo p a densidade do ar.

O coeficiente aerodinamico de sustentacao, C7, é funcao do angulo de ataque, a.

Esta fungao é aproximada por uma reta que passa pela origem, ou seja,

CL = Craw (2.43)

Onde C7r, é o coeficiente angular da reta.

Esta aproximacao é valida desde que a velocidade do ar se mantenha dentro de
determinados limites, ou seja, que o regime de voo seja mantido, e o angulo de ataque
nao exceda certo limite, quando a forga comeca a estabilizar e depois decresce. Este
limite de perda de sustentagao ¢ conhecido como angulo de stall. Em misseis, em geral
os perfis de asas sao simétricos, de modo que nao ha sustentagao para angulos de ataque
nulos.

A forca de escorregamento lateral também tem equacao semelhante a forca de sus-
tentacao, sendo o angulo de ataque substituido pelo angulo de escorregamento, [3.
Como o missil possui simetria em torno dos planos horizontal e vertical de maneira
semelhante, os coeficientes angulares do coeficiente de sustentacao e do coeficiente de
escorregamento sao iguais. Assim, as equacoes e aplicam-se igualmente a
forca de escorregamento com « substituido por S.

A forca de arrasto também obedece a uma equacao semelhante a , sendo que o
coeficiente de arrasto aerodinamico possui uma componente independente de qualquer
angulo de incidéncia, chamado de coeficiente de arrasto minimo, Cpy, que se soma a

uma parcela que depende do angulo de ataque, chamada de forca de arrasto induzido,
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Cpr. ou seja:

Cp=Cpo+ CD](Oé) (244)

O coeficiente de arrasto induzido, por sua vez, obedece a seguinte equagao

C% _ C%a CYQ
erAR  emAR

CD[(OJ) = (245)

Onde:

- e, conhecido como Coeficiente de Oswald (AeroSim 2007), ¢ o fator de eficiéncia da

asa; e

- AR é a relacao de aspecto da asa, dada por AR = % , sendo b a envergadura e S a

superficie da asa.

Estas mesmas equagoes aerodinamicas também se aplicam as forgas geradas pe-
las superficies de controle (profundor, leme e aileron), sendo o angulo de incidéncia
substituido pelo respectivo angulo de controle, geralmente denotado pela letra grega
d seguido de um indice subescrito identificador do controle (e = profundor que gera
comandos de arfagem, r = leme que gera comandos de guinada e a = aileron que gera
comando de rolagem). Assim, as equagoes completas para as forcas de sustentagao, de

escorregamento e de arrasto sao

FL == (CLaa + CLéde)quef
FE = (CLaﬁ + CLéér)quef (246>
Fp = [Cpo + Cpraf* + Cprac?® + Cprs(62 + 02 + 62)]qSres

As forgas aerodinamicas resultantes sao aplicadas no corpo em um ponto conhecido
por Centro de Pressao Aerodinamica. Como este ponto, em geral, nao coincide com o
centro de gravidade do corpo, surgem momentos em torno desse centro de gravidade.
E comum, portanto, representar esses momentos aerodinamicos de modo semelhante

as forcas aerodinamicas, definindo-se, assim, coeficientes de momentos aerodinamicos.

22



Entao teriamos

M:c - (CMéa(Sa)qbrefSref
My = (CMOéO'/ + CMé(Se)quefSref (247>
Mz = (CMocﬂ + CMﬁar)qcrefSref

Onde os termos entre parénteses nas equacoes acima sao os coeficientes de momentos
aerodinamicos. Para que estes termos sejam adimensionais, eles sao calculados em
fungao de um comprimento de referéncia, no caso, c,.s - a corda de referéncia, para os
momentos de arfagem e guinada e b,.f - a envergadura de referéncia, para o caso do
momento de rolagem.

Por exemplo, suponha-se que [, seja o vetor que vai do centro de gravidade ao
ponto de aplicagao da forga de sustentacao, ao longo da longitudinal do missil, e que
o angulo de ataque seja suficientemente pequeno, de modo que cos(a) = 1 | entdo o

momento da forca de sustentacao Fj, em relagao ao centro de gravidade é dado por

My =l X Fr, = |lop| Frsen(90 — ) = |lep| Frcos(a) = |lep| CLgSres

Assim, pode-se definir um coeficiente de momento aerodinamico Cy; = |lep|CL/ ey

de tal forma que o momento aerodinamico serd

ML - CMquefSref = CMoza/qCTefSref (248)

Também, as forcas geradas pelas superficies de controle irdao gerar momentos, e
assim também podem ser definidos coeficientes de momentos aerodinamicos para cada
um desses controles, de modo que, a equagao completa para o momento aerodinamico

de arfagem, devido a forca de sustentagao, seria

My = (CMOla + CM656>qcrefSref (249)
Aplicando-se procedimento semelhante a forca de arrasto, é possivel chegar a equagao

2

C «a
MD = lcp X FD = ‘lcp’ (CDO + eﬂiROﬂ) quef (250)

O momento da Equagao (2.49) deve ser somado ao da equagao ([2.50]), mas como
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os coeficientes de arrasto sao, em geral, bem menores que os de sustentagao, e como,
adicionalmente, o angulo de ataque, que esta elevado ao quadrado na equagao ([2.50)),
é bem pequeno, o momento Mp pode ser desprezado.

O vetor de forcas aerodinamicas, entao, representado no triedro aerodinamico sera

Fo=[-Fp Fg —F, 1" (2.51)

que transformado para o triedro do corpo sera

cfea  sfca —sa —Fp
Fuyp = (R.gRyo) Fau= | —sB  ¢f 0 Fp | =J(a,8)Fys (2.52)
cfsa —sasf  ca —F

Uma simplificagao comum ¢é considerar os angulos de ataque e de escorregamento
suficientemente pequenos, de modo que a forca de arrasto aerodinamico age diretamente
no eixo longitudinal do missil e as demais forcas dependem apenas dos seus respectivos

angulos de incidéncia. Ou seja, a matriz de transformagao J(«, 3) simplifica-se para

1 [0 —«
J,B)=| - 1 0 (2.53)
a 0 1

Entao, a equagao (2.52)) simplifica-se para

—FD + FEﬂ + FLOé
Fa|B = FDﬁ—f—FE (254)
—FDCY — FL
Se for considerado que a velocidade relativa do ar é apenas devida ao movimento

do veiculo, ou seja, nao ha vento em relacao ao triedro fixo, os angulos « e § sao fungao

exclusiva do vetor de velocidades lineares do missil v, ou seja

v, Uy
sa=—; sf =
Vs g Vi
Pode-se entao definir as forgas e momentos 7p = —D(v)r , a partir das forgas
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aerodinamicas:

—Cpo — C’Dlﬂ2 - CDIOé2
CLO(B
J(a, 0 —Craa
™= (. ) g 0Sres (2.55)
0 I3y 3 0
CMaCrefa
L CMaCrefﬁ 1
Substituindo ¢ = 3pV? e aproximando o = sen(a) = e B = sen(B) = 3
obtém-se
_VQ2CDO — CDIUS — CDﬂJg
_VaCLaUy
1 J(a, 0 —V,Crav,
o= o5 | 1) " (2.56)
2 0 I35 0
%CMaCrerz
_‘/;LCMaCrefvy
Agora, aproximando V2 = V,v,, é possivel escrever
—VoCho —CDI’Uy —Cprv;
0 —VoClra 0 0353
1 J(a, 0 0 0 —V.Cra
0 = —DW)v = —pSey (@,5) r
0 I35 0 0 0
0 0 VaCMacref 03><3
0 _‘/aOMacref 0
(2.57)

Deste modo pode-se definir D(v) como

25




V.Cpo Cprvy Cprv,
1 B —a 0 VaClra 0 O3x3
1 -6 1 0 Oszxs 0 0 V.Clra
D(v) = 5/057’81"
o 0 1 0 0 0
I O3x3 Isy3 | 0 0 —VaCriaCres 0O3x3
0 VaCMacref 0
VaCpo  Cprvy +V,Craff Cprv. — VoCraa
—VaCpofBB VolCra — Cprvy8 —Cprv.f3 033
1 V.Cpocx Cprv,a V.Cra + Cprv,a
D) = Lps.., DO DIVy L DI (2.58)
2 0 0 0
0 0 ~VaCraCres  03x3
0 V:zCMacref 0
E ainda, aproximando os valores de o = sen(a) = Fepd= sen(B) = ﬂ; , valido

para pequenos angulos,

CpoVa (CDI - CLa)Uy (CDI - CLa)Uz
Cpovy CraVa+ Cprv; [V Cprvsvy/Va 0O3x3
Cpov, Cproyv,/V, CraVa + Cprv?/V,
D) = 2pS | 7 prtyvs/ - prv:/ (2.59)
21! 0 0 0
0 0 _CMaCrer;l O3><3
0 CMaCrera 0

A equacao (2.59) é um resultado original desta dissertagao, que serd utilizado para

linearizar o sistema para o projeto do controlador.
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As forcas e torques de controle sao deduzidas por

—Cpr(6% + 62 + 62
Crs0r

Ts = qSres S f) 0 Crode (2.60)

0 I3y Chrsabrefoa

CMécref(Se

_CM(SCrefér

Aqui, vai se considerar os angulos a e 3 suficientemente pequenos para aproximar

J(a, B) = I3x3, assim

[ —Cpids —Cpid. —Cois, |
0 0 Crs
0q
0 Clrs 0
Ts = quef 63 = B((S)d

CM&abref 0 0 5
0 CMJCref 0 '
0 _CMécref

Onded =4, 8. 6, |7 e

_CDléa _CDI(Se _CDlér
0 0 Crs
0 CLs 0
B(6) = qSye; (2.61)
CM&zbref 0 0
0 CM(SC'ref 0
0 _CM(SCref

2.3 Modelagem da Propulsao

Seja m a massa de um engenho movendo-se para a direita com velocidade v, con-
forme indicado na Figura 2.4, A queima do propulsor gera gases em alta pressao
que sao ejetados para a esquerda com velocidade v,, em rela¢ao ao engenho. Com a
ejecao, o engenho perde uma quantidade infinitesimal de massa dm, igual a massa das

particulas ejetadas e aumenta sua velocidade de uma quantidade infinitesimal dv. Pela
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T A
e ™ e
A
vy

F1GURA 2.4: Missil ganhando velocidade devido a ejecao dos gases

conservacao da quantidade de movimento antes e apds a ejecao dos gases, é possivel

escrever a equacao

mv = (m — dm)(v + dv) + dm(v — v,) =

mdv = vydm + dmdv (2.62)

Desprezando-se o termo de segunda ordem dmdv e dividindo-se ambos os lados
da equagao ([2.62)) por dt obtém-se o empuxo ou forga motora, F,, que é impelida ao

engenho.

Fm:m@: dm

Nesta equagao, dm/dt é a taxa de perda de massa do propulsor devida a queima
do grao propelente, também chamada de taxa de queima. A superficie de queima do
grao é determinante desta taxa, de modo que o desenho da se¢cao da camara interna de
combustao do grao é projetada levando-se esta varidvel em consideracao. A tempera-
tura ambiente, e conseqiientemente do grao durante a queima, também é um elemento
catalizador, aumentando esta taxa. Motores de aceleracao em geral tém queima ra-

dial, de dentro para fora, e as segoes internas da camara do grao sao tipo “estrela”,
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para acelerar a taxa de queima, gerando maior empuxo. Ja nos propulsores de cruzeiro,
pretende-se uma queima mais lenta e duradoura, de modo que sao misturadas, ao grao,
substancias inibidoras da queima. Além disso, estes motores queimam no sentido axial,
também conhecido como queima tipo cigarro, tendo como area de queima a segao reta
transversal do grao, bem menor que dos propulsores de aceleracao.

