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"Diante da vastiddo do tempo e da imensidao do universo, é um imenso prazer para

mim dividir um planeta e uma época com voce."

Carl Sagan
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Resumo

Esse trabalho é uma parte do projeto LAICAnSat da Universidade de Brasilia, projeto
que busca criar uma plataforma educacional de baixo custo para a realizacao de experi-
mentos universitarios em alta altitude e em baixa altitude. Para a alta altitude, ja foram
feitos dois langamentos bem sucedidos com um balao de latex inflado com gas hélio e
transportando uma carga com sensores embarcados, afim de coletar informacoes sobre
temperatura, pressao, umidade, nivel de luz, altitude, velocidade, direcao e aceleracao. O
foco deste trabalho é especificamente a analise da trajetoria de descida de um Balloonsat
utilizando um modelo cinematico e a implementacao de um controle PID em simulink
para reproduzir uma trajetoria especifica de descida. Foi feita uma descricao dinamica
do modelo fisico de um parapente e uma simplificacdo do modelo dindmico para o mo-
delo cinematico. Em seguida temos a simulagdo do modelo cinematico em MATLAB e o
desenvolvimento de uma simulagdo de um controlador PID. Como resultado, foi possivel
observar o comportamento de um modelo cinemético funcional e o funcionamento correto
de um controle que segue uma referéncia especifica para diminuir o erro entre um sinal

de entrada e um sinal de saida.

Palavras-chaves: Simulink. PID. Controlador Proporcional Integral Derivativo. Para-

pente. Modelo Cinematico. Sistemas de Controle.






Abstract

This work is a part of LAICAnSat project at the University of Brasilia, a project that
aims to create an low cost educational platform for conducting university experiments at
high altitude and low altitude. For high altitude, we have already made two successful
launches with a latex balloon inflated with helium and carrying a load with embedded
sensors, in order to collect information on temperature, pressure, humidity, light level,
altitude, speed, direction and acceleration. The focus of this work is specifically the descent
trajectory analysis of a Balloonsat using a kinematic model and the implementation of
a PID control in Simulink to play a specific descent trajectory. A dynamic description
of the physical model of a paraglider and a simplification of the dynamic model for the
kinematicl model was made. Then we simulate the kinematic model in MATLAB and we
developed a simulation of a PID controller. As a result, it was possible to observe the
behavior of a functional kinematic model and the functioning of a control that follows a

specific reference to decrease the error between an input signal and an output signal.

Key-words: Simulink. PID. Proportional Integral Derivative Controller. Paragliding.

Kinematic model. Control system.
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1 Introducao

A engenharia Aeroespacial é o ramo da engenharia que, com base em diversas areas
da fisica, constroi aeronaves, espaconaves e satélites, estruturas que irdo atuar em um am-
biente hostil e de dificil acesso, o espaco sideral. Por causa disso, se tem um alto custo
associado aos projetos desse setor e um dos grandes desafios que surgem aos engenheiros
¢é achar formas alternativas, que sejam mais simples e baratas que as tradicionais, para
possibilitar a pesquisa e o avango no setor [1]. Uma das alternativas para baratear pesqui-
sas de voo suborbital foi o desenvolvimento da plataforma de baloes de alta altitude, pois
sao projetos mais simples e baratos se comparados aos langamentos de pequenos foguetes
suborbitais [2].

O projeto LAICAnSat surge como uma plataforma de baldes de alta altitude e
baixo custo que visa facilitar o alcance das pesquisas universitarias de qualquer natureza
até a estratosfera, em altitudes de 20 a 30 quiléometros da superficie da Terra. O projeto
esta sendo desenvolvido por alunos universitarios e professores da Universidade de Brasilia
e ja teve duas missoes de langamento até o momento [3]. O projeto consiste em um balao
de latex do tipo sonda, preenchido por hélio que possui a capacidade de levantar uma
carga util inferior a 4Kg, tendo um paraquedas para a reducao de velocidade de descida
e impacto, contando com diversos sensores acoplados a um placa eletronica prépria do

projeto.

Figura 1 — Estrutura montada com a eletrénica do LAICAnSat-1[23].



24 Capitulo 1. Introducio

Os baloes de alta atitude acabam sendo bem versateis, tendo diversas dimensoes
e capacidades de carga 1util. Os principais tipos de valoes de alta altitude sao: balao de
alta pressao, balao de pressao zero e o baldo sonda [4] [5]. Cada baldo desse vai ter um
tamanho, uma dindmica e uma capacidade de carga diferentes entre si. O baldo sonda
acabou sendo escolhido para o LAICAnSat devido a carga 1til de massa inferior a 4Kg.
O projeto buscou ter uma abordagem similar aos Cansats em sua plataforma, mas por

utilizar baloes no lugar de foguetes, ele recebe a classificagdo de Balloonsat [6].

Esse trabalho surge devido a necessidade de controlar a descida do LAICAnSat
para uma regiao delimitada onde seja possivel realizar o resgate da plataforma e seus
resultados de missao. Como um Balloonsat atinge altitudes de 20 a 30Km, ele acaba
tendo uma area ampla de possivel aterrizagem de um paraquedas sem nenhuma espécie
de controle. Na missao LAICAnSat-2, por exemplo, a plataforma caiu em uma regiao
de dificil acesso, de modo que foi necessario acionar os bombeiros para conseguir fazer o

resgate e recuperar os dados da missao.

