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RESUMO

Neste trabalho foram abordados os topicos relacionados ao projeto de um
sistema de controle para um veiculo langador de satélites (VLS). Também foi
avaliado o problema de deteccdo de falhas em sensores inerciais. A
abordagem foi realizada tendo como base as equagdes dindmicas linearizadas
do VLS. Estas equagbes foram utilizadas no projeto do regulador linear
quadratico e do filtro de Kalman para estimagao dos estados e identificagdo de
falhas. Para a analise da detecgdo de falhas em sensores inerciais foram
utilizadas técnicas baseada em modelo dindmico e por redundéncia de
sensores.






SATELLITE LAUNCH VEHICLE CONTROL SYSTEM AND INERTIAL
MEASUREMENT UNITS FAULT DETECTION

ABSTRACT

The satellite launch vehicle control system development was approached in this
work and, the linearized dynamic equations from the Brazilian VLS
mathematical model were applied as base of this study. These equations were
used in the linear quadratic regulator and the Kalman Filter development. The
Kalman Filter was used to estimate the system state and the fault detection.
Also was discussed the inertial sensors fault detection problem considering the
non-model based technique (or sensor redundancy technique) point of view.
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1 INTRODUGAO

A elaboracao do sistema de controle para aplicacdo em veiculos espaciais é
um problema muito complexo e exige a ponderagdo de varios ramos do
conhecimento cientifico e tecnoldgico. Neste contexto, a utilizagdo de hipoéteses
simplificadoras, consideragbes de cunho pratico e muito bom senso podem
amenizar o arduo trabalho de elaboragdo de tal sistema. Este trabalho foi
direcionado para a abordagem da elaboragéo do sistema de controle de atitude
e detecgado de falhas em sensores inerciais de um modelo dinamico do VLS
(Veiculo Langador de Satélite) Brasileiro. Desta forma, sera abordado o
equacionamento da dinamica do veiculo e suas simplificagdes, os conceitos de
controlabilidade e observabilidade aplicados ao projeto do sistema de controle,
o projeto de um sistema de controle quadratico chegando-se a um LQR com
seguidor de referéncia, a estimagao do estado do veiculo a partir da informagao
de um unico sensor e a utilizacdo do estado estimado na realimentacdo do
controle. Sera realizada, também, uma breve analise de falhas abruptas
baseado na informagdo do erro de estimagdo de estado e, finalmente, a
apresentacdo de um trabalho sobre detecgdo de falhas em giroscopios

baseado em redundancia de sensores e equagdes de paridade.
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2 PROJETO DE SISTEMAS DE CONTROLE DE VEICULOS ESPACIAIS
2.1 Principios gerais

Em uma missao espacial o veiculo langador (ou satélite) deve mover-se ao
longo de uma trajetdria e com uma atitude especificada. O cumprimento destas
especificagdes fica a cargo do sistema de controle de v6o do veiculo, o qual
pode ser subdividido em dois subsistemas [1]:

a)Subsistema de controle de atitude;

b)Subsistema de controle do movimento do centro de massa.
Ambos os sistemas de controle sdo projetados na configuragdo em malha

fechada conforme o esquema mostrado na Figura 2.1.

Referencia da
estado do objeto

Pr;:r.uu--_u:ton Planta Estado
ormu:::d: (Dinémica do do
controle Objeto} EETeL

Errosde medida

Perturbacdes

Figura 2.1 - Diagrama de um sistema de controle em malha fechada.
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Em termos gerais, o objetivo do sistema de controle de um veiculo langador (ou
de um satélite) € executar as agdes de controle que deverado ser aplicadas
durante os estagios do voo (veiculo langador) ou durante a propagacdo da
orbita (satélite). Além disso, deve atingir um melhor desempenho em relagao
aos requisitos de trajetoria, tempo, consumo e atitude especificados. O controle
de veiculos espaciais tem como base para sua formulagdo a construgcdo das
equacoes dindmicas do corpo a ser controlado e, através destas equacoes,

devera solucionar os problemas de navegacao, guiagem e controle de atitude.