Ja a velocidade de ejecao dos gases, vy, ¢ controlada pelo formato e abertura da
tubeira de exaustao, e também é dependente da pressao interna da camara de com-
bustao, a qual é funcao da taxa de queima. Desde que a taxa de queima seja mantida
constante com o projeto adequado dos elementos descritos anteriormente, a pressao
serd mantida praticamente constante.

Em alguns misseis, adicionam-se dispositivos na saida da tubeira, que desviam
os gases de exaustao, fazendo alterar a dire¢cao da velocidade v,, e com isto, fun-
cionar como uma variavel de controle do missil. Neste estudo porém, o controle é
feito pelo movimento de superficies aerodinamicas, de modo que esta forca de pro-
pulsao seréd considerada constante, agindo na dire¢ao longitudinal, ou seja, na direcao
Xp do triedro do corpo, e assim, o vetor da for¢ca e momentos da propulsao é 7, =
[F, 0000 0]

Também, desprezando o termo dmdv da equacao , e integrando-se de uma

condicao inicial, vy, mg, até uma condicao final vy, my, obtém-se

vy ™ v,
dv = —dm
V0 mo m

v =g+, In (w) (2.64)

mo
A equagao sera utilizada para avaliar qual deve ser o valor da velocidade
de ejecao dos gases, vy, de um motor de aceleracao, para levar um missil de v9 = 0
a vy apds queimar toda a massa do grao do propulsor. Aplicando essa velocidade na
equacao obtém-se o empuxo gerado por este propulsor, desde que conhecida a

taxa de queima dm/dt.
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Capitulo 3

Calculo dos Parametros do Modelo

A modelagem aerodinamica de misseis, como em qualquer tipo de aeronave, em
geral requer a utilizagao de ensaios em tuneis de vento, com o intuito de levantar os
coeficientes aerodinamicos. Quando a modelagem visa ao projeto e desenvolvimento
de um sistema deste tipo, o custo desses ensaios se justifica, porém, quando o que
se pretende é avaliar o desempenho do missil sobre o ponto de vista aerodinamico e
de controle, a utilizacao de métodos numéricos ou métodos semi-empiricos apresenta-
se como uma solucao viavel, que pode apresentar uma primeira aproximacao para os
estudos, que mais tarde podem ser refinados com os ensaios em tineis de vento, caso

julgado necessarios.

Nas décadas de 1940 e 1950, o National Advisory Committee for Aeronautics (NACA),
mais tarde transformado na Agéncia Espacial Americana (NASA), realizou vérios es-
tudos em tiunel de vento, sobre as propriedades aerodinamicas de diversas plantas de
asas, corpos e a interferéncia entre eles. Estes estudos, que na época eram classificados

como confidenciais, hoje estao disponiveis para consulta no sitio da NASA.

Os principais resultados destas pesquisas e sua aplicacao na modelagem aerodinamica
de misseis foram condensados em (Angel 1984), e sao utilizados nesta dissertagao. Esta
referéncia também apresenta diversos graficos que permitem validar os resultados cal-
culados por féormulas semi-empiricas, conhecidos como ” Data Sheets Wings”, alguns

dos quais estao disponiveis no Apéndice.
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3.1 Coeficiente de Sustentacao Aerodinamico

A Figura3.§ mostra uma maquete do missil escolhido para estudo. Percebe-se desta
figura, que a planta da asa é trapezoidal, enquanto os governos sao do tipo clipper. O
que diferencia estes dois tipos de plantas é o angulo reto do bordo de saida no caso da

asa clipper.

\\\r oL

s

FicuraA 3.1: Maquete do missil escolhido para estudo visto por tras, mostrando a
configuracao dos governos tipo clipper

O coeficiente aerodinamico de sustentacao normalizado pelo angulo de ataque, Cf,
para um par de asas trapezoidais é independente do nimero de MACH e do seu perfil

(Polhamus 1949), e dado por

2rAR
CLaT'rapez = (3 1)

AR?
2+ cos(A1ja), /4 + cos*(Ay /g)

Onde Ay/4 é o angulo do bordo de ataque medido a 1/4 da corda na raiz, C,, e na
ponteira da asa, Cy, conforme definido na Figura e AR = % ¢é a relagao de aspecto
do par de asas com envergadura b e superficie S mostrada sombreada na figura.

Para o caso da planta tipo clipper, este coeficiente depende do regime de voo, e

para o caso subsonico, a férmula fica

ARm (1_ c? )
2 25V1 — M?

CLaClippeT -

(3.2)
Onde M é o numero de MACH.
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MACH

h

F1GURA 3.2: Planta das Asas com cordas na raiz e na ponteira e angulo a 1/4 da raiz
indicados

Uma maneira de validar estes resultados é recorrendo-se aos Data Sheets Wings
(Angel 1984) apresentado na Figura , e repetido no Apéndice em maior escala.
Nestes graficos, Aj/» é o angulo de incidéncia a meia corda, e a relagao de aspecto esta
indicada pela letra A. Este abaco aplica-se para supeficies aerodinamicas cuja relacao
A = ¢ /e, = 0,25. Este valor é o mais préximo disponivel para as asas e governos do
missil em estudo, que possuem, respectivamente, A\yy = 0,1 e Ay = 0, 06, conforme sera
visto na Secao [3.4]

Para utilizar este grafico, entra-se na abscissa com os valor Av/1 — M? e verifica-se
o valor da ordenada para uma da curvas escolhida conforme o valor Atan(A;/,) da asa
avaliada. O resultado, %C’La, deve ser multiplicado por A para obter-se o coeficiente
aerodinamico.

Mesmo que em menor escala que as asas, o corpo também contribui para a sus-
tentacao do missil (Angel 1984). O problema de obter a distribuigao longitudinal das
forcas em um corpo de revolugao, com um determinado angulo de ataque foi primeiro

tratado por (Munk 1924), que estabeleceu a relagao:

Sp
Sref

OL =2 « (33)
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FI1GURA 3.3: Data Sheets Wings para asa trapezoidal com ¢; /¢, = 0,25

Onde Sp ¢ a superficie da secao transversal traseira do corpo, chamada base; e S,.r é
a superficie de referéncia, normalmente a superficie da se¢ao reta transversal média do
corpo.

Neste estudo, se considerava o fluido incompressivel e nao-viscoso, o que se aplica

para as velocidades subsonicas e pequenos angulos de ataque do missil em estudo.

3.1.1 Interacao entre o Corpo e as Superficies Aerodinamicas

Como os coeficientes de sustentagao calculados na segao anterior consideravam as
superficies aerodinamicas isoladamente, é preciso calcular agora o resultado da in-
teracao entre estes elementos para o missil na sua configuracao completa. Este pro-
blema é analisado em (Pitts, Nielsen & Kaattari 1957), onde se estabelece fatores de
correcao para as forcas de sustentacao e centros de pressao.

Sejam os subescritos W, T' e B notagoes para as variaveis relacionadas, respecti-
vamente, as asas dianteiras (wings), asas traseiras (tail) e o corpo (body) do missil.

Entao pode-se estabelecer a seguinte notagao:

Lp - sustentacao do corpo isoladamente;
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Ly By - sustentagao sob a asa dianteira na presenga do corpo;

Lpw) - sustentagao sob o corpo na presenca da asa dianteira;

Ly p) - sustentacao sob a asa traseira na presenca do corpo;
L p(r) - sustentagao sob o corpo na presenca da asa traseira;
Ly - sustentagao sob a asa traseira devida aos vortices da asa dianteira; e

Lp(vy - sustentacao sob o corpo devida aos vértices da asa dianteira.

Para cada uma destas forcas define-se um fator de correcao, conhecido como coefi-

ciente de interferéncia e dados por:
1. KW(B):LEV—V(;B) para d =0; a#0;

2. KB(W):L%V/V) para 6 =0; «a #0;

Lw )

3. kW(B):W para 6 #0; a=0;
4. kB(W):LZV—‘f) para d #0; a=0;

5. KT(B):LE—(;D’) para 0 =0; o #0;

6. KB(T):LE’—(TD para d =0; «a#0;

7. KT(V):LZ—(TV) para 6 =0; a #0;

8. KB(V):LE—;V) para 6 =0; a#0;

9. kZT(V):LE—(;/) para 0 #0; a=0;

10. l{;B(V):L’z—;‘/) para 0 #0; a=0;

Os coeficientes de 1 a 4, desta lista, referem-se a interacao das asas dianteiras com
o corpo, sendo os termos 3 e 4 utilizados para o caso dessas superficies serem moveis.
Se no missil em estudo as superficies traseiras é que se movem, estes dois termos serao
aplicados para elas. Por outro lado, os coeficientes 5 e 6 referem-se a interagao entre
0 corpo e as asas traseiras, enquanto que os de 7 a 10 consideram a interferéncia dos

vortices gerados pelas asas dianteiras na parte traseira do missil.
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Os 1ultimos quatro coeficientes sao negativos, significando que geram reducao nas
forcas de sustentacao das asas traseiras. Eles também dependem de fatores de dificil
deducao como a distancia lateral, altura e circulacao dos vortices, além da evolugao
destes elementos desde a asa até a ré do missil. Além disso, sua influéncia no modelo s
¢ maior quando as asas dianteiras sao moveis e estao proximas das superficies de ré, o
que gera maiores vortices e maior influéncia nas asas de ré. Como este nao é o caso dos
misseis antinavio de interesse para esta dissertacao, estes efeitos nao serao considerados
neste estudo. Detalhes de como estimar estes coeficientes podem ser encontrados em
((Pitts et al. 1957) e (Nielsen 1960)).

Os demais coeficientes podem ser determinados, tanto teoricamente, como expe-
rimentalmente, em tineis de vento (Angel 1984). O grafico da Figura apresenta
estes fatores obtidos em ensaios em tineis de vento, em func¢ao da razao raio/semi-
envergadura (r/s), conforme definido no esquemadtico apresentado no canto inferior
direito da figura (Pitts et al. 1957).

A sustentacao da configuracao completa do missil, entao, pode ser obtida pelo

somatoério das parcelas de contribuicao de cada elemento de sustentacao:
Liotat = Lp + Lw ) + Lpw) + L) + L) (3.4)

Onde:
Lg = CB aqSp
Lw sy = Kwr)ClaoqSw
LB(W) = KB(W)C%O@SW
Ly = K1(8)Cl00qSr + krs)Cl, 051
Ly = KB(T)OgaOéC]ST + k’B(T)C'Ea(SST

Nesta equacao, os coeficientes de sustentacao estao estabelecidos em funcao de
superficies de referéncias distintas, Sg, Sy e S7. E possivel normalizar estes coeficientes
em fungao de uma tnica superficie de referéncia, S,s e trabalhar com estas equacoes

com coeficientes aerodinamicos em vez de forcas.
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3.2 Coeficiente de Momento Aerodinamico

Conhecidas as forcas de sustentacao para cada elemento e seus respectivos pontos
de aplicagao, é possivel calcular os coeficientes de momento para cada forca em torno
do centro de massa do missil, e conseqiientemente, para a configuragao total por

CMa = ZCLaiﬂ (35)
i Cref
Onde ¢,¢¢ ¢ uma corda de referéncia e x; é a distancia do centro de gravidade ao ponto
de aplicagao da forga L;, sendo considerada positiva se o ponto de aplicacao estiver
avante do centro de massa do missil, de modo que os momento em torno do eixo Yp
seja positivo.
O ponto de aplicacao da forga aerodinamica, denominado ponto de pressao, também

pode ser estimado utilizando-se Data Sheets Wings, conforme apresentado na Figura

. Este dado é calculado em funcao da corda média é 2 % foh c(y)dy', que no caso da

Crtc
2

planta trapezoidal ou clipper é ¢ = . Nestes casos, esta corda média é observada
na metade da altura de uma asa, e a ponta anterior desta corda média transportada
para a corda na raiz é o ponto a partir do qual se mede ¥ para achar o centro de
pressao. No caso das asas trapezoidais ou clipper, este ponto ocorre na metade da base
do triangulo do bordo de ataque. Para o missil em estudo estes pontos ficam 327mm
a ré do vértice frontal da asa, e 58mm para ré do vértice dos governos, conforme sera
visto na Secao [3.4]

O ponto de aplicacao da forga de sustentacao do corpo serd considerado, para efeitos
deste trabalho, no centro da drea da sua planta. Para definir este centro de pressao

com maior precisao deve-se considerar a interferéncia entre os elementos asas-corpo-

asas (Pitts et al. 1957).