A importancia que as plataformas de baixo custo tém para a formacao de estu-
dantes de investigagoes cientificas possui grande. Nos Estados Unidos, por exemplo, foi
criado na Universidade do Colorado em Boulder, um curso na qual os estudantes apren-
dem assuntos pertinentes a area aeroespacial. O curso aborda tépicos dos processos de
projeto, construcao, integracao e validacao de sistemas espaciais, incluindo Preliminary
Design Review (PDR), Critical Design Review (CDR) e Flight Readiness Review (FRR),

processos indispensaveis para qualquer missao ou projeto do setor Aeroespacial [7].

1.1 Cansats

Os Cansats sao uma plataforma de dispositivos eletronicos alocados dentro de uma
estrutura similar a uma lata de refrigerante que sao embarcados dentro de foguetes de
sondagem!. A plataforma tem como principal objetivo a formacdo e ensino de recursos
humanos em um projeto aeroespacial introdutorio. Normalmente sao equipados com para-

quedas para reduzir a velocidade de impacto com o solo e assim evitar danos a plataforma.

1 Foguetes de Sondagem também chamados de Foguetes de pesquisa sio foguetes cuja carga ttil é

composta por instrumentos projetados para fazer medicbes e executar experimentos cientificos em
voos suborbitais [9].
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Figura 2 — Visao por baixo do LAICAnSat-1[10].

Figura 3 — Cansat montado dentro de um foguete, fonte:wikipedia.org.

Atualmente, existem inimeras competicoes de Cansats no mundo. Nos Estados
Unidos, por exemplo, algumas competicdes estipulam dimensoes exatas da plataforma,
com um limite de massa, limite de voo, e uma velocidade de descida especificada, trazendo
uma abordagem interessante para o ensino e exploragao dessa plataforma [8]. No geral sdo
utilizados diversos dispositivos de sensoriamento como transdutores (temperatura, pres-
sdo, etc.), acelerdmetro ou unidade de medidas inerciais (IMU), cdmeras, GPS e micro
controlador (MCU). Felizmente, nos dias atuais é possivel achar diversos dispositivos de
sensoriamento com um custo relativamente baixo, que somado ao curto tempo de prepa-
racao e a simplicidade do projeto tornam esse tipo de modelo uma ferramenta excelente
para o ensino de alunos, pois os Cansats sao modelos funcionais de satélites reais em uma

escala menor.

1.2 Balloonsats

Balloonsats sao baldes que levam experimentos universitarios até a estratosfera,
normalmente desenvolvido por estudantes. Propostos por Chris Koehler, diretor do Colo-

rado Space Grant Consortium, os Balloonsats tem como objetivo oferecer uma plataforma
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de ensino e pesquisa para alunos, apresentando um viés de projeto real com um baixo
orgamento, se comparado aos projetos de pequenos satélites [11]. Os Balloonsats podem
carregar diversos experimentos cientificos, meteoroldgicos, teste de sensores nas condig¢oes
de alta altitude entre outras aplicagoes. Koehler também definiu que os Balloonsats de-
vem ter uma massa de até 4Kg e um custo inferior a US$ 300,00. A massa da carga ttil é
um fator critico no projeto, ja que a massa estd diretamente ligada a altitude que o balao

pode atingir, quando o empuxo do baldo ira se igualar a massa do sistema.

Normalmente, sao utilizados baldes atmosféricos de latex para levar a plataforma
até a estratosfera (que, préximo ao equador, inicia a cerda de 18 Km e vai até 50 Km,
aproximadamente). A estratosfera é um ambiente interessante para reproduzir os pro-
jetos aeroespaciais devido a suas caracteristicas interessantes que justificam o estudo de
sistemas nesta regiao [12]. Por exemplo, a temperatura varia entre -50°C a 10°C, a concen-
tracao de umidade do ar é pequena e na estratosfera se encontra a ozonosfera — camada que
filtra a radiacdao ultravioleta proveniente do espaco, que ¢é localizada a aproximadamente

20km de altitude e tem cerca de 10km de espessura.

Balloonsats podem ainda tirar proveito da legislagao radioamadora, se classificados
como Baldes amadores de Alta Altitude (ARHAB)?. A participacdo da comunidade radi-
oamadora possibilita, por exemplo, a utilizacao de sistemas de rastreamento e telemetria

de longa distancia de baixo custo, utilizando da infraestrutura existente.

Figura 4 — Um balao levando varios Balloonsats. fonte:wikipedia.oryg.

2 traducdo livre, do inglés, Amateur Radio High Altitude Ballooning (AHAB). Existe uma comunidade

onde o projeto LAICAnSat estd inscrito (http://www.arhab.org/).
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1.3 O Projeto LAICAnSat

O Projeto LAICAnSat consiste em construir uma plataforma de missoes de alta
altitude padronizada que possa ser integrada facilmente a um Balloonsat ou a um Cansat.
Seu desenvolvimento possui duas etapas bem definidas, que sao os testes de baixa altitude
e a missao em alta altitude. Os testes em baixa altitude visam certificar que todo o
conjunto se encontra funcional e operacional para que o a missao em alta altitude aconteca

sem imprevistos.