2.1.1 Subsistema de controle de atitude do veiculo

No controle de atitude, as variaveis de estado s&o os angulos que expressam a
atitude do veiculo e as taxas de variagdo destes angulos em um dado sistema
de coordenadas. A formulacao Euler para o problema da atitude com relagao a
um referencial inercial possui solugdes classicas e amplamente utilizadas neste
contexto. Nas equacdes que descrevem a dindmica de atitude de um veiculo,
as entradas estdo associadas aos torques de controle e perturbagdes. As
medidas do estado do veiculo podem ser fornecidas por giroscépios, sensores
de estrelas e outros.

A lei de controle de atitude deve proporcionar um desempenho satisfatério
durante o processo de controle do veiculo atendendo a requisitos tais como de
estabilidade, consumo de energia e combustivel, tempo de acomodacgao e
acuracia. Os dispositivos para controle de atitude podem ser tubeiras moveis,

jatos especiais, rodas de reagéo (em satélites) e outros.

2.1.2 Subsistema de controle do movimento do centro de massa do

veiculo

As variaveis de estado no controle do movimento do centro de massa do

veiculo sdo dadas pela velocidade e posicdo do centro de massa, descritas

pelas equacdes de Newton para um movimento translacional, num dado
18



sistema de referéncia inercial. O estado do centro de massa do veiculo pode
ser determinado por sensores de bordo ou por estagcdes de rastreamento. Os
sensores de bordo sdo chamados acelerbmetros, os quais fornecem as
aceleragdes do veiculo relativo a um sistema tri-ortogonal de eixos que,
integradas, fornecem as velocidades e posigdes neste sistema de
coordenadas. A transformagdo para o sistema inercial se da através de
matrizes de rotagdo. O sistema de navegagdo do veiculo € composto pelo
algoritmo de navegacéo e pelos sensores do estado do centro de massa do
veiculo. Com as informagbes dos sensores, o algoritmo de navegacgao
processa a estimagcao do estado do centro de massa do veiculo. O sistema de
guiagem do veiculo é formado pelo algoritmo de guiagem e pelo conjunto
atuador. Os comandos de guiagem sao gerados a partir dos calculos realizados
pelo algoritmo de guiagem que utiliza as informagbes estimadas do estado do
centro de massa do veiculo e os dados da trajetéria requerida como dados de
entrada.

A Figura 2.2 mostra a arquitetura do sistema de controle de um veiculo
langador, integrando o controle de atitude com o controle do movimento do
centro de massa. O controle de atitude é realizado em trés canais relativos aos
trés eixos de rotagdo (rolagem, arfagem e guinada) e possui como referéncia
os valores nominais (programa) relativos a trajetéria a ser seguida. O controle
do movimento do centro de massa do veiculo é realizado em trés dire¢des
relativas aos trés eixos translacionais (normal, longitudinal e lateral). A
velocidade longitudinal & orientada no eixo longitudinal do veiculo. A velocidade
normal é orientada no plano de langamento e € normal ao eixo longitudinal do
veiculo. A velocidade lateral € orientada fora do plano de langamento e é

normal ao eixo longitudinal.
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Sistema de Cantrole de

Movimente do Veiculo
Langader

Sistema de Controle do
Frograma de Sistema de Cantrole de Mcvimento de Centro de
Relagem | l Atitude Massa
Prog de
Arfagem I L
Canal de Canal de Canalde Sistema de Sistema de
Rolagem Arfagem Guinada Guiagem Navegagio
Fregramacde ﬂ
Guinada !
d anal de Canalde Canal de analde
Erogramade Controlede ll Separacio Velocidade [ Velocidade
Valocidada Velacidade d= Carga Narmal Lateral

Figura 2.2 — Componentes basicos de um sistema de controle de um veiculo langador.

2.2 Equagoes do movimento de veiculos espaciais

As equacdes de movimento descrevem o comportamento de translacdo e
rotagdo do veiculo sob a influéncia de forgas e torques. No caso de um veiculo
langador ocorre variagdo de massa ao longo da trajetdria devido ao consumo
de combustivel e liberagdo dos estagios, o que promove o deslocamento do
centro de massa. O intervalo de tempo definido para analise do sistema de
controle foi de 10 segundos. Usando como referéncia o VLS Brasileiro, cuja
massa de combustivel é de aproximadamente 41 toneladas e com tempo de
véo de aproximadamente 8 minutos, a taxa global de consumo de combustivel
pode ser estimada em 85,4 Kg/s, o que levaria a um consumo de 854 Kg
(2,1%) de combustivel durante o intervalo de 10 segundos (considera-se o
primeiro estagio de langamento do foguete) usado para a avaliagdo de um
sistema de controle. Como o percentual de combustivel consumido no dado
intervalo de tempo € relativamente pequeno, considera-se, para fins de
simplificacdo das equagdes, que a relagdo massa-inércia € constante. Além