3.3 Coeficiente de Arrasto Aerodinamico

A forca de arrasto aerodinamico, de acordo com o fenomeno aerodinamico que lhe

d4 origem, pode ser dividida em quatro parcelas distintas (Angel 1984):

e D; = arrasto de friccao ou atrito - gerado pelo atrito do corpo com o ar;
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FiGUurA 3.4: Data Sheets Wings para estimar a posicao do centro de pressao para asa
trapezoidal com ¢;/c, = 0,25

e D, = arrasto de pressao - gerado pela mudanca de pressao no nariz e na base

(traseira) do missil;
e D, = arrasto de onda - decorrente das ondas de choque em voos supersonicos ; e

e D; = arrasto induzido - fun¢ao do angulo de ataque do corpo.

As trés primeiras parcelas sao independentes do angulo de ataque e seu somatoério
¢ chamado de resisténcia minima.
O coeficiente aerodinamico de arrasto de atrito para um regime de voo subsonico
onde M > 0,3 pode ser aproximado por (Schlighting & Gersten 2000)
0,455

Ch; = 3.6
DI Tlogio(R)J255/1 + M2/5 (36)

Onde R, é o nimero de Reynolds dado por



Onde v é a velocidade caracteristica, no caso a velocidade do missil; [ é o comprimento

caracteristico, no caso o do missil; p é a densidade do ar; e pu é a viscosidade do ar.

Este coeficiente aerodinamico tem como superficie de referéncia a superficie de
contato com o ar, S..,;. No caso do missil ser considerado um cilindro perfeito S.o,; =

7 DI.

Quando o voo se da numa regiao em que o nimero de Reynolds é superior a um
milhdo, diz-se que a camada limite é turbulenta, caso em que a equacgao (3.7)) pode ser

aplicada.

O coeficiente aerodinamico de arrasto de pressao da base, por sua vez, para regime
de voo subsonico, pode ser calculado em funcao do coeficiente de arrasto de atrito pela

expressao (Hoerner 1965)

0,029 / Sy )3/2
Cppy, = ——= | 22 3.8
b = s (52 (33)

Onde: Sp ¢é a superficie da base traseira do missil. Ao se calcular esta superficie, a
area das aberturas de saida das tubeiras de exaustao do propulsor deve ser descontada
da superficie da secao reta transversal na base. A superficie de referéncia deve ser a

mesma utilizada para calcular Cpy.

A contribuicao do nariz do missil no coeficiente de arrasto de pressao depende do
formato nesta regiao. Em misseis com voos supersonicos, os narizes na forma de cone
sao preferidos, pois minimizam o efeito do arrasto pelo choque de onda, que se sobressai
aos demais arrastos nesta regiao. Por outro lado, em regime subsonico, prefere-se o

nariz ogival, que minimiza o arrasto de pressao, preponderante nestas velocidades.

Um nariz ogival é obtido dividindo-se um “corpo ogival” transversalmente ao meio.
E um “corpo ogival” é um corpo de revolugao formado pela rotagao de um arco de

circunferéncia.

Designando-se por [y o comprimento longitudinal da ogiva, e por D o diametro da
sua base, ou se¢ao transversal maxima, pode-se definir o coeficiente de “esbelteza” da

ogiva como \g = ly/D.
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O coeficiente aerodinamico de arrasto de pressao para este tipo de nariz, com su-

perficie de referéncia sendo a area da base da ogiva, é dado por

2(196)2 — 16)

Cpp, =P |l — —————
Dpn 28(M + 18)\3

Onde P é um coeficiente de correcao calculado por
P = (0,083 +0,096/M?)(c/10)4%

Sendo o o angulo de abertura do cone inscrito ao nariz ogival (expresso em graus), ou

o = 2atan (D_/Q)

seja

lo

O arrasto de onda nao serd considerada neste trabalho, pois o missil em estudo
possui voo subsonico, onde este efeito é desconsiderado. Entao, o arrasto minimo,
quando o angulo de ataque é nulo é a soma dos arrastos de atrito e de pressao calculados
calculados pelas equacoes , e .

A componente do arrasto que é funcao do angulo de ataque, denominado de arrasto
induzido, é calculada pela Equagao ([2.45)), ja estabelecida na Segao . O coeficiente
de Oswald, e, para o voo em regime subsonico, para todo tipo de planta de asa, pode

ser aproximado pela unidade, de modo que, para a configuracao completa

Cpi(a) = KC? o? (3.10)

Onde K = #. E com « substituido por 4, para o caso das superficies de controle.

3.4 Estudo de Caso

Para tornar possivel a realizacao das simulagoes, foi escolhido um missil antinavio
que realize voo rasante a superficie do mar. O estado-da-arte de misseis deste tipo é
representado principalmente pelo missil americano, Harpoom, e o frances, Exocet. Este
ultimo ganhou notoriedade, principalmente ao demonstrar sua eficacia, apds seu uso no
conflito das Malvinas, em 1982. Estima-se que este missil possui mais de 3.300 unidades

produzidas, em atividade em mais de 28 paises, nas suas trés versoes MM38, AM39 e
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F1GURrA 3.5: Foto de missil antinavio mostrando a configuracao das asas e superficies
de controle

MM40 (MissileThreat 2007). Alguns dados dimensionais deste missil estao disponiveis

em sitios especializados da Internet e estdo condensados em (GlobalSecurity 2007):
e Massa - 855 kg;

e Comprimento - 5.80 m;

e Diametro - 0,348 m;

e Envergadura - 1,135m;

e Propulsao - dois estagio de foguetes a propelente sélido, sendo um de aceleragao
que queima por 3s e um de cruzeiro, que queima por 150s;

e Navegacao inercial na fase de cruzeiro e homming ativo na fase final,

e Alcance - 65km;

e Velocidade - 310m/s; e

e Altitude de voo rasante a superficie do mar de 30m a 3m.

O missil, como pode ser visto na figura [3.5] possui uma configuracao de quatro asas
trapezoidais, posicionadas em "X”, e quatro superficies de controle (governos) tipo
clipper, localizadas a ré e alinhadas as asas.

Para tornar possivel o cédlculo dos coeficientes aerodinamicos, as dimensoes das

superficies aerodinamicas foram estimadas tomando medidas da foto apresentada na
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FiGurA 3.6: Foto de Lancamento de missil antinavio, utilizada para estimar as medi-
das longitudinais.

Figura , disponivel em (EADS-MBDA 2007). Com o auxilio de um programa de de-
senho auxiliado por computador (CAD), foi desenhado sobre esta foto um esquemético
do missil, conforme mostrado na Figura[3.7 Depois este esquemético foi ajustado para
a escala 1:20, tomando por base o comprimento e diametro definidos anteriormente, e
foram tomadas as medidas apresentadas na figura 3.8 Estas figura estao repetidas no

Apéndice em maior escala, para facilitar a visualizacao.

A altura das asas foi calculada em funcao da envergadura, b, e do diametro do

missil, d, ambos conhecidos:

b—d 1135 — 348
2 2

h= = 393mm

Tomando este valor como referéncia, para as superficie aerodinamicas que estao
vistas num angulo de 45° na Fi foi fvel esti ltura d
g gura (3.8, foi possivel estimar a altura dos governos em

cota na referida figura.

As superficies das asas e governos sao portanto

Sw = Sper = 0.554m* ; Sy = 0.111m?

E as relacoes de aspecto sao também, respectivamente
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F1GURA 3.7: Esquematico desenhado sobre a foto do missil, feito para estimar as me-
didas longitudinais.

RANN
-
F

486 130 654 2960

e~ -

—=

L/ I‘\_/ I

FicurA 3.8: Desenho do missil em escala

393

348

A posicao do centro de gravidade, indicado por CG, na Figura foi estimada
a partir da massa do missil uniformemente distribuida ao logo de toda a sua regiao
cilindrica, ou seja, desprezando-se a parte da ogiva (o nariz), pois esta parte abriga
apenas a antena moével do radar do autodiretor, portanto, tem grandes areas vazias,
com baixa densidade de massa. Com este procedimento, o centro de gravidade ficou
préximo as asas, que geram boa parte da sustentacao do missil, corroborando com a

hipétese feita para este cédlculo.

O coeficiente de sustentacao para as asas pode ser calculado pela Equacao (3.1])

cl =1,70
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Para os governos utiliza-se (3.2)) e obtém-se CT = 3,51. Aqui o valor para os
governos ¢ maior porque este resultado estd normalizado em funcao da sua respectiva
superficie, que é cerca de 1/5 da superficie da asa. Utilizando a drea das asas como

superficie de referéncia, obtém-se

cr. =0,70

Deve-se levar em conta que este valor refere-se a um par de governos. Para um s6

governo, entao deve-se considerar a metade.

E possivel validar estes valores usando os data sheets wings, donde obtém-se C}/, =

1,69 e CT = 0,78, que é no méximo 10% superior ao valor calculado com as equagoes.

Segundo a Equagao (3.3)), considerando S = mD?/4 e normalizando em relacao a

superficie de referéncia, o coeficiente para o corpo é

CB =0,343

Os pontos de aplicacao destas forcas sao calculados com os data sheets, obtendo-se

as seguintes medidas a partir do nariz do missil

Tw = 3410mm

T = 5660mm

zg = 3000mm

A interferéncia entre os elementos também pode ser calculada com o uso da Figura

3.9 Donde:
OB — (1,26 4 0,42)C) = 2,856

cT® = (1,3240,58)CT, = 1,33
T = (0,93 4 0,40)CF, = 0,931
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De modo que o coeficiente de sustentacao do missil como um todo é
ClLoyy, = 0,343+ 2,856 + 1,33 = 4,53
E o coeficiente para uma tnica superficie de controle é

C'1s,,, = 0,46

Os coeficientes de momentos aerodinamicos em torno dos eixos Yp e Zg sao iguais,
em razao da simetria do missil, e podem também ser calculados pela Equacao ({3.5),
em fungao da posicao do centro de massa em relacao ao nariz do missil, .4, que varia

com a queima do propulsor, resultando em

Cria = [0,343(2cg—3)+2,856(xcg—3,41)+1,33(xcy—5,66)]/cref = (Teg—4,04)4,53/Crey

A expressao acima mostra explicitamente que o centro de pressao da configuragao
total é

Tep = 4,04m

Portanto estd a ré do centro de massa, z., = 3,19m, resultando em estabilidade
estatica. Escolhendo-se a corda de referéncia como a corda na raiz da asa, obtém-
se

Cro = —3,01

Este considerando o missil sem deslocamento do seu centro de massa. O sinal negativo
deste coeficiente significa que, angulos de ataque ou escorregamento positivos (nariz
do missil para cima ou para direita) gerarao torques negativos em torno dos eixos Yp e

Z g, respectivamente. Este fato foi levando em consideracao ao se definir os sinais dos

elementos do vetor ([2.55).