Em 2014 foram realizadas duas missoes da plataforma LAICAnSat. Para essas
missoes houve o desenvolvimento inicial da plataforma, com seus sistemas e subsistemas.
Foi desenvolvido também um sistema de rastreamento e telemetria especificamente para a
plataforma LAICAnSat. Este sistema, chamado de LAICAnSat Tracking and Telemetry
System, é capaz de realizar o rastreamento, assim como processar e apresentar grafi-
camente dados de telemetria provenientes da plataforma em tempo real, possibilitando
cobrir lacunas existentes nos outros programas estudados durante o desenvolvimento do
trabalho e provendo funcionalidades especificas relacionadas aos objetivos e requisitos do
projeto LAICAnSat [13].

A diretriz das missoes LAICAnSat-1 e LAICAnSat-2 seguiu os seguintes objetivos:

e Obter dados atmosféricos e imagens da superficie terrestre;
e Obter dados relativos a altitude da carga ttil;

e Rastrear o baldo em todos os momentos da missao (langamento, ascensao, queda,

pouso e recuperagao);

e Obter telemetria dos sensores embarcados.
E os requisitos definidos foram:

e Garantir autonomia minima do sistema de rastreamento (minimo de duas vezes o

tempo esperado de voo);
e Manter a temperatura dos componentes eletronicos entre -5°C e +50°C;
e Taxa de descida igual ou inferior a 5 m/s, abaixo de 3 km de altitude;

e Massa total inferior a 4 kg.

1.3.1 Os estagios da missdo LAICAnSat

A missao do LAICAnSat segue 5 estagios distintos:



28 Capitulo 1. Introducio

e Pré-lancamento;
e Lancamento;

e Voo

e Pouso

e Recuperagao
O primeiro estdgio (pré-lancamento) consiste nos procedimentos de:

e Enchimento do balao atmosférico;
e Montagem e inicializacao dos sistemas da carga util;
e Integracao das partes estruturais da plataforma;

e Verificagdo de prontidao dos sistemas.

No primeiro estagio é necessario garantir a correta inicializacdo do hardware e
do sistema de comunicac¢ao. A autorizacao para o proximo estagio acontece somente se
todos os sistemas estiverem no correto estado de funcionamento. O estagio de lancamento
consiste no procedimento de liberagao da estrutura para voo com o baldao atmosférico ou

com o foguete (se for o caso), de forma que sua altitude possa aumentar gradativamente.

Este aumento da altitude caracteriza o inicio do estagio de voo, que consiste no
aumento da altitude da plataforma até que ela chegue da altitude maxima de voo. Neste
estdgio, o sistema de comunicagdo deve reportar, ao menos, a posi¢ao do balao, de forma
que seu trajeto, incluindo altitude, seja conhecido e monitorado em tempo real — a trans-
missao de dados de telemetria nao foi caraterizada como critica para as duas primeiras
missoes (LAICAnSat-1 e LAICAnSat-2), e portanto, ndo foi implementada por questoes

de custo e tempo.

Apos o estagio de voo segue-se o pouso, que é caracterizado pelo contato com o
solo. O sistema desenvolvido até aqui nao possui um método para detectar contato com
o solo, portanto utilizaram-se os dados de coordenadas e altitude para detectar o pouso
da plataforma. A deteccao do pouso se baseou na reducao de variagdo das coordenadas e
da altitude até o valor de referéncia definido na etapa de pré-langcamento como a altitude

do solo.

Em seguida, vem o estagio de recuperacao, que engloba os procedimentos, da
equipe de solo, necessarios para a obtencao da carga tutil. Este estagio pode se sobrepor
aos estagios de voo e pouso, ja que a equipe pode iniciar os preparativos e seu deslocamento

para o provavel local de pouso antes de a plataforma tocar o solo. Os dois tltimos estagios
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sao criticos do ponto de vista do sistema de rastreamento, pois a baixa altitude implica
em obstaculos para o sinal e dificulta sua recep¢ao. Soma-se a isso a possibilidade da
antena ser danificada ou, até mesmo, o dispositivo transmissor ser danificado dependendo

da velocidade e orientacao da estrutura no momento de impacto com o solo.

1.4 Objetivos do trabalho

Neste trabalho, objetiva-se analisar e desenvolver, através de softwares matemati-
cos, um sistema de controle auténomo para orientar a descida da plataforma LAICAnSat
para uma area preestabelecida pela equipe de solo da missdo. A necessidade desse sistema
¢ motivada pelo requisito de recuperacao segura da carga ttil da missao, ja que na ultima
missao a plataforma LAICAnSat acabou caindo em uma area de mata fechada e sem a

ajuda de profissionais de resgate, a carga 1til da missao teria se perdido [14].

O primeiro passo para o inicio do trabalho é compreender o comportamento ae-
rodinamico do sistema, de forma que ele possa ser descrito fielmente por um modelo
dindmico, garantindo a eficdcia e precisao do sistema de controle [15]. Depois serao feitas
simulagdes em MATLAB para testar o modelo aerodindmico, sera desenvolvida uma lei
de controle satisfatoria para o problema e por fim serao feitas simulagoes com a lei de

controle implementada.

Figura 5 — Paraquedas do tipo parapente usado na missao do LAICAnSat-1[10].
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A implementacao do controle na plataforma do LAICAnSat ocorrerd em etapas
posteriores a esse trabalho, nesse texto sera feita apenas a investigacao tedrica e o desen-

volvimento da lei de controle do sistema.
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2 O Modelo Aerodinamico do Paraquedas

Nesse capitulo, sera feita a conceitualizacao de alguns tipos de paraquedas. Em
seguida serd abordado o modelo dindmico completo do paraquedas de planeio (parapente)
e posteriormente ocorrera a simplificacdo do modelo dindmico para um modelo cinemético
que tenha seu sistema de coordenadas fixado na direcdo do vento, de forma que ao fim

chegaremos em um modelo simplificado que podera ser implementado e simulado em
MATLAB.