disso, considera-se também que o foguete é um corpo rigido [1-2].
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Com base nas consideragbes anteriores, tem-se que instante de tempo “t” o

foguete possui velocidade absoluta “v’ e massa “M”; no instante de tempo

“t+At”, o foguete possui velocidade “v+Av” e massa “M-AM”, e a velocidade

absoluta de escape dos gases para uma variacdo de massa “AM” € “u”. Desta

forma, a variagdo do momento linear pode ser obtida da seguinte forma:

P =Mv (2.1)

P, =(M-AM)(v+Av)+AMu (2.2)

AP =P, —P,=[(M=AM)(v + Av) + AMu]-Mv (2.3)
AP =[u—(v+Av)]JAM+MAvV (2.4)

Dividindo a expressao (2.4) por At e tomando limite At—0, chega-se,
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dp_ dM dv
dt dt  dt (2.5)

Onde,
c=[u—-(v+Av)] (2.6)

A Equacgdo 2.6 representa a velocidade relativa de exaustdo dos gases em
relacdo ao foguete.

A taxa de transferéncia do momento para os gases de exaustdo do foguete &

dada pelo termo C(%[ da Equacéo 2.5. Este termo é o impulso do motor do

foguete (F, ) que é oposto a diregéo da velocidade dos gases.
Na concepgdo de um veiculo langador, a forga gravitacional (F,) e
aerodinamica (F,) (externas) e de empuxo do motor (F,) (interna) s&o

preponderantes em relagdo as outras. Utilizando o Teorema do Momento
Linear com a presenga de forgas externas, a Equagao 2.5 assume a seguinte

forma,

dP dM dv
= —¢—+M— =F
dt dt dt (2.7)

A equacéao de movimento pode ser simplificada para:

Mi—‘t’ =F, +F, +F, (2.8)

As equacdes relativas ao movimento rotacional de um veiculo sdo expressas

conforme a seguir:
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(@j —(@j fOXL=M, +M, (2.10)
ar ), ~\ar ),

in

Considerando a hipotese de um corpo rigido e relagbes de inércia constante no

intervalo de tempo considerado,

(@j :I(d—m) 2.11)
dr ), \dt

Aplicando (2.11) em (2.10),

1(‘;—";j+mx1m=MA+MT (2.12)

Onde L e I sédo o momento angular e a matriz de inércia; M, e M, s&o os

momentos aerodindmicos e de empuxo; (*) e (¥), as derivadas temporais do

momento angular em relagdo ao referencial inercial e do corpo
respectivamente.

Na proposicao do problema de controle ndo sao contabilizados os modos de
flexao do veiculo langador, sendo este considerado como um corpo rigido com
movimento em seis graus de liberdade bem definido e sem vinculos. Em
consequiéncia, a formulacao Newtoniana, que ja possui solugdes classicas para
0 problema, se torna mais aplicavel que a formulagéo Lagrangeana que é muito
vantajosa para sistemas com vinculos, onde as coordenadas generalizadas
tendem a reduzir a complexidade na analise do problema.

Com relagao a agao da forga gravitacional foi considerado um modelo simples
com um valor definido. Entretanto, em casos mais realisticos tem-se a
necessidade de considerar os efeitos de deformacao da Terra que sdo dados
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pelos harménicos zonais e tesserais. Em um VLS o efeito do harmoénico zonal

J2 é mais pronunciado e, consequentemente, relevante [1].