E o mesmo célculo pode ser feito para cada governo individualmente:

Cwms, = 0,46(2y — 5,66)/1,28 = —0,89
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Aqui também o sinal do coeficiente depende da convencao quanto ao angulo de
incidéncia das superficies de controle, . Neste estudo, o angulo ¢ sera considerado
positivo quando o movimento do governo ocorrer no sentido horario, de modo que
gerara torque positivo em torno do eixo Yp, porém negativo em torno do eixo Zg. Estas
convengoes foram levadas em conta ao se definir os sinais dos elementos do vetor ,

de modo que, naquela equacao Cys = —CMgl/z, ou seja, Cyrse = —Crsr = —Clgs.

Para se calcular o coeficiente de momento aerodinamico em torno do eixo Xp, de-
vido ao angulo de incidéncia dos governos, chamado C)ys,, deve-se estimar o braco de
alavanca da forga aerodinamica que age em um unico governo. Neste estudo consi-
deraremos este braco igual ao raio do corpo somado a metade da altura de um tnico

governo, de modo que
Cusa = CLs, ,(0,348/2 + 0,280/2) /byey = 0,184

Onde foi usado como referéncia a envergadura das asas, byey = 0, 786m.

O numero de Reynolds, para o regime de voo deste missil, calculado pela Equacao

fica

310 x 1,2 x 5,8
= i - = 108
R, 6% 101 3,6 x 10

Como este numero é maior que um milhao, a Equacao (3.6 pode ser aplicada para
calcular o coeficiente de arrasto aerodinamico de atrito, resultando em Cpy = 0,003,
com referéncia a superficie de contato com o ar S.,,; = wDI. Se a superficie de

referéncia for a superficie das asas, obtém-se

Cps = 0,034

O coeficiente de arrasto de pressao da base, por sua vez, pode ser calculado pela

Equagao ({3.8]), considerando-se a area da base igual a area da segdo reta transversal:

0,029 /0,095\>?
Chpy = — ’ =0,01
/0,034 \ 0,554
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Considerando o nariz do missil ogival, de acordo com a figura, o angulo de abertura
seria 0 = 31,3, e o coeficiente de esbelteza seria Ay = 1,78, de modo que, utilizando

a Equacao (3.9) para calcular o coeficiente arrasto de pressao do nariz, resulta em

2(196 x 1,78% — 16)
28(0,9 + 18)1, 782

Cpp, = 1,386 |1 — S5/ Syes = 0,066

O coeficiente de arrasto minimo sera entao
Cp, = 0,034+ 0,014 0,066 = 0,11

O coeficiente de arrasto induzido, calculado pela Equacao (3.10]), para as asas tipo

trapezoidal, resulta em
Chi, = L7 = 0,82
Die = 2112~ 7

: ~ _ (3512 _
Enquanto que para os governos tipo clipper resulta em Cp;; = el = 1, 38. Este valor
tendo a superficie dos governos como referéncia. Normalizando em relacao a superficie

das asas e dividindo-se por dois para referir-se a apenas um governo obtém-se

Cpi, = 0,14

E possivel também estimar os empuxos dos propulsores de aceleragao e cruzeiro. O
motor de aceleracao queima por 3 segundos e leva o missil de zero a 310m/s, donde

podemos estimar, numa aproximacao inicial, uma aceleracao da ordem de

_dv  310m/s

= = = 103,3m/s*> = 10,5
o P ,3m/s Y

a

Multiplicando-se esta aceleracao pela massa inicial do missil estima-se o empuxo

deste propulsor como

— ma = 855kg x 103, 3m/s> = 88.350N = 9.006kg f

Macel

Para o propulsor de cruzeiro, levando-se em conta o alcance de 65km e a ve-
locidade de cruzeiro do missil de 310m/s, pode-se estimar o tempo de queima em

t = 65000/310 = 210s. Este propulsor terd que ter empuxo suficiente para vencer a
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forca de arrasto aerodinamico. Assim, pode-se escrever

V2 1,2 x 3102
= w8, =0, 11%0, 554 — 3.514N = 358kg f

F,
2

Meruz

Esta é apenas uma primeira aproximacao que pode ser utilizada no projeto dos
propulsores, quando seriam utilizadas as equagoes deduzidas na Se¢ao 2.3 para definir
a massa do grao propulsor, a velocidade de queima e a velocidade de ejecao dos gases
da queima para cada um dos propulsores. Por exemplo, supondo-se a massa do grao

do propulsor de aceleragao igual a 100kg e aplicando-se na Equacao (2.63]), obtém-se

88.350N
_ OO o ~ _MACH
Vg 100kg 35 650m/s CH7,8

Agora aplicando este valor na Equacao (2.64)) obtém-se vy = 329m/s, que é préximo
dos 310m/s considerados inicialmente.
Supondo-se, para o propulsor de cruzeiro, a mesma velocidade de ejecao dos gases e

aplicando-se na Equagao (2.63)), pode-se estimar a massa do grao desse propulsor como

3.514N

Am=—————
" —2.650m/s

At = —278kg

O valor negativo apenas indica que havera perda de massa, ou que a taxa de variacao
de massa ¢é negativa.

Os momentos de inércia também podem ser calculados conforme as defini¢oes dadas
para a Equacao , considerando-se a distribuicao da massa uniformemente em torno

do corpo cilindrico do missil, resultando em

D/2 D2
I, = / (y* + 23 pdV = / 2 pm2mrldr = mg = 12, 9kgm?
\%4 r=0

Este valor para a massa maxima. Também para os momentos de inércia em tornos
dos dois outros eixos pode-se chegar a
B+ D?
I=1= [ @+ 22)pmdV =m | —L—"— + = | = 1.924kgm?
Nesta férmula I e [, sao as distancias do centro de massa a secao frontal ou segao

de ré do cilindro, respectivamente; e para o calculo mostrado, a parte ogival foi des-
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considerada, de modo que Iy = [,.
E possivel, ainda, estimar quais seriam os momentos de inércia apds a queima dos
foguetes. Ao final da queima, a massa do missil serd myi,q = 855 — 378 = 477kg,
de modo que pode-se supor uma redugao proporcional dos momentos de inércia, que

seriam
I, = 7,2kgm?; I,

=1, =1.073kgm?

final final

final

Estes valores sao apenas uma aproximagao. Para calcular os valores exatos seria
preciso conhecer a massa da estrutura mecanica dos motores. A posicao do centro de
massa apos a queima dos foguetes também pode ser estimada, levando-se em conta
que os propulsores se localizam a ré, de modo que o comprimento do missil se reduz

proporcionalmente a massa perdida, assim

. _ ATTkg (5,8m — 0,621m)
final = 855 kg 2

+0,621m = 2,07m

A Tabela agrupa os parametros do modelo, os quais serao utilizados nas si-
mulagoes dos capitulos seguintes. Os valores maximos e minimos sao também apresen-
tados, para tornar possivel aplicar, nas simulacoes, uma interpolacao linear em funcao
da variagao de massa com a queima dos propulsores.

A metodologia de calculo dos coeficientes aerodinamicos aqui empregada resulta em
erros em torno de 10%, segundo informado nos relatérios do NACA, o que é bom para
uma primeira aproximagao para avaliagao destas forcas aerodinamcia. Estes calculos,
portanto, permitem analisar um missil antinavio com dimensoes conhecidas, sobre cer-
tos aspectos da sua dinamica. Mais tarde, estes calculos podem ser refinados com

ensaios em tuneis de vento, se jultado necessarios.
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TABELA 3.1: Tabela com os valores dos parametros calculados para o missil em estudo.
Todos os valores estao no sistema métrico decimal MKS

PARAMETRO FORMULA VALOR | VALOR
INICIAL | FINAL
DADOS DO MISSIL
Massa (kg) - 855 477
Teg (m) - 3,19 2,07
I, (kgm?) ; 12,9 7.9
I, = I, (kgm?) - 1.924 1.073
MOTOR DE ACELERACAO
Massa do grao (kg) - 100 -
Tempo de queima (s) - 3 -
Taxa de queima (kg/s) - 33,3 -
Empuxo (N) - 88.350 -
MOTOR DE CRUZEIRO
Massa do grao (kg) - 278 -
Tempo de queima (s) - 210 -
Taxa de queima (kg/s) - 1,3 -
Empuxo (N) - 3.514 -
AERODINAMICA
ClLa - 4,53 -
Crs - 0,46 -
Ch, - 0,11 -
Chig - 0,82 -
Chpy, ; 0,14 ;
Cirta 4,53(z.y —4,04)/1,28 | —3,01 | —6,97
Cts —0,46(x0g — 5,66)/1,28 | 0,89 1,29
Chsa - 0,184 -
Tep (M) - 4,04 -
Sy (m?) ; 0,554 ;
bres (m) : 0,786 -
Cref (m) - 1,28 .
p (kg/m?) - 1,2 -
V, (m/s) - 310 -
MACH - 0,9 -
g (N/m?) s 57.660 -
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Capitulo 4

Controle de Voo Rasante

Conforme visto na se¢ao [2.1.3, o modelo da dinamica do missil é altamente nao-
linear. Algumas primeiras simplificagoes podem ser introduzidas se levado em conta
as simetrias do missil, conforme foi visto na segao [2.1.4] porém, persistem ainda as
nao-linearidades que se agravam ao se introduzir os modelos de geracao das forcas
aerodinamicas, mostrado na secao 2.2

Para realizar o controle do sistema, algumas alternativas sao:

e aplicar linearizacao por realimentacao (Das et al. 2004), e utilizar uma técnica de

controle robusta como modos deslizantes, que compensaria incertezas do modelo;

e calcular os jacobianos das matrizes do sistema para linearizé-lo em torno de uma
trajetoria, obtendo-se um sistema linear variante no tempo, e assim podendo-
se aplicar uma técnica de controle adaptativo, como escalonamento de ganho

(gain-scheduling), conforme apresentado em (Shamma & Cloutier 1993); ou

e linearizar o sistema em torno de uma regiao de trabalho bem definida e aplicar

uma técnica de controle linear classico (Franklin et al. 2002).

Qualquer que seja o caso, é requerida uma linearizacao do sistema, seja em torno de
uma trajetéria ou de um ponto de operagao. Para isso, a velocidade de voo, a altitude
e a massa do missil sdo os parametros que definem o ponto/trajetéria de operacao e
que devem variar lentamente (Devaud et al. 2001). No missil em estudo, estes trés
parametros estao bem definidos, e mais, a velocidade é praticamente constante, a

altitude varia tao pouco que nao gera influéncia no modelo e a massa varia lentamente
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na fase de cruzeiro. Assim, o modelo pode ser linearizado em torno de uma regiao bem

definida, que é o regime permanente do voo, conforme sera feito nas segoes seguintes.