2.1 Os tipos de paraquedas

Os paraquedas possuem um potencial imenso de aplicagdes nas areas militares,
cientificas e civis, levando cargas que podem ter massas de alguns quilos até toneladas. Na
area militar, os paraquedas garantem uma entrega rapida de suprimentos, de municoes,
de tropas e equipamentos em locais de dificil acesso, cenario comum em situagoes de
guerra. No campo cientifico, eles sdo usados para a recuperagao de espagonaves tripuladas
e nao tripuladas, recuperacao de foguetes de sondagem, de componentes de foguetes,

recuperagao de cargas de baldes de alta altitude, entre outros [16][17].

Figura 6 — Paraquedas circular fonte:wikipedia.org.
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Os sistemas convencionais de paraquedas utilizam uma forma arredondada em sua
estrutura, de forma que esse tipo de sistema acaba tendo sua direcdo de voo inteiramente
controlada pela velocidade e dire¢ao dos ventos, nao tendo capacidade alguma de controlar
o movimento horizontal da plataforma. Em contraste a esse tipo de paraquedas, surge uma
nova opgao, os parapentes, um tipo de paraquedas com um formato de asa que geram
uma relagao entre a sustentacao e arrasto que permite alcangar velocidades horizontais
muito superiores a sua velocidade vertical, ou seja, a velocidade de queda. Os parapentes
possuem também uma capacidade de fazer curvas através da modificacao da superficie
aerodinamica que ocorre ao se puxar os cabos que ligam as extremidades do parapente,
fornecendo ao piloto a capacidade de controlar sua dire¢do e por consequéncia compensar

a atuacao da velocidade do vento em seu movimento horizontal [18].

Por isso, foi definido que o paraquedas de descida utilizado no LAICAnSat sera
um do tipo parapente. Pois dessa forma serda possivel ter um controle da posi¢do de
descida sem ter a necessidade de implementar um sistema de propulsao na plataforma, o
que tornaria o projeto mais caro, indo contra a ideia inicial de criar uma plataforma de

missoes atmosféricas de baixo custo.

Figura 7 — Paraquedas do tipo parapente ou paraglider. fonte:wikipedia.org.
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2.2 O Modelo Dindmico do paraquedas

Considerando a vista tradicional de um parapente fazendo um voo em curva, mos-
trado a esquerda da figura (8), tem-se que L é a soma das forgas aerodindmicas perpen-
diculares ao vetor de velocidade, W é o vetor peso, ¢ é o angulo de inclinacao verdadeira

e o é o angulo de inclinagao de L.

Na vista do lado direito da figura (8) tem-se, V' como a velocidade relativa com
o ar, D como o vetor soma das forcas aerodinamicas paralelas ao vetor de velocidade V
e v é o Angulo de trajetéria do voo (negativo como mostrado na figura). As equagoes de
movimento de um paraquedas sobre uma superficie plana, em uma Terra nao rotacional,

com um campo de velocidade dos ventos constantes pode ser escrito por:

V:_(D—i—I?/;/sinv) 21
o (Leos aﬂ:VW cos ) 2.9
b= m (2.3)

i = (V cos~y cos 1 + w,) (2.4)
j = (Vcosysin) + w,) (2.5)
h = (Vsinv) (2.6)

5 (acm:a o) (2.7)

i (Ecom — €) (2.8)
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'Y Body Axis
II’

Figura 8 — Diagrama de forcas para um paraquedas durante um voo em curva. Vista
dianteira(esquerda), vista lateral(direita) [19].

Aqui, ¢ é o angulo do azimute do vetor de velocidade, x é a distdncia percorrida
no eixo x do plano horizontal, y ¢ a distancia percorrida no eixo y do plano horizontal,
h é a altitude em relacao ao solo, ¢ é o angulo de pseudo-inclinagdo, € é um parametro
que afeta as forcas de sustentacao e arrasto, causando uma variacdo nos coeficientes de
sustentacao e de arrasto, W ¢é o peso total do sistema e w, e w, sao as componentes x e y
do vento na posicao e altitude atual. O sistema de coordenadas é definido com a posicao
onde o eixo x esta apontado na mesma diregao e sentido do vento a altitude h = 0. O eixo

y rotaciona 90 graus em sentido horario a partir do eixo x. O eixo z completa a regra da

mao direita, assumindo h = —z. As forcas de sustentagao e arrasto sao modeladas pelas
equagoes:
L = 0.5pV*S(CLirim + 6CL(€)) (2.9)
D = 0.5pV*S(Cprim + 0Cp(e)) (2.10)

Onde p é a densidade do ar em funcao da altitude, S é a area de superficie do
paraquedas. C; e C; acabam como constantes somadas a uma mudanga associada ao €. As
variagoes em ¢ representa os efeitos de se alterar a forma simétrica do parapente, gerando

os incrementos 6C; e 6Cy. E assumido que e = 0, portanto 6C; = 0 e 6Cy = 0.