3 EQUAGOES DO MOVIMENTO DE UM VLS

As equacgdes diferenciais que descrevem o movimento de um VLS sao

apresentadas conforme a seguir [3-4]:

p=-L,p+ qr+L; B, (3.1)
Gg=-M qg+—=—>pr+ M, a-M, f3. (3.2)
. I.-1,

F=—Nr+ i pq—Nﬂ,b’+Nﬂ‘ﬂy (3.3)
v==Y,+Y, B, —g¥+wp—ur (3.4)
w=-Z,a+Z, B.—g0+uq—vp (3.5)
g =cosgcosy -0 +sing-yr (3.6)
r=—singcosy -0+cos@-y (3.7)
p=siny-0+¢ (3.8)

[Tl

Nestas equacdes a velocidade “u” deixa de ser variavel de estado e torna-se

um parametro independente. Isto se deve ao fato do veiculo voar numa

trajetoria pré-estabelecida e sofrer variagbes despreziveis em seu perfil, sendo
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conhecido com razoavel precisdo. Logo, o perfil de velocidade “u” passa a ser

um parametro das equacdes da dindmica do processo.
Considerando a simetria do veiculo nos eixos y-z e aplicando a hipétese de um
corpo rigido e relagdes de inércia constante no intervalo de tempo considerado,

Ly =1, } durante o dado instante de v6o;

I.<I, =1,

Considerando, também, que o rolamento “p” em torno do eixo x, ¢ € ¥ séo

muito pequenos durante o voo e utilizando as relagdes,

—w w=w
= =~ eque ull w. e ull w,.
u u

w

a

IR

Sem perda de generalidade, os termos acoplados nas Equagdes 3.1 a 3.5

podem ser eliminados e as Equacgdes 3.1 a 3.8 assumem a forma:

b=-L,p+L, B, (39)
d=-M, q+%w—Mﬁ_ﬂz (3.10)
r=-N, r—%v+Nﬁyﬁy (3.11)
Vz—%v—ur+g‘P+YﬁLﬂy (3.12)
W=—%w+uq—g0+2ﬂ:ﬁz (3.13)
0=q (3.14)
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N (3.15)
o=p (3.16)

A relacao dos coeficientes é fornecida na lista de simbolos.

Na forma matricial, a dindmica do sistema é expressa por,

-L, 0 0 0 0 0 0 (U
o 0 M, 0 0o M / 0 0 o | L, 0 0]
p u p x
q 0 0 N, -N% 0 0 0 0 |lq 0 0 -M (3.17)
I “ r 0 N, 0
0 0 u Y, 0 0 < 0 v 8.,
v v 0 v 0 o
= u + By Y4
W 0 u 0 0 -Z/ z 0 0 w 0 0 z, ﬂ"'
o ! ol o o o
0 1 0 0 0 0 0 0 |y
¥ 0 0 o0
19 ] 0 0 1 0 0 0 0 o kel 1o o o
1 0 0 0 0 0 0 0
- _ [ 7
-L, 0 0 0 0 0 0 0 ’ 0 0
0 0057 0 0 0009 0 0 0 0 0 7277
0 0 0.057 0.0096 0 0 0 0 0 7277 0
Aol O 0 54462 -0097 0 0 9789 0 |p_| 0 1938 o0
0 54462 0 0  -0097 -9789 0 0 0 0 19,38
0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 0
L 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0

Nesta matriz, os coeficientes relativos ao plano de guinada foram supostos

iguais aos do plano de arfagem, dado a simetria do veiculo. Os coeficientes L,

e Lpgc ndo foram definidos em virtude das referéncias limitarem os estudos
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apenas ao plano de arfagem considerando o rolamento nulo e, por
conseguinte, nao explicitarem os valores tabelados destes coeficientes.

Entretanto, objetivando viabilizar os estudos seguintes, estes parametros foram

estimados em L, = -0.2 e Lgr = 2. Esta estimativa baseou-se nas relacdes

matematicas dos parametros conhecidos com os desconhecidos.
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4 PROJETO DO SISTEMA DE CONTROLE

A partir das equacgdes que representam a dindmica do VLS dispostas em forma
matricial (3.17), pode-se estabelecer uma lei de controle para o veiculo de
forma a cumprir os requisitos de uma dada missdo. Sabendo-se

antecipadamente que a planta do VLS é instavel, a lei de controle a ser
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empregada deve ser tal que garanta a estabilidade do veiculo durante o vbo,
além de minimizar os esforcos dos sistemas responsaveis por manter esta
estabilidade. Em atendimento a estes dois requisitos pode ser utilizado um
regulador linear quadratico (LQR- acrénimo em inglés). Este método garante a
estabilidade do sistema e um controle com indice de desempenho minimizado

(otimizado) para um dado conjunto de parametros de projeto.