4.1 Sistema Linearizado

As equagoes (2.38) e (2.1), na forma vetorial, formam o modelo completo da

dinamica do missil e podem ser reescritas da seguinte maneira

v=—M"'CW)+ D)y —Mg(n)+ M, + B(6)J] (4.1)

n=Jnv (4.2)

Supondo uma trajetéria de referéncia vy(t) e no(t), pode-se definir perturbagoes a
essa trajetoria como

Av(t) = v(t)

v vo(t); An(t) = n(t) —no(t)
AS(t) = 5(1)

— do(?)
E, definindo-se os estados 1 = Av; x9 = An e a entrada u = AJ, pode-se escrever

o seguinte modelo de espaco de estados linear variante no tempo

x —MYC@H)+ D) —M'G(t x M—1B(t
1 [C(t) ()] () - () (4.3)
1:2 J,/(t) Jn(t) T 0 0
Onde:
C(t) = 2w G(t) = %
®) N PO =75 no(t)
D(t) = #5M] Jft) = 250

no(t),v0(t)

— T(no(t)) B(t) = 2B0x]

no(t),vo(t) do(t)

Levando-se em conta as matrizes simplificadas das equagoes ([2.39)), (2.40) e (2.59)
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e os vetores ([2.37)) e (2.61)), obtém-se

M~ =diag( 1/m 1/m 1/m 1/I, 1/I, 1/I,)
0 —MWo, MWy 0 muvg,  —Mugy
MW, 0 —MWo, —MYgs 0 MUoy
o) = —MWoy MWy 0 muvg,  —MUgy 0
0 0 0 0 0 0
0 0 0 - yWOz O ]mWOx
0 0 0 ]yWOy —1pWoz 0
CpoVa 2(Cpr — Cra)voy 2(Cpr — Cra)voz
Cpovoy Cpovor + CraVa + SC?ZUO” + CDJ:SZ ZCp1vosvoy
2Cprvoy Vo= CDIU(Q)y
D(t) = %pSref CDSUOZ Y)“ Cpotos + e .
0 0 _CMacrera
i 0 CMaCrera 0
0 00 0 cPoy 0
000 _C¢0yc¢0$ 5¢0y3¢0m 0
0 0 0 cooySPor SPoyCPor 0
G(t) = mg ®oySPo PoyCPo
0 00 0 0 0
0 00 0 0 0
0 00 0 0 0
—2Cpréoa  —2Cprdoe  —2Cproor
0 0 Crs
0 CLs 0
B(t) = C]Sref
OM&abref 0 0
0 CM5CTef 0
0 _CM5cref

Ja a equacao cinemética (2.1]) leva a
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(4.4)

a
3Cprvg
+ CraVa + =3

(4.6)

(4.7)

03x3

O3x3




9 J1(772)V1
T = Ja(m2)ve - 8[J18<Zf>vﬂ B[Jléz?ul] N
L on | ala(m)vs]  OJa(na)ve]
om Ona n0(8),0(t)
70(t),v0(t)

033 B[Jlégﬁz)lfl]
J,(t) = 2 (4.9)

O3x3 —8[‘]2523)”2}
no(t),vo(t)
A apresentacao de J,(t) com derivadas parciais na equacao (4.9) é também um
resultado original desta dissertacdo. Escrever J,(t) mais detalhadamente requer al-
gumas consideracoes quanto ao regime de voo do missil. Por exemplo, pode-se su-

por inicialmente um voo em regime permanente em que a rolagem esteja estabilizada

(¢x =Wy = O)a ou Seja

C¢zc¢y _S¢z C¢zs¢y 10 t¢y
Ji(m2) = | sp.co, co. sp,50. ;o Jam) =10 1 0 (4.10)
— 50y 0 coy 0 0 1/co,
Entao:
0 _C¢z5¢va + C¢zc¢yvz _S¢zc¢yvx - C(bzvy - 5¢z5¢yvz
8[J1((§Z2)V1] = | 0 —50,50,U; + cOySP.v,  CPCOUVE — SOV + SPyCOLU, :
2

0 —CPyUy — 5Py, 0

Que pode ser simplificada ao se substituir cos(¢,) = = e sen(¢,) = = (vélidas em

regime permanente), e aproximando-se V.2 = v2 4 v2. Desse modo

0 0 —s0.V,—co.vy,
=10 0 cd.V,— sp.u, (4.11)
0o -V, 0

I J1(n2)11]
Oy
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E também

0 w.[l+tan?(¢,)] 0
=10 0 0 (4.12)
0 w:sgy/cos?(¢,) O

I Ja(n2)1o)
e

4.1.1 Calculo das Condicoes Iniciais

E possivel ainda encontrar um ponto de equilibrio, que sera 1til no calculo dos
ganhos do controlador (Franklin et al. 2002). Este ponto serd o regime permanente,
em que o missil estd em voo rasante, na velocidade de cruzeiro V,, com angulo de

ataque, igual ao de arfagem, suficiente para sustentar seu peso:

Fr, = CLaqSrefpoy = mg — Fsen(doy) (4.13)
Considerando-se a aproximac@o para pequenos angulos, sen(¢o,) = ¢oy, entao
(4.13)) torna-se
myg
Doy (4.14)

B Fm + CLaquef
Por outro lado, o empuxo do propulsor, F},, deve ser suficiente para vencer o arrasto

aerodinamico, mantendo assim a velocidade constante:

Fm = CDquref (415)

Substituindo (4.15) em (4.14]) obtém-se

mg

gboy - (CDO + CLa)quef

(4.16)

Para manter este angulo de ataque constante, os governos devem estar posicionados
de modo a gerar um torque que se anula com o torque devido ao angulo de ataque, ou

seja

CMa

Crs0oe = Cria®oy = 0oe = o
Mé

¢0y (4-17)

Assim, os estados iniciais serao
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Va C¢0y 0 Zo 0 0

i . — . — . — mg/(qSTef) . — C amg/(qsref)
Vi = 0 s V2% =110 15Me= 1|y |3 M0 = ©CpotCra) |7 0o = m
Vasdoy 0 20 Po 0

Entao os termos das matrizes da equacao (4.3) ficam

~M~YC(t) + D(t)] =
[ —0S,c;CD0Va 0 —pSref(Cpr—Clra)vo: 0

2m p —g, 0
—pSref {CDOUOI-&-CLQVQ—FC%J%Z}
0 2m 0 V02 0 —Ugg
—pSrefCpovo _psref|:CD()’U0:c+CL&Va+%
% 0 2m O Vog 0
! 0 0 0 0 0
S’re Cre C ava
! 0 T 0 0 0
O _pSTEfCQT;fCMaVQ O O O 0
- y (4.18)
000 0 _gC(bOy 0
000 gc¢0y 0 0
0 00 0 —qs 0
_M*IG(Q _ g Cboy (419>
0 00 0 0 0
000 0 0 0
0 00 0 0 0
CPozChoy  —S5Poz  CPozSPoy
8¢0zCPoy  CPoz  SPoySPo: 03x3
_S¢0 0 C¢0
M) =Tt = y 4.20)
1 0 t¢0y
03x3 0 1 0
0 O 1/C¢0y
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O 0 —S¢02Va
0 0 O oo, Vs,
)= "7 Po (4.21)
0 -V, 0
i O3x3 033 |
[ 0 72077’;[605 0 ]
0 0 Crs
) 0 Crs 0
M B(t) = qS'ref CMélabref 0 0 (422)
C/ Cre
0 M}Sy ! 0
—C Cre
| o eyt |

4.2 Controle Longitudinal

Com algum algebrismo, é possivel separar a estrutura do missil em trées lacos de
controle independentes: controle longitudinal, controle de rolagem e controle lateral
(Rugh & Jackson 2007).

Observando a primeira linha das matrizes e , percebe-se uma relagao
entre as varidveis de estado Av,, Av,, Aw,, Az, e A¢,, que estao desacopladas das
demais. Estas variaveis de estado formam o “plano longitudinal”. Como o missil
navega em voo rasante a superficie do mar, atencao especial tem que ser dada ao
controle longitudinal, pois a altitude h = —z. Entao define-se o vetor de estados
r=1]Av, Av, Aw, Az Ag, |7, cujas equagdes, no formato espaco de estados,

sao obtidas das linhas 1, 3, 5, 9 e 11 das matrizes do sistema (4.3)):

2m m —voz  —gchoy 0 =24SvesCprdoe

m
BCDI'U2
7psrefCDOUOZ 7pSref CDOUOx‘FCLaVa‘FiVa 0z qS7'efCL6

2m m Vo  —9SPoy O m

T = PSrefrefCraVa T+ qSrefCrefCms
0 21, 0 0 0 T,
—5¢0, choy 0 0 -V, 0
0 0 1 0 0 0

[ _pSref C1D0 Va

_psref (CDI _Cch)UOZ

o7

AVS



Substituindo-se os coeficientes aerodinamicos, momentos de inércia e demais parametros

estabelecidos no Capitulo |3|, obtém-se

- . —2.00

[ Av, | [ 0013 0050 —17.53 0 —9794 | [ Aw,
Ab, —0.00075 —0.560 3095 0 —0555 | | Aw, 9
Aw, | = 0 —0206 0 0 0 Aw, | + 18(')91 Ade
Az 00566 0998 0 0 310 Az

| Agy | | O 0 10 0 |[Ag 3

(4.24)
Conforme sugerido em ((Franklin et al. 2002), Capitulo 9), experimentou-se um
controlador tipo PID com realimentacao de A¢, e Aw,, conforme ilustrado no diagrama

de blocos da Figura {4.1]

W ¥ Regulador + & Dulizs=d h
FID o

e - T—
Koy

Ky

F1GURA 4.1: Diagrama de blocos do controlador de altitude tipo PID

Primeiramente analisa-se a saida Aw, do sistema em funcao da entrada Ad.. A
funcao de transferéncia entre estes dois sinais pode ser obtida utilizando-se a fungao
ss2tf do Matlab

Aw,y(s) (s +0,373)(s +0,0133)(s + 1.074 x 10717)

_ 4.25
Ab.(s)  (s+0,28+7,99)(s + 0,0115)(s — 3.30 x 10-6) (4.25)

Além dos pédlos e zeros apresentados na funcao de transferéncia , h& um podlo
e um zero localizados na origem, que se anulam mutuamente.

A Figura mostra o grafico do lugar das raizes para esta funcao de transferéncia,
donde percebe-se que um dos polos ¢é instavel.

O ganho £k, foi ajustado, por tentativa e erro, em k,, = 1,2. Também se fez a
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Real Axis

FiGURrA 4.2: Lugar das raizes para a funcao de transferéncia da equacao ({4.25))

realimentacao do angulo de arfagem, A¢,, com ganho kg, = 2, de modo que os pdlos
de malha fechada foram posicionados em -16,7, -6,41, -0,13 e -0,013, ou seja, todos sao

estaveis.

Agora é possivel calcular um controlador PID para a altitude. Mais uma vez a
escolha dos ganhos se deu por tentativa e erro. Inicialmente fez-se a sintonia de um
controlador PD e apds algumas tentativas encontraram-se os ganhos kp = 0,1 e kp =
0, 14. Depois, para eliminar erros no regime permanente, acrescentou-se um integrador

no controle com ganho k; = 0,02 e com saturacao anti-windup, em =+1.

Para testar o controlador, foi implementado um simulador do missil utilizando-se
o conjunto de blocos pré-definidos para o Simulink, “AeroSim” (AeroSim 2007). Esta
ferramenta possui alguns blocos que implementam os efeitos dinamicos, aerodinamicos,
de propulsao, além de efeitos atmosféricos e gravitacionais que podem influenciar no
voo e navegacao de uma aeronave. A Figura mostra algumas das aeronaves que
ja estao previamente implementadas nesta ferramenta de simulacao. Internamente, o
modelo destas aeronaves é implementado utilizando-se os blocos dos diversos efeitos

citados, conforme o esquemadtico da Figura [£.4]

Um moédulo de programa em Matlab é utilizado para introduzir-se os coeficientes

aerodinamicos da aeronave, além dos pontos de aplicacao da forca de propulsao e o
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F1GURA 4.3: Aeronaves do pacote Aerosim

centro de pressao. Parametros que variam com a perda de massa, como o centro de
gravidade, momentos de inércia e a propria massa, sao interpolados entre os valores
maximos e minimos informados, em funcao da queima de combustivel, que é uma das
variaveis de entrada do modelo. Também é possivel informar as condi¢oes iniciais nos

blocos de simulacao, como massa do combustivel, atitude e velocidades iniciais.