Nesse modelo existem duas entradas de controle. O primeiro é o o.m, a taxa
de inclinacao que representa deflexdo assimétrica do flap. O segundo controle é o .o,
que representa a mudanca comandada do controle longitudinal, ou seja, uma deflexao
simétrica, que vai ajustar o dngulo de decida. As varidveis 7, e 7. sdo constantes do
tempo do atraso do controle. Esses termos capturam o atraso do controle e as limitagoes

diante dos efeitos de massa aparente do sistema.
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2.3 O Modelo Cinematico do paraquedas

No controle, existe uma diferenciacao da forma de se definir os modelos fisicos
que descrevem um problema. Modelos dindmicos observam a posicdo e o movimento a
partir das forcas envolvidas no sistema. O modelo cinematico faz uma simplificagdo onde
se considera os comandos que vao afetar o movimento do sistema, sem necessariamente
considerar todas as forcas envolvidas no problema. Desse modo, para a analise de trajeto-
rias, é preferivel adotar um modelo simplificado para descrever todo o sistema, pois assim

podemos reduzir a carga computacional e simplificar a analise dos resultados.

Para simplificar o modelo, considera-se um planeio de Quasi-Equilibrium, depois se
trocam as variaveis independentes do tempo por variaveis dependentes da altitude. Essas
mudangas reduzem a ordem do sistema e simplificam o planejamento das trajetérias. O
passo final para simplificar o modelo é converté-lo para um referencial fixo com o campo

de velocidades do vento, o que remove a variagao temporal da velocidade do vento [19].

2.3.1 Planeio em Quasi-Equillibrium

Considerando o equilibrio no planeio, tem-se V = 4 = 1) = 0, assim as equagoes
(2.1) e (2.2) se tornam:

D = —Wsiny (2.11)

Lcoso =W cosy (2.12)

Dividindo as equagoes 3.11 e 3.12, tem-se:

D

2.1
Lcoso ( 3)

tany = —

No geral, os valores de equilibrio de V', v e o valor de v sao fungoes nao lineares das
variaveis de estado e acabam sendo parametros especificos de desempenho do paraquedas.

Por exemplo, a dependéncia funcional nao linear terd a seguinte representacao:

v =~(h,o, l[;) (2.14)
V =V(h,o, vg) (2.15)

) . L .
@D = w(‘/v g, Ba 77bmaac) (216)
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Onde a dependéncia de v em relacao a h vem da dependéncia das forcas de massa
aparente derivadas da densidade do ar. A forma das equagoes (2.14-2.16) assumem que
o voo sera feito com um valor constante de ¢ = 0. Esse é o maximo que se pode ir
sem fazer consideracoes explicitas sobre a aerodindmica e forcas de massa aparente. O
desenvolvimento abaixo vai mostrar formas explicitas de duas das equagdes acima(2.14 e

2.15) e a simplificagdo da equagao (2.16).

E conveniente especificar o desempenho do parapente em funcio dos valores de
lift-to-drag (L/D) em um voo reto em equilibrio, definir uma velocidade de planeio Vo
em uma altitude especifica hy e encontrar o valor maximo de capacidade de curva %mm-

O angulo v, relacionado ao equilibrio em voo reto ¢ definido como

D
any, = —— .
tanyy = —— (2.17)

Assumindo que L/D continua constando com respeito ao o (dngulo de pseudo-

inclinagao). Da equagao (2.13), se obtém:

t
tany = ) (2.18)
cos o
Das equagoes (2.12) e (2.13), tem-se:
b= tano (2.19)
v

O planeio de equilibrio em linha reta vai manter uma pressao dinamica constante.
Isso implica que a velocidade de planeio em equilibrio em linha reta V, a uma altitude A

sera dado por:

p(h) ~°

Observe que Vj inclui os efeitos da carga dos ventos e V; inclui os efeitos da altitude.

Vo (MO)V?); (2.20)

Isso implica que as dependéncias da equagao (2.15) podem ser reduzidas para apenas a

velocidade V; e o angulo de inclinagao o.

V =V(V,,0) (2.21)

Considerando que os coeficientes de sustentagao e arrasto vao se manter constantes

V2 cos
V=, | a0 (2.22)
COS ")/g COS O

com respeito ao o, tem-se:
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2.3.2 Mudanca da variavel independente

Para esse passo, se define que o tempo final ¢; é o tempo quando h = 0. Através
das equagoes (2.6),(2.14) e (2.15) o tempo final se torna dependente da variagdo no tempo

de 0. Assim:

T = hty) — h(t) (2.23)

Tem-se 7 = 0 quando t = 0 e 7 = h(ty) quando t = t5. Em todos os cendrios, 7 vai
estar sempre aumentando (enquanto a altitude sempre vai estar caindo. Considerando 7

como uma nova variavel independente, tem-se:

dr = =V sin~ydt (2.24)

Essa mudanga de varidveis tem varios beneficios. Primeiro, a ordem do sistema
vai diminuir, reduzindo o custo computacional do calculo das trajetorias. Segundo, todas
as trajetérias de uma dada condicao inicial, tendo uma histéria de controle arbitraria
u(7), irdo chegar no mesmo tempo final 7. Terceiro, o perfil do vento, frequentemente
conhecido, pode ser expresso em funcao da altitude. Essas propriedades serao usadas
para simplificar o planejamento de trajetoria retirando a influéncia do vento de dentro do
problema. O grande ponto dessa simplificagdo é reduzir a tarefa de um problema em trés

dimensbes para um problema em duas dimensoes.