4.1 Estabilidade

Um sistema linear invariante no tempo é estavel no sentido de Lyapunov se a

matriz dindmica “A” deste sistema possuir todos os valores caracteristicos com

parte real ndo positiva [6-7]. Os autovalores da matriz “A” séo,

A=[0.0180 —2.3167 2.2587 —2.3167 2.2587 0.0180 0 0.2000] 4.1)

Como pode ser observado em (4.1) o sistema n&o apresenta a condigcao
necessaria e suficiente para a estabilidade. Na analise de estabilidade do

sistema poderia, também, ser utilizado o segundo método de Lyapunov (fungao

de energia ficticia), o qual implica em determinar se a matriz simétrica P da

fungao de Lyapunov (4.2) é positiva definida. Se o sistema € assintoticamente
29



estavel, a relagao (4.3) é valida.

V(x)=x"Px (4.2)

A'P+PA=-Q (4.3)

Onde Q é uma matriz positiva definida ou positiva semi-definida.

4.2 Controlabilidade e Observabilidade

Em decorréncia da definicao de controlabilidade [6-7] verifica-se que o sistema

representado pela Equagao 3.17 é completamente controlavel, pois a matriz de

controlabilidade P=[B AB AZB..A’B] gera um espago de dimensao n=8,

coincidindo com a dimensao da matriz “A”. Em consequéncia, o sistema pode

ser levado de um estado inicial x(#) até um estado final em um tempo finito.
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A observabilidade é um conceito que esta associado a capacidade de se obter
as variaveis de estado ndo mensuraveis (ou dificilmente mensuraveis) a partir
das variaveis de estado mensuraveis. Esta caracteristica demonstra sua
importancia nas configuragbes de sistemas de controle com realimentagdo de

estados, como é o caso do regulador quadratico. A matriz de observabilidade

O=[C CA CAZ2.CA7]T, dado que a matriz de saida do sistema & C=lg, possui

posto igual a 8, ou seja, a matriz de observabilidade gera um espago de

dimensao n=8, garantindo que o sistema é completamente observavel.

Outro modo de se analisar a controlabilidade e observabilidade é pela
decomposicdo modal [8] de onde se obtém os chamados autovetores
esquerdos e direitos e, a partir destes, determinar os estados controlaveis e

observaveis. Matematicamente,

(autovetor direito - v) Av=Av 4.4)
(autovetor esquerdo - w) wiA=w" (4.5)
0,i+#]
wlv, = l J Ji=l.nm j=1.n (4.6)
ToLi=

logo, se a relagéo Cvi=0 ocorre, significa que o movimento na diregédo [vi] ndo
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pode ser observado na saida, logo o autovalor (xll.) nao é observavel. Por outro

lado, se a relagdo wiTB=0 ocorre, significa que a entrada do controle ndo

contribui para o movimento na diregdo [vi], logo o auto valor (/11.) nao €

controlavel.

4.3 Controle 6timo quadratico

O controle 6timo quadratico tem como base o 2° método de Lyapunov, onde
um indice de desempenho quadratico € minimizado. Em consequéncia, a
principal vantagem deste tipo de controle é que, em sendo o sistema
controlavel, ele sera estavel e 6timo.

O problema em estudo neste trabalho recai no classico problema do sistema
servo ou seguidor de referéncia (“tracker’) [7-10] com realimentagdo dos
estados.

O desenvolvimento a seguir explicitara a metodologia para obtengdo dos
ganhos de realimentagdo para um regulador linear quadratico (LQR) assim
como os aspectos mais praticos dos ajustes das matrizes de ponderagéo do
estado e controle. Sera realizada uma comparagdo com outros resultados

obtidos para o mesmo problema [5].