Centrals Racal

i___ et |

Winds ; 1
| | |
| |
|
Atmosphare |
e Modal | :
I | Caw nt.'nm_jr.-
I f
| Ihatian
|

Iraria

¥

RAnciel

F1GURA 4.4: Blocos internos dos modelos das aeronaves do pacote Aerosim

Umas destas aeronaves pré-definidas foi utilizada para a simulacao do missil, tendo

que passar por adaptagoes no bloco da propulsao, ja que o missil utiliza propulsao a
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foguete e nao a hélice, como a aeronave. A Figura mostra a resposta ao degrau de
altitude de 30m obtida na simulagao com o Aerosim. Os resultados foram obtidos com o
missil sendo lancado de um navio, a partir de uma plataforma com angulo de elevagao
de 20°, altitude inicial bm, velocidade no eixo longitudinal 5 nés e demais estados
iniciais nulos. Os governos sao inicialmente mantidos em zero grau, sendo liberados
para operar somente 0,8s apds o lancamento e tém saturagao em 20 graus cada. O
propulsor de aceleracao queima os 100kg de grao propelente, por 3s, fornecendo assim
empuxo suficiente para levar o missil até a velocidade de cruzeiro, 310m/s. A seguir
entra o propulsor de sustentacao que, queimando, tem uma taxa de perda de massa de
1,3kg/s, e fornece empuxo suficiente para vencer a resisténcia do ar mantendo assim a

velocidade aproximadamente constante.

460 ) ) ) ) ) )

O NN SEA S

v [mis)

20| U WU, i SRR WO SO WO, T N

1ok e S g st ey ool oot e Crssiat .

arfagem [graus)

Attitude (m)

b A i

Tempa (=)

FicurA 4.5: Resultado da simulacao de lancamento do missil, sob comando de 30m
de altitude

Percebe-se da simulagao que o sistema com o controlador proposto é extremamente

robusto, visto que nao s6 as nao-linearidades foram levadas em consideracao na si-
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mulacao, mas também as variagoes de massa e momentos de inércia sao computadas,
o que nao afetou a qualidade do controle.

A Figura [4.6| apresenta a resposta ao comando para baixar a altitude de 30m para
15m, 15s apds o lancamento. Observe-se que, antes de baixar a altitude, o missil
realiza um leve movimento no sentido oposto, subindo ao invés de descer, efeito tipico
de sistemas de fase nao-minima. De fato, o sistema em malha aberta, com a
saida sendo a altitude, possui dois zeros instaveis iguais a 2,25 x 10'° e 11,25, este
ultimo dominante em relacao ao primeiro.

Fisicamente, este efeito se explica pelo fato das superficies de controle estarem lo-
calizadas a ré do missil. Entao, ao mover os governos, uma forca empurra a traseira
para cima fazendo o missil inicialmente subir, mas ao mesmo tempo reduz o angulo de
arfagem, apontando o nariz do missil para baixo, o que o faz descer. Desde que o mo-
vimento de arfagem seja suficientemente rapido, o movimento de descida se sobressai.
Esta condigao é conseguida se o coeficiente aerodinamico dos governos for bem menor
que o do missil como um todo, o que fard com que os governos afetem pouco na forga
de sustentacao. Além disso, é importante que o centro de pressao dos governos esteja
bem mais a ré do centro de gravidade que o centro de pressao do missil completo, ge-
rando um grande braco de alavanca para as superficies de controle, produzindo torques

maiores, que fazem o movimento de arfagem mais rapido.

Altitude (m)

145 15 185 16 165G 17 17.5 18 185 13 195

tempo (s)

F1GURA 4.6: Resposta do controle de altitude a um comando de descida, mostrando
o efeito da fase nao-minima.

Para a parametrizacao da matriz D(v), feita na Seao 2.2 o angulo de ataque (e de
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escorregamento) foi considerado suficientemente pequeno para se fazer a aproximacao
sen(a) = a. A Figura mostra os angulos de arfagem e de ataque num mesmo
grafico, para uma outra simulagao de lancamento, em que o missil é comandado para
30m de altitude e 8s depois para 15m. Esta figura mostra que inicialmente estes angulos
estao desacoplados, mas em seguida seguem uma trajetoria juntos, além disso o angulo
de ataque fica na ordem dos 5°, que permite aproximar a funcao seno deste angulo por

uma reta, conforme o procedimento adotado na modelagem.

20',. T T

dngulos (graus)

5 10 15
tempo (s)

Ficura 4.7: Angulos de arfagem e de ataque acoplados.

4.3 Controle de Rolagem

Para que se pudesse simplificar as equagoes da dinamica foi necessério considerar
o missil com a rolagem estabilizada. Além disso, o radar-altimetro, necesséario para
o controle preciso de voo rasante, s6 funciona com suas antenas apontadas para a
superficie do mar. Para garantir esta condicao é necessario estabelecer um controle de
rolagem do missil. Alguns misseis fazem isso de forma passiva, pois possuem massas
que giram com o efeito do vento relativo aproveitando-se do efeito giroscépio para gerar
essa estabilizacao. No missil em estudo este controle precisa ser feito de forma ativa,
pois o tempo de voo, cerca de 3,5 minutos, torna inviavel o controle passivo.

As varidveis de estado de interesse neste caso sao v = [ Aw, Ag¢, |7. Esté-se,

portanto, interessado na quarta e décima equagoes do sistema (4.3)), ou seja, nas quartas
linhas das matrizes (4.18)) a (4.22)).
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A menos do tltimo elemento da quarta linha da matriz (4.20]) ser diferente de zero,
nao ha acoplamento destas variaveis de estados com as demais. Entao, se considerar-se
tan(go,w,) como uma perturbagao, ou que tan(dg,) seja suficientemente pequeno para

ser considerado nulo, facilmente obtém-se o seguinte sistema linear

wa 0O 0 wa qSrefbrefCumsa
N + e Ad, (4.26)
Ag, 10 Ag, 0

Atribuindo os valores numéricos dos parametros calculados no Capitulo [3, obtém-se

Aw, 0 0 Aw, 373, 8
. = + A, (4.27)
Ag, 10 Ag, 0

Utilizando-se a fungao lgr do Matlab, com @ = diag([1 , 100]) e R = [10], foi
possivel achar um ganho 6timo igual a k, = [0,34 3,16], de modo que em malha
fechada o sistema teve seus pélos alocados em —118 e —10. A resposta do sistema

([4.27) com condicoes iniciais Awp, = 0 e Ay, = 10° estd mostrada na Figura .

e [Grausss)

10

i (oraus)
o

=

(a8 )
o

=

]
=

- cortrole (graus)

o
o

; : ;
a 0.05 01 015 0z 025 03 035 04 045 05
Tempo (=)

F1GURA 4.8: Resposta do controle de rolagem

O controle e a simulagao aplicados aqui nao levam em conta possiveis desalinha-
mentos das superficies de controle entre outras imperfeicoes e incertezas. Se estes

efeitos forem relevantes, um integrador deve ser adicionado na malha de controle, para
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eliminar erros de regime permanente, que seriam causados por estes desalinhamentos.

4.4 Controle Lateral

Foi visto nas secoes anteriores que as variaveis de estado de interesse para o con-
trole no plano longitudinal e de rolagem estao desacopladas das demais varidveis.
Este mesmo desacoplamento nao é observado para as variaveis do plano lateral, z =
[ Av, Aw, Ay Ag, |7, pois os quarto elementos da segunda linha das matrizes
e , sao diferentes de zero (acoplamento com o plano de rolagem), bem
como o primeiro e o terceiro elementos da segunda linha da matriz (4.20]) (acopla-
mento com o plano longitudinal). E possivel eliminar este acoplamento utilizando o
angulo de escorregamento, 3 = v, /v,, como uma das variaveis de estado no lugar de v,
(Franklin et al. 2002). Neste estudo, porém, esta-se interessado em controlar o desvio
do missil em relagao ao eixo de referéncia longitudinal, X, ou seja, realizar comando
para a linha de visada (command line-of-sight). Assim, serd buscada outra solugao.

O acoplamento com o plano de rolagem pode ser facilmente eliminado levando-se
em conta que VoW, € gcPo, P, sao nulos na maior parte do tempo, ja que o missil possui
estabilizacao de rolagem (w, = ¢, = 0). Logo, pode-se considerar estes termos como
perturbacoes a aceleracao lateral.

J& para o desacoplamento com o plano longitudinal, deve-se eliminar da aceleracao
lateral (segunda equagao do sistema ), 08 termos s¢,c¢,v,+5¢.s¢,v,. Substituindo
nesta os valores co, = 3£, s¢, = 7, e V2 = vj + vZ, vélidos no regime permanente,
estes termos podem ser reduzidos a V,s¢q. = vg.. Assim, pode-se também considerar
este termo como uma perturbacao a aceleracao lateral, retirando-o da equacao. Deste

modo, o sistema no plano lateral reduz-se a

. _ v Cprvg.
Avy pSref | Cpo Ox:sLaVn,+ vl ] o, 0 0 Avy qSTiq{LCL(;
Aw, —pSvescresCaraVa Aw, Z8rerererCate
?u = . leyf = 0 0 0 s + Iy A6,
Ay co- 0 0 choVa | | DY 0
A, 0 ey 0 0 A, 0
(4.28)

Substituindo-se os valores dos parametros calculados no Capitulo [3, e com ¢g, =0
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obtém-se

A, —0.559 —309.5 0 0 Av, 17.2

Aw, 0.206 0 0 0 Aw, —18.9

| = + AS,  (4.29)
Ay 0.998 0 0 3095 Ay 0

Ao, 0 1 0 0 Ao, 0

Este sistema possui dois pélos em zero e outros dois iguais a —0, 2798 4+ 7, 9866:.
Optou-se por adotar um controlador 6timo, com um integrador no erro de desvio
lateral, y. Expandiu-se, entao, o sistema ao acrescentar-se o estado do integrador e
utilizou-se a fungao lgr do Matlab, com @ = diag([1e8, 1el0, 2e6, 11e2]) e R = [1e7],
encontrando-se o ganho étimo K, = [0,318 -33,04 -0,467 -876,3 0,0032]. Estes ganhos
alocaram os pélos do sistema expandido em -599, -30,9, -0,01 e —0.16 + 0.163.

Utilizando-se ainda o pacote Aerosim para Simulink foram implementados os trés
controladores descritos neste capitulo. As figuras de[d.9)a[d.12] apresentam o resultando
da simulacao de lancamento do missil comandado para altitude, h = 30m, e desvio
lateral nulo (comando para linha de visada), a partir de uma plataforma com angulo
de arfagem, ¢, = 20°, dngulo de marcagao inicial nulo mas crescendo a uma taxa de

wo. = /s, velocidade na longitudinal vy, = 5 nds e altitude inicial 5m.

Nesta simulacao, os governos sao mantidos na posi¢ao nula por 0,8 segundo, tempo
necessario para o missil atingir uma velocidade minima para atuacao das forcas ae-
rodinamicas. Aqui também, por meio das equacgoes e , os comandos de
governo, § = [6, d. 6,7, sdo distribufdos para as quatro superficies de controle,
o =lo1 oo 03 047, cujos angulo maximos sao limitados a 20°, cada um, e de-
pois retransformados para comandos de governo para, sé entao, entrarem no bloco de

simulagao do missil.

Observe-se que, mesmo diante das nao-linearidades e das condicoes extremas na
atitude inicial de lancamento, os trés controladores independentes propostos reagem

de forma satisfatéria, pois estabilizam a atitude e conseguem manter a altitude sobre

66



controle.