Para simplificar o problema do planejamento de trajetorias, a dindmica de acele-

racao sera ignorada. As novas equacoes do movimento reduzidas se mostram abaixo:

_ cost  we(T)
= — 2.25
¢ (tan”y * Vsinv) ( )
_ sing  wy(7)
= — 2.2
Y (tan7 * Vsinv) (2:26)
. gtanu
= —= 2.2
4 V2siny (227)

Onde @ é o angulo de pseudo-inclina¢do o comandado (entrada de controle).

2.3.3 Sistema de coordenadas fixado no vento

Em sequéncia, é conveniente remover a variagao de 7 induzida pelo perfil do vento.
Sem perder a generalidade, muda-se a posi¢ao de origem do sistema de referéncia inercial
para a posicao de pouso, alinhando o eixo x com a medida final desejada. Considera-

se um segundo sistema de coordenadas que se move com a massa de ar, tendo a mesma
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orientacao do sistema de referéncia inercial. A origem do sistema de coordenadas fixado no
vento vai estar localizada exatamente na origem do sistema de referéncia inercial, quando

7 = 77. O ponto exato serd dado pelas equacoes abaixo:

Tu(T) = 2(7) — / Y () wy()dr (2.28)

Yo(T) = y(7) — / 7 )y (r)dr (2.29)

Onde k = (V(7)sinvy(7))~".

Para determinar a posicao exata neste sistema de coordenadas é necessario ter
o conhecimento de toda a histéria de controle do restante da trajetéria (através da de-
pendéncia de V e v em relacao a ). Trocando (V, v) por (V,,7,), a posicado pode ser

aproximada pelas seguintes equagoes:

Ty(T) = 2(7) — /:f Kg(T)wy (T)dT (2.30)

Yo(T) = y(7) / 7 kg (T)ya(T)dr (2.31)

Onde r, = (V5 (1) siny, (7))~

A velocidade e o angulo que define a direcao de voo vao variar em uma curva,
fazendo os valores de V e 7 se tornarem superestimados em relacao a tracao total dada
pelo vento. Contudo, essa substituicao fornece uma aproximacao razoavel a posicao no
referencial fixado no vento, o que reduz significativamente o custo computacional. Assim,

as equagoes do movimento (2.25-2.27) serao simplificadas para:

Ty = @cost (2.32)
i = asin 1 (2.33)
Y = au (2.34)

Onde @ = —(tanv) ™, u = 1/(r cos) e a capacidade de curva r = (V?cosy)/(gtan o). Nesse

caso o0 vento nao esta sendo considerado.
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2.3.4 Modelagem do campo de velocidades do vento

No caso geral, a velocidade do vento é um vetor definido ao longo de trés eixos,

que variam no espago € no tempo:

Wy
W =W(z,y,ht)= | w, (2.35)

Wy

Nesse trabalho, foram seguidas as seguintes premissas sobre o perfil do vento.

e O componente w, no eixo z é zero.

e O vento horizontal pode ser escrito como a soma da baixa frequéncia média do vento

com a componente de alta frequéncia turbulenta do vento.

e A média das componentes do vento sao funcoes da altitude e do tempo apenas.

Frequentemente a estimativa do vento é fornecida como uma funcao da altitude.
A media do perfil do vento pode ser escrito como a soma da variacao do vento em funcao

da altitude com a perturbacao variante no tempo, nos fornecendo:

W = Way(h) +W(t) (2.36)

Considerando a mudanga da varidvel independente definida na equagao (2.23),

tem-se:

Wy

W= [ e ] = Wo(7) + W (r) (2.37)

Existem muitas fontes potenciais para obtencao dos perfis de velocidade dos ventos
em relacdo a altitude como a observagao de radares, previsao de dados da RUC [20] e dos

baloes de sondagem [21].
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3 O planejamento da trajetéria

Essa sessao ird abordar os fundamentos da teoria do planejamento de trajetorias
em descida. Como referéncia futura, sera feita uma introducao a teoria dos Dubins Paths.
Também sera discutido o resultado da simulacao do modelo cineméatico em MATLAB,

reproduzindo os controles o de forma manual de acordo com o planejamento adotado.

3.1 As fases de pouso

A missao do LAICAnSat 3 consiste em subir um baldo a cerca de 30 quilometros
de altura e depois traze-lo de volta ao mesmo local de lancamento. Para isso é necessario
que o sistema tenha um algoritmo interno com os procedimentos para uma aproximacao
com alta precisao as coordenadas de pouso desejadas. Com esse objetivo em mente, é

necessario separar etapas distintas em fungdo de faixas de altitude [25].

O esboco inicial do algoritmo segue algumas premissas basicas. Primeiramente o
modelo busca aproximar de uma area quadrada que corresponde a area de pouso. Depois
de chegar a essa area, o sistema vai entrar em uma espiral com o objetivo de reduzir a
altitude sem sair dessa area especifica. Ao atingir uma altitude critica, a plataforma do
LAICAnSat vai comegar o preparativo para uma aproximacao final de pouso, de forma que
se possa compensar efeitos do vento ou evitar possiveis obstrugoes naturais, como arvores
e morros, que pode ser implementada determinando um angulo especifico de chegada no
pouso. As etapas estdo definidas como inicialization (inicializac¢do), loiter (aproximagcao)

e final approach (aproximacao final).

e Inicialization corresponde a fase inicial do pouso. Aqui o sistema de navegacao se
ativa, usando os sensores para recolher as informagoes necessarias de velocidade e

posicao para que o sistema de controle comece a atuar na plataforma.