4.3.1 Regulador linear quadratico

O regulador linear quadratico € um sistema de controle baseado em um indice

de desempenho quadratico. Sendo a equagéao do sistema dada por,
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x = Ax+Bu (4.7)

O controle 6timo quadratico deve ser tal que minimize o funcional (indice de

desempenho),

J=%IL(X,u)dt (4.8)

Onde L(x,u)é uma fungdo quadratica ou Hermitiana que garanta uma lei de

controle linear do tipo,
u =-Kx 4.9)

que representa a realimentacdo dos estados na entrada da planta. Sendo

baseado no 2° método de estabilidade de Lyapunov, o funcional “J” assume a

forma,

©

Jzé_[(xTQx+uTRu)dt (4.10)

0

onde, Q é uma matriz positiva definida ou positiva semi-definida Hermitiana ou

real simétrica e R € uma matriz positiva definida real simétrica ou Hermitiana.
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Para o caso Hermitiano o sobrescrito “T” é substituido por “¥”. As matrizes “Q” e

“‘R” representam, respectivamente, a ponderag&o (peso) atribuida ao estado e

ao controle. A escolha dos componentes destas matrizes influencia na posigao
dos polos em malha fechada e a escolha apropriada leva a uma melhor
resposta temporal do sistema de controle [8].

A minimizagdo do indice de desempenho (4.10) recai na solugao da equagao
de Riccati (4.11) [9].

0=P+Q-PBR'B'P+PA+A'P (4.11)

Substituindo (4.9) em (4.7) e em (4.10), obtém-se, respectivamente, (4.12) e
(4.13) conforme a segquir,

x=(A-BK)x (4.12)

J=%J;XT(Q+KTRK)xdt (4.13)

Passando para a forma da equagéo de energia de Lyapunov e desenvolvendo

(4.14) com o auxilio da Equagao 4.12, obtém-se, respectivamente, (4.14) e

(4.15), conforme a seguir,
Y d T T T
V(x):—E(x Px)=x"(Q+K"RK)x (4.14)
(A-BK)' P+P(A-BK)=-(Q+K'RK) (4.15)
Logo, se a matriz (A-BK) for estavel, existe uma matriz P que satisfaz a

relacédo (4.15). Esta relagao (4.14) evidencia a reducéo da energia do sistema
34



ao longo do tempo. Sendo Q e R matrizes de pardmetros ajustaveis, tem-se que

a Equacao 4.16, que é a forma reduzida da equacado de Riccati [7], permite a

obtengdo da matriz P. Esta matriz ao ser aplicada a Equacgao 4.17 fornece a

matriz de ganho 6timo K que promovera o deslocamento, em malha fechada,

de todos os pélos do sistema para o semi-plano estavel.

A"P+PA-PBR'B'P+Q=0 (4.16)
K=R'B'P (4.17)

Desta forma, o sistema de controle estabiliza a planta que inicialmente era

instavel através de uma lei de controle linear com um ganho étimo.

4.3.2 Solucao do problema do seguidor de referéncia

Considerando que o desempenho de um veiculo langador esta associado ao
ato de responder de modo estavel e rapido aos comandos do programa de vdo,
€ razoavel pensar que cada sinal de comando (ou estado a ser atingido)
gerado por este programa (referéncia) deva ser seguido pelo sistema de
controle. A Figura 2.2 apresenta uma sintese desta idéia. A simples

realimentagdo dos estados, conforme a lei de controle linear anteriormente
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discutida, ndo garante desempenho temporal satisfatério, pois o tempo de
resposta do sistema n&o depende somente da escolha dos pdélos em malha
fechada, mas também dos zeros das fungdes de transferéncia individuais que
esta associada aos autovetores [8], conforme Equacgdo 4.23. Matematicamente
este fato pode ser expresso da seguinte forma:
Sendo o sistema do tipo,
x=Ax+Bu (4.18)
y =Cx (4.19)

A funcao de transferéncia que relaciona a saida com a entrada é dada por,

EES; =C(sI-A)'B (4.20)
S
A=MIJM" 4.21)

onde, J=diag(A);M=[v, v, ..v,]eM" =[w, w,..w, ] .

Apés algumas manipulagdes,

Y(s)

=CM(s1-J)'M"'B (4.22)
U(s)

A Equacéo (4.22) pode ser reescrita na forma de expansao em fragao parcial,

I(s) - CvwiB (4.23)

U(S) o (s—4)

No problema do seguidor de referéncia deve ser considerada a inclusdo de um
compensador dindmico (Fig. 4.1) que venha anular o erro de estado
estacionario dentro de um tempo satisfatério. Nesta abordagem, as equagdes

que descrevem o sistema como um todo sdo expressas por,

x=Ax