0.2500 0.2500 —0.2500
0.2500 0.2500  0.2500
o= 5 (4.30)
0.2500 —0.2500  0.2500

0.2500 —0.2500 —0.2500

1111
i=|1 1 -1 -1]0 (4.31)
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FiGURrA 4.9: Estabilizacao da atitude do missil apds lancamento.
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FiGurA 4.10: Demandas de governos
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Posicao das superficies de controle
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FiGuraA 4.12: Grafico da altitude,—z, e desvio lateral, y
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Capitulo 5

Simulacao Hardware-in-The-Loop

Aplicagoes Hardware-in-the-Loop (HIL) sdo usadas por engenheiros projetistas e
de teste para avaliar e validar componentes de veiculos durante o desenvolvimento de
novos sistemas embarcados, do proprio veiculo e de seus subcomponentes. Em vez de
testar estes componentes em um sistema completo, HIL permite o teste de protétipos
num ambiente em que softwares simulam o resto do veiculo e subsistemas. A aplicagao
desta técnica reduz enormemente os custos, a complexidade e o tempo demandado,
enquanto aumenta a flexibilidade e seguranca, possibilitando realizar diferentes testes
em diferentes cenarios, em um ambiente proximo do real. Os componentes fisicos sob
teste respondem aos sinais simulados como se estivessem operando em um veiculo real,
ja que eles nao distinguem entre os estimulos enviados por outros componentes e sinais

enviados por softwares executando modelos em um compudador.

Medidas

/f HeiE8 UMI sobre a
mesa
A
PC  simulando Comandode® | Mesa Simuladora de
Missil Movimentos

Retorno de @, 8

Ficura 5.1: Diagrama de blocos com os principais componentes fisicos da simulagao
hardware-in-the-loop

Neste trabalho propoe-se uma estrutura HIL para avaliar técnicas de controle da

atitude do missil em estudo, utilizando sensores de medidas inerciais de estado sélido
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tipo MEMS (Micro-Electro-Mechanical System). A estrutura simula a dinamica do
missil em um computador com sistema operacional de tempo real. Os movimentos
de atitude experimentados pelo missil serao reproduzidos em uma mesa simuladora
de movimentos, onde estard instalado o sensor inercial de atitude. As medidas de
posicao e velocidade da atitude sao, entao, realimentadas num controlador discreto
sendo executado no computador. Esta estrutura permite avaliar o comportamento do
sistema como um todo, tornando possivel a otimizagao dos algoritmos, além de permitir
experimentar sensores diversos em uma dinamica préxima da real, pois inclui interagao
com efeitos do hardware, como amostragem e quantizacao de sinais, atrasos de tempo,

erros e ruidos dos sensores, etc.

O edity
li]medid: |
I
Modula |
b a ¥ = O
e, Médulo B¢ | Emulador do | I"g'jmaiiddﬁ o LI;:IZS& .
{351 01T arE0 imuladora
3_ Cortroladar | T [ul{sail L N S
="i"mem

FIGURA 5.2: Elementos da Estrutura HIL implementada

A simulagao foi implementada em linguagem C e é executada em um sistema ope-
racional de tempo real (QNX) instalado em um computador pessoal padrao X86. Este
computador é conectado, via cabo de rede Ethernet, a uma mesa simuladora de movi-
mentos com dois graus de liberdade. A velocidade do angulo de arfagem, experimen-
tada pelo missil em simulacao, é comandada a mesa simuladora de movimentos, sobre
a qual esta afixada a UMI. Este sensor, por sua vez, esta conectado a entrada serial do
computador, por onde sao transmitidas as medidas de posicao e velocidade da mesa,
que sao realimentadas no sistema de controle de atitude do missil. A figura[5.I] mostra
um digrama de blocos com os principais subsistemas da implementagao.

A mesa simuladora de movimentos possui um sistema préprio de controle de posigao
e velocidade, com sensores préprios, o que permite serem utilizados pelo simulador para

validar os estados que sao impostos a mesa.
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A Figura[5.2) mostra os elementos da estrutura implementada, que sao descritos nas

secoes seguintes.

5.1 Mesa Simuladora de Movimentos

A mesa simuladora de movimentos utilizada, vista na foto da Figura[5.3] pertence ao
Laboratorio de Sistemas Inerciais do Instituto de Pesquisas da Marinha (IPqM). Trata-
se de uma mesa cujos sistemas mecanicos e sensores foram produzidos pela empresa
Contraves. Ela possui dois graus de liberdade, arfagem e guinada. Cada eixo possui
um sensor de velocidade tipo tacogerador e um sensor de posicao dividido em dois
estdgio: um resolver que realiza a medida em escala grossa (coarse) e um inductosyn

que ajusta a medida na escala mais fina (fine).

FIGURA 5.3: Foto da Mesa Simuladora de Movimento utilizada na estrutura HIL

O sistema de controle de posicao e velocidade desta mesa foi desenvolvido pelo IPqM
e constitui-se num controlador digital PID com atraso-avango, com taxa de amostra-
gem de 10kHz, implementado em uma placa de computador PC104. Este controlador
permite comandar a mesa com velocidades até 999°/s, e posi¢iao com precisao de até
um décimo de milésimo de grau. O amplificador de alimentacao dos motores elétricos
de acionamento possui uma protecao que desalimenta os motores ao ser solicitado um
torque acima do limite operacional da mesa.

A placa PC104 comunica-se com um computador pessoal, via rede Ethernet, onde

estd implementada uma interface homem-maquina (IHM), vista na Figura Esta
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interface permite controlar a mesa em quatro modos distintos: controle de posicao,
controle de velocidade, movimento oscilatorio e escravizagao de velocidade. Nos dois
primeiros casos uma posi¢ao/velocidade constante, selecionada pelo operador, é im-
posta a mesa. Também é possivel selecionar, no modo de controle de velocidade, o
sensor de tacometro, ou a taxa de variacao da posicao lida pelo sensor inductosyn. No
modo oscilatério, a mesa é posta a acompanhar uma senoide com posigao/velocidade
de amplitude e freqiiéncia selecionaveis pelo operador. No ltimo caso, o controlador

da mesa recebe velocidades de referéncia de uma entrada analdgica.

=-000.0191 =-000.0381

002.6064  001.8991

e

e

FI1GURrA 5.4: Foto da IHM da Mesa Simuladora de Movimentos

O modo de escravizacao de velocidade seria o ideal para fazer a mesa acompanhar
os movimentos do missil, entretanto, esta opcao nao disponibilizava as leituras dos
sensores de velocidade e posicao da mesa, para que se pudesse validar estes sinais.
Assim, preferiu-se executar a emulacao do missil no computador da THM, e utilizar as
fungdes ja implementadas para comunicagao entre a IHM e a placa PC104. As seguinte
fungoes foram utilizadas para enviar comandos para a mesa e receber as leituras dos

sensores:

o int envia VELTACOMETRO(int fd, double velocidade, double aceleracao) - envia

mensagem para iniciar o controle por velocidade a partir do sensor tacometro.
fd - é o nimero de identificagdo (ID) do canal de comunicagao;
velocidade - é a velocidade comandada em graus/s; e

aceleragao - é a taxa de subida da velocidade até atingir o valor comandado.
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o int enviaPOSICAO(int fd, double posicao, double slew) - envia mensagem para

iniciar o controle de posicao.
fd - é o ID do canal de comunicacao;
posicao - é a posicao comandada; e

slew - é a taxa de subida da posicao até proximo do valor comandado.

o int enviaGETDATA (int fd, sensores_t *sens, double velmazx, double c_off, double

f-off) - envia mensagem para realizar a leitura dos sensores.
fd - é o ID do canal de comunicacao;

*sens - é um ponteiro para uma estrutura onde serdao escritos os valores lidos

pelos sensores da mesa;

velmaz, c_off e fooff - sao utilizadas para calibracao dos sensores e foram atribuidos

os valores 200, 0 e 0, respectivamente, na simulacao HIL.

Foram realizados dois tipos de teste para avaliar a velocidade de resposta da mesa
aos comandos a partir da rede Ethernet. No primeiro teste, para avaliar a maxima
taxa de subida, foram comandadas senoides com periodos de 5s e amplitudes distintas,
a uma taxa de amostragem de 20Hz. Os graficos da Figura mostram as respostas
da mesa a este teste. No terceiro gréafico desta figura, a protecao do motor desalimen-
tou por volta dos 3s. Percebe-se desta figura que a mesa tem uma taxa de subida
méxima (slew-rate) da ordem de 200°/s, mesmo estando sendo enviado, pela fungao
envia VELTACOMETRO(), uma taxa de 500°/s%.

Um segundo teste foi realizado para avaliar a maxima taxa de amostragem possivel,
para envio dos comandos de velocidade. Comandou-se a mesma senoide com amplitude
de 180°/s, porém com o dobro da taxa, 50Hz. O resultado estd mostrado na Figura .
Percebe-se que a taxa de subida reduziu-se com o aumento da taxa de amostragem.
Isto se deve ao fato da fungao envia VELTACOMETRO() ter sido projetada para o
comando de uma velocidade constante a partir da IHM. Ou seja, a fungao realiza uma
inicializacao do controlador antes de fornecer a velocidade de comando, gerando atrasos
de tempo ao fazer isto.

A Figura mostra a velocidade de arfagem resultante de uma simulacao de

lancamento do missil, sendo comandada a mesa. Nesta figura percebe-se a incapa-
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FiGcurA 5.5: Velocidade da mesa ao ser comandada senoides na taxa de 20Hz

cidade da mesa em acompanhar movimentos mais rapidos do missil. Apds avaliar estes
resultados, resolveu-se sintonizar o controlador do missil de modo a tornar os movi-
mentos de atitude um pouco mais lentos, permitindo assim que a mesa acompanhasse

estes movimentos.

5.2 Programa Emulador do Missil

Como as simulagoes mostradas no Capitulo 4| estavam implementadas em Simulink,
foi desenvolvido um programa na linguagem C, para realizar a simulacao da dinamica
do missil para a aplicacao HIL. Este programa foi dividido em médulos que executam

as funcoes: Emulador, Controlador e Comando, conforme apresentados na Figura [5.2
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F1GURA 5.6: Resposta da mesa ao comando de uma senoide com taxa de 50Hz

e no fluxograma da Figura [5.8]

O Moédulo Emulador realiza a emulacao da dinamica do missil, conforme as equagoes
calculadas na Secao [2.1.3]

O Médulo Controlador implementa um controlador discreto no plano longitudinal,
utilizando medidas de atitude recebidas do sensor inercial (UMI) instalado sobre a
mesa simuladora de movimentos, além da altitude, h,,e4iq0, proveniente do Moddulo
Emulador.

Por fim, o Médulo Comando, realiza a comunicagao com a Mesa, comandando os
valores da velocidade de atitude, w,.f, e lendo os sinais oriundos dos sensores da mesa,
Winesa € Pmesa-

Para facilitar os testes iniciais e sintonia da estrutura HIL, o fluxograma da Figura

possui alguns recursos que permitem:

e garantir a operagao em tempo real, pois além de um temporizador (timer) de
tempo real, ha um teste de tempo decorrido a partir da leitura do relégio de
tempo real do sistema operacional. Se este tempo for superior ao periodo de

amostragem do controlador, é acusado erro;

e csperar a mesa atingir ou aproximar-se da velocidade comandada antes de pros-

seguir o processamento, bastando para isto reduzir progressivamente a variavel
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FicurA 5.7: Simulacao da estrutura HIL com realimentagao da atitude emulada, mos-
trando a incapacidade da mesa acompanhar a dinamica do mfissil.

Av, mostrada no fluxograma, até que o teste de tempo decorrido acuse erro;

e testar a velocidade de processamento, pois reduzindo-se progressivamente o tempo
de incremento da iteracao do lago “FOR”, se atingird um limite em que o teste

de tempo decorrido acusara erro; e

e selecionar a realimentagao dos sinais de atitude de trés fontes distintas, a saber:

dos sensores da mesa, Wesa € Pmesa, da UML, Winedido € @medido, OU diretamente

do Médulo Emulador, w, e ¢,.