e Loiter corresponde a fase no qual o sistema de controle vai levar o Balloonsat até a
area de pouso predeterminada. Uma vez que esteja nessa area, o sistema vai entrar

em uma espiral visando reduzir a altitude sem que se deixe essa area especifica..

e Final approach corresponde a fase final do pouso. Nessa fase o sistema de controle
vai atuar de forma que o corpo chegue ao solo em um angulo especifico em relagao
ao sistema de coordenadas. A manobra de chegada sera realizada através de um
Dubins path, ou seja, uma manobra que visa conectar dois pontos pela menor curva

possivel [26].
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3.2 Os Dubins paths

A trajetoria desejada para o LAICAnSat serd baseada no conceito dos Dubins
paths, que consiste em fornecer a menor curva possivel que ligue dois pontos em trés
seguimentos de movimento elementar [22]. Os seguimentos consistem em trés tipos, o
primeiro é uma curva a direita com um raio constante (denotado como R), o segundo
é uma curva a esquerda com um raio constante (denotado como L) e o terceiro é um
movimento em linha reta (denotado como S)[23]. As manobras que ligam os dois pontos
sempre serao realizadas em um conjunto de trés manobras, como RSR, RSL, LSR, LSL,

LRL, RLR entre outros [24]. Essa teoria sera desenvolvida na segunda parte deste trabalho.

(a)

RSR

Figura 9 — Exemplos de manobras utilizando a filosofia dos Dubins Paths. fonte:
https://sites.google.com /site/elizabethhw /research.
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3.3 Resultados da simulacao em Matlab

Como primeira etapa, se fez uma simulacdo do modelo cineméatico em Matlab
para averiguar o comportamento do sistema e para exemplificar as fases de pouso em um
ambiente computacional. O controle foi realizado de forma manual, sem ocorrer a aplicacao
de nenhuma lei de controle, simulando uma espécie de piloto operando a plataforma do
LAICAnSat durante o voo. A acgao do vento nessa primeira simulagao foi desprezada.
As condigoes iniciais da fase de pouso estao expressas na tabela (1). Vale notar que
as condi¢oes de missao do LAICAnSat-3 podem variar de acordo com o andamento do

projeto.

Tipos de Grandeza Valores
Massa do sistema 1.43 Kg
Velocidade inicial 10 m/s

Aceleracao gravitacional 9.87 m/s?
Controle ¢ inicial 0°
Densidade do ar (solo) 1.225 Kg/m?
Densidade do ar a 10Km 1.2 Kg/m?
Altitude inicial 10000 m
Altitude final 0m
Angulo inicial de dire¢ao no plano XY -137°
Posicao X inicial 1000 m
Posicao Y inicial 1000 m

Tabela 1 — Valores das condigoes iniciais utilizadas na simulagdo em Matlab

A simulagao desenvolvida no MATLAB consiste em resolver as equagoes diferenci-
ais expostas nas equagoes (3.32), (3.33) e (3.34) através da fungao de integragdo numérica
chamada de ODE45. Para um passo de 5333 segundos, com as condigoes iniciais da ta-
bela acima. Esta expresso nas figuras (10) e (11) abaixo a representagao da trajetéria do

LAICAnSat seguindo o modelo cinematico desenvolvido do capitulo anterior.
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trajetoria em 3D
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Figura 10 — Visao da trajetéria simulada mostrando os trés eixos.

E possivel ver a fase de cada etapa do pouso do sistema nas figuras (10) e (11).
Primeiramente em verde se observa a inicializagao do sistema de navegacao. Em azul esta
fase de aproximacao, no qual sistema é direcionado até a area de pouso. Uma vez na area
de pouso, a plataforma inicia a descida em espiral, de forma que o sistema se mantenha
na area predeterminada. Por ultimo, em vermelho, esta a aproximacao final para o pouso.
A simulagao do modelo cinematico com controle manual se mostrou bastante consistente

e por isso sera utilizado como base para a implementacao da lei de controle.
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1200 e e S T e S L B S e

1000

800

600

Posigédo Y[m]

400

200
Inicialization
: 3 3 E 3 — Loiter
of----- e jrmeseseeseeneee o —— Final Approach |-
i i i i i
0 200 400 600 800 1000

Posicdo X[m]

Figura 11 — Trajetoria simulada no plano XY.

Seguindo o planejamento da trajetéria de descida do LAICAnSat-3, se define uma
area quadrada de 160 metros por 160 metros, essa sendo a area de pouso aceitavel para
a plataforma. Como mostrado na figura (12), o modelo desceu dentro da érea desejada,
pousando nas coordenadas definidas na tabela (2). O ponto de descida desejado era o a
posicao zero do eixo x e do eixo y, o que mostra uma boa aproximacgao dos pontos finais

descida com a posicao desejada, dentro do erro esperado.

Tipos de Grandeza Valores
Posicao final em X -18.10 m
Posicao final em Y 32.03 m

Tempo total de queda 88.88 minutos

Tabela 2 — Valores finais da simulacao do modelo cinematico.
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trajetoria em XY na area de pouso

Posicao Y[m]

10 i i i i i i i j
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Figura 12 — Trajetéria do corpo dentro da area de pouso escolhida

A simulacao também fornece o esforgo tedrico do controle durante a simulagao da
trajetéria de pouso do sistema. E possivel observar na figura (13) que o controle atuou
com o mesmo esfor¢o tanto nas curvas a direita, quanto nas curvas a esquerda, seguindo

a filosofia dos Dubins paths.
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Figura 13 — Esforco do controle durante a simulacao cinemética.
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4 QO Sistema de Controle

Nessa sessao sera apresentado o tipo de controle escolhido para implementar a
trajetoria descrita no capitulo precedente. O controle é do tipo PID. Em sequéncia havera
a implementacao do controle com o modelo cineméatico do parapente no ambiente do

simulink e a discussao dos resultados dessa simulagao.

4.1 O controlador PID

O controlador proporcional integral derivativo (PID) é uma espécie de controle
que utiliza agoes proporcionais, integrais e derivativas em um sistema retro-alimentado
que busca continuamente calcular um valor de erro entre um ponto desejado e a saida
real do sistema. O controlador vai buscar minimizar o erro ajustando uma variavel de

controle, para que o sistema possa se manter préximo ao seu ponto de referéncia [27].

de(t)
dt

u(t) = Kyelt) + K | Le(r)dr + K, (4.1)

Onde:

K, ¢ o ganho proporcional;

K; é o ganho integral;

K, é o ganho derivativo;

e ¢ é 0 erro;

t é o tempo;

7 é o tempo de integracao

Utilizando os valores de ¢ encontrados na simula¢do do modelo cineméatico em
MATLARB, é possivel definir um sinal de referéncia que representa em si uma trajetéria
percorrida no modelo cinemético. Assim, utilizando esse sinal de referéncia, é possivel
implementar o controle PID de forma que o controlador ajuste a variavel o para percorrer

a mesma trajetoria simulada.
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Figura 14 — Diagrama esquematico do controle PID. fonte:wikipedia.org.

4.2 Simulacao do controle PID em Simulink

Esse topico visa apenas fazer um estudo inicial da atuagao de um sistema de
controle na problematica do LAICAnSat-3, assim a utilizacdo do controle PID ocorre
apenas em nivel de pesquisa. Para implementar o controle PID, foi escolhido utilizar o
simulink, uma ferramenta para modelagem, simulagao e andlise de sistemas dindmicos que
existe no MATLAB. O primeiro passo é definir o sinal de referéncia para a trajetéria, que
nesse caso serd a salda ¢ do modelo cinematico mostrada na figura (15). Para realizar
essa simulacao, esta sendo usado um modelo linear aproximado pelo controle que consiste
de uma simplificacdo do modelo cinético original. A forma do sistema esta exposta nas
equagoes (4.2) e (4.3).

Onde @ = —(tany) ™.
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Figura 15 — Saida ¥ do modelo cinemético simulado.

Uma vez definido o sinal de referéncia, o proximo passo é construir o modelo ci-
nematico através blocos do simulink, como mostra a figura (16). Por fim, se adiciona o
modelo cineméatico em um controlador PID retroalimentado, colocando o sinal de referen-
cia como entrada e as variaveis do espago de estados na saida, retroalimentando apenas

a variavel ¢. O sistema todo estd representado na figura (17).

Tipos de Grandeza Valores

Ganho K, -3.30
Ganho K; -0.05
Ganho K, 0.90

Coeficiente de filtro N 3.69

Tabela 3 — Os ganhos do controlador PDI.
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Figura 16 — Modelo cinemético construido no simulink.

Como resultado da simulagao do controle PID, tem-se as trajetérias expressadas
nas figuras (18) e (19). E possivel notar que a trajetéria se tornou muito parecida com os
resultados das figuras (10) e (11).
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Figura 18 — Trajetoria 3D da simulacao do controle PID.
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trajetoria em 3D usando o PID
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Figura 19 — Trajetoria no plano XY da simulagao do controle PID.
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Figura 20 — Comparacao do sinal de entrada de referéncia do sistema PID com o sinal de
saida do sistema PID psi.

Na figura (20), temos a comparagao entre o sinal de entrada e o sinal de saida do
controle PID. Os dois sinais se mostram idénticos, indicando que o controlador PID esta
mantendo o erro extremamente baixo. Na figura (21) temos o esforgo teérico do controle
PID, imagem que se mostrou bem parecida com o esfor¢o de controle visto na figura (14),

0 que ja era esperado visto as semelhancas entre as simula¢des do modelo cinematico e

do controlador PID.
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5 Conclusao

Neste trabalho, foi apresentado um breve resumo do projeto LAICAnSat e uma
problematica atual do projeto, o controle de descida para uma regiao onde se possa re-
alizar o resgate. Para tal objetivo, foi realizado um estudo do modelo fisico que analisa
o comportamento de queda de um parapente e a simplificacdo desse modelo dindmico
para um modelo cinematico através de diversas consideragoes e simplificagoes. Em se-
guida, foi desenvolvida uma simulagdo do modelo cineméatico em MATLAB, foi criada

uma trajetoria e implementou-se um controle PID para percorrer a mesma trajetoria.

Como resultado tivemos simulagdes consistentes da cineméatica do parapente e o
controle PID conseguiu minimizar satisfatoriamente o erro entre a trajetéria desejada e
a trajetéria percorrida com o sistema utilizando um controlador PID, de forma que o

modelo percorreu perfeitamente a trajetéria de referéncia indicada.

5.1 Préximos passos do projeto

Uma vez estudada a simulacao cinematica do parapente sob a a¢do de um sistema
de controle, a proxima etapa dentro do projeto LAICAnSat sera implementar um sistema
de controle mais robusto, um sistema seja mais confiavel que possa servir de base para a

futura implementacao do sistema de controle que sera efetivamente usado na plataforma

LAICAnSat-3.
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