Todas as integracoes do programa de simulagao utilizam o método do trapézio, as-
sim, para que a simulacao da dinamica do missil se assemelhasse a um sistema continuo,
para os demais subsistemas, o nimero de iteracoes do médulo emulador teria que ser
bem maior que a taxa de amostragem do controlador discreto. Entao, este ntimero
de iteragoes foi escolhido o maior possivel (10kHz), em funcao da velocidade de pro-
cessamento do computador. Enquanto que a taxa de amostragem do controlador foi
escolhida 20Hz, em funcao da velocidade de transmissao das medidas realizadas pelo
sensor inercial. Como este é um controlador discreto, os ganhos foram ligeiramente
alterados, em relagdo ao controlador calculado na Secao [£.2] de modo a permitir uma

sintonia que tornasse os movimentos de atitude do missil mais lentos, de modo a per-
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F1GurA 5.8: Fluxograma do programa de simulagao hardware-in-the-loop

mitir que a mesa os acompanhasse. Estes ganhos ficaram k,, = 0,8, kg, = 0,5 e os
ganhos do PID foram mantidos.

A Figura mostra o resultado da simulacao do missil, realizada pelo Modulo
Emulador. Nesta simulacdo, o missil é lancado de uma rampa com 20° de elevacao
sendo comandada altitude de 30m. Esta foi a simulacao utilizada como padrao para a

estrutura HIL.

5.3 Unidade de Medidas Inerciais

A Unidade de Medidas Inerciais utilizada foi a 3DM-G, fabricada pela MicroStrain,

que pode ser vista na Figura [5.10, Este sensor possui conjuntos de trés girometros,
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FiGurA 5.9: Simulacao do missil, realizada pelo programa em C

acelerometros e magnetometros, cada um alinhado com um eixo ortogonal, além de
uma placa de processamento baseada em microcontrolador, que digitaliza e realiza
a filtragem dos sinais disponiveis (vide foto interna mostrada na Figura . O
conjunto completo mede 65 x 90 x 25 mm e pesa 76g. Um programa instalado na

memoria residente (firmware) permite a transmissao das medidas, via interface serial,

para o computador externo.

Os dados dos sensores estao disponiveis, tanto no estado natural em que sao cole-
tados por um conversor analégico-digital (A/D) de 16 bits, quanto apds compensados
quanto ao bias e fator de escala. Os angulos de Euler da atitude do sensor sao es-
timados pelo firmware em funcao da forga da gravidade, medida pelos acelerometros
e do campo magnético da terra, avaliado pelos magnetometros, e podem ser forneci-
dos estabilizados pelos giroscopios ou nao. Os sensores realizam medidas na seguinte

faixa de escala: giros £300°/s; acelerometros +5G; e magnetometros +1,2Gauss. A
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F1GURrA 5.11: Detalhe interno a Unidade de Medidas Inerciais

fusao destes trés sensores distintos, por um filtro de Kalman interno a UMI, fornece
angulos de atitude com precisao estética de 0,5 grau, e dinamica de 2° rms, segundo
informacoes do fabricante, o que é extremamente pobre para se aplicar em navegagao
inercial, mas pode ser aplicado como unidade de referéncia de atitude para sistemas
sem grandes exigéncias dinamicas. Além disso, como os acelerometros sao utilizados
na estimagao da atitude da UMI, aceleragoes lineares de longa duragao (30s, de acordo
com o fabricante) acarretam erros nas medidas destes angulos de atitude, que podem
ocorrer por exemplo durante uma guinada de um veiculo aéreo ou durante a aceleracao

de largada de um automoével, por exemplo.

Antes de todas as simulacoes HIL realizadas, os giros eram submetidos a um pro-
cedimento de captura dos bias, utilizando uma rotina propria do sensor. Este procedi-

mento ¢ realizado ao ser enviado ao sensor o comando 0x06 (06 na base hexadecimal),
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enquanto o mesmo é mantido imével, em qualquer posicao, por cerca de 5s.

Ao ser enviado o comando 0x31, o sensor envia um conjunto de 23 bytes, contendo as
medidas dos angulos de Euler estabilizados pelos giros, as aceleracoes e as velocidades
angulares, além de uma indicacao do valor do reldgio interno e dois bytes de verificagao
da soma (checksum). Somente foram utilizadas as medidas de posigao e velocidade
angulares em torno do eixo y.

A cada movimento de arfagem que a mesa realiza, a componente de velocidade
que é percebida pelo sensor em torno do eixo y, depende do alinhamento da UMI
com a mesa. Como a precisao destes sensores nao é tao rigida, nao se teve nenhuma
precaucao especial quanto ao alinhamento do sensor sobre a mesa. Este procedimento
fez com que as medidas de atitude apresentassem erros de offset da ordem de 2°, quando
comparadas com as medidas tomadas pelos sensores da mesa inercial, conforme pode
ser visto na Figura [5.12] Também nao se teve a preocupagao de posicionar o sensor
sobre o eixo de giro da mesa, de modo que forcas centrifugas agiriam também nos
sensores, principalmente os acelerometros, resultando em erros de medidas em situagao

dinamica.

5.4 Resultados

A Figura mostra o resultado da simulacao ao se realimentar os sinais de ati-
tude do modulo emulador, enquanto a Figura [5.14) mostra a simulagao com o sensor
inercial realimentado. Nota-se, comparando estas figuras, o aparecimento de peque-
nas oscilagoes logo apds 3s, ao se utilizar as medidas da UMI. Este instante de tempo
é quando termina a queima do propulsor de aceleracao e inicia-se a do cruzeiro, ha-
vendo portanto, uma descontinuidade brusca das forgas que agem no missil, o que gera
movimentos rapidos no corpo, demandando respostas também rapidas do sensor e do
controlador para manter a estabilidade. Neste momento, portanto, percebe-se clara-
mente, os efeitos da dinamica do corpo interferindo na resposta do sensor de atitude.
Mesmo com este efeito, decorrente da introdugao de erros de posicionamento do sensor
sobre a mesa, offset, ruidos, atrasos e outros efeitos praticos, o controlador nao perde
a estabilidade, mantendo a altitude de em voo rasante.

A avaliacao dos resultados da simulagao hardware-in-the-loop permitiu fazer as
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FicuraA 5.12: Comparagao entre os valores de posicao e velocidade medidos pelo sen-
sor da mesa e pelo sensor inercial
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tempo ()

FiGurA 5.13: Resultado da simulacao HIL com realimentagao dos sinais medidos pe-
los sensores da mesa

seguintes observacoes:

e A comparagao da simulagao com medidas tomadas a partir de sensores diferentes,
tornou possivel visualizar os efeitos da dinamica interferindo na precisao do sensor

inercial.

e Como os sensores inerciais, como a UMI utilizada, tém sua precisao afetada pela
dinamica do veiculo, a utilizacao de uma estrutura HIL possibilita a avaliagao
da aplicacao deste tipo de sensor para o veiculo de interesse, e a eficacia do

controlador na rejeicao destas perturbagoes decorrentes de erros de medida.

e Apesar das imperfei¢oes intrinsecas dos MEMS, a possibilidade de utilizar sen-
sores desta natureza traz inimeras vantagens como: o baixo custo, pequenas
dimensoes fisicas e reduzida instrumentacao adicional para funcionamento, o que
justifica a investigacao da aplicabilidade de sensores desta natureza em sistemas

diversos.
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FiGurA 5.14: Resultado da simulacao HIL com realimentacao dos sinais medidos pelo
sensor inercial

e Tanto o sensor quanto do controlador utilizados demonstraram-se eficazes pois

manteve-se a altitude de voo rasante.

e A estrutura HIL implementada é mais adequada para avaliacao de veiculos com

dindmicas mais lentas, como um Veiculo Aéreo Nao-Tripulado (VANT).
Entretanto, a mesa e o sensor inercial foram levados ao limiar da sua dinamica pois:

e 0 controlador teve que ser sintonizado para o missil realizar movimentos mais

lentos para que a mesa pudesse acompanha-los; e

e o surgimento de oscilacoes ao se realimentar as medidas tomadas no sensor inercial
indica a possibilidade de haver poélos préximos da instabilidade na malha de

controle.

Como recomendacoes para aplicacoes futuras desta estrutura HIL, sugere-se a im-
plementagao de uma nova fungao para controle de velocidade da mesa, tal que nao se

reinicialize o controlador, toda vez que for recebida uma mensagem de comando de
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velocidade, permitindo assim aumentar as taxas de comando da mesa, o que tornaria
a simulagao mais realista do ponto de vista do sensor inercial.
Sugere-se também a implementacao do controle lateral no outro eixo da mesa, de

modo a tornar a dinamica mais completa.
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Capitulo 6

Discussao e Conclusoes Gerais

Foi considerado o problema do controle de voo rasante a superficie do mar de um
missil antinavio.

Um modelo dinamico, com seis graus de liberdade, de um missil com superficies
de controle na cauda foi apresentado. Este modelo considerou os principais efeitos da
aerodinamica, bem como da variacao de massa do corpo em func¢ao da queima do grao
propulsor.

Foi proposta uma metodologia para a determinacgao dos parametros aerodinamicos
do modelo, baseada em féormulas semi-empiricas obtidas em ensaios em tinel de vento.
O missil Exocet MM40 foi escolhido como estudo de caso, tendo sido calculados seus
coeficientes aerodinamicos, que serviram de base para as simulagoes.

Um autopiloto para controle de voo rasante foi implementado, baseado no modelo
linearizado em torno de uma regiao de trabalho, o qual mostrou-se bastante robusto,
pois funcionou eficazmente mesmo diante das nao-linearidades e variancia no tempo
do sistema, estabilizando a atitude, em simulagoes realizadas no ambiente Matlab,
utilizando blocos pré-definidos do Simulink, o que também validou o modelo proposto.

Foi também implementada uma estrutura hardware-in-the-loop, utilizando medidas
reais obtidas de uma UMI de estado solido, a qual pode ser aplicada a andlise de
algoritmos de controle e subsistemas de veiculos aéreos nao-tripulados, como o que
estd em desenvolvimento atualmente na Marinha.

Como proposicao para trabalhos futuros, sugere-se:

e Testar outras técnicas de controle como linearizacao por realimentacao, modos
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deslizantes, e escalonamento de ganho (gain scheduling);

e Adicionar a dinamica de outros subsistemas no modelo, como dos atuadores de

governo;,

e Investigar os efeitos de desalinhametos das superficies de controle, do propulsor,
desbalanceamento das massas e incertezas dos parametros para os controladores;

(&

e Utilizar representacao por quaternion, de modo a permitir aplicacoes a misseis
que atingem angulos de arfagem maiores, com em langamento vertical ou ataque

do tipo pop-up.
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Apeéendice A
Figuras e Graficos em Maior Escala

Nas paginas que seguem estao impressas, em maior escala, as fotos utilizadas para
estimar as dimensoes fisicas de um tipico missil antinavio, que foram usadas na defini¢ao
do missil deste estudo. Os arquivos originais das figuras foram abertos em um editor de
desenho tipo CAD, ampliadas até o tamanho de uma folha A4 e utilizados como pano-
de-fundo para que fossem tomadas as medidas que estao em cotas nas figuras. Também
estao aqui as figuras contendo os Data Sheets Wings em maior escala, utilizados para

validar os coeficientes aerodinamicos.
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Ficura A.1: Foto de langamento de um missil antinavio, utilizada para estimar suas
medidas longitudinais.
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FiGURA A.2: Esquema desenhado sobre a foto do missil, utilizado para estimar as
dimensoes longitudinais que estao em cota.
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F1GURA A.3: Desenho do missil em escala, obtido a partir da foto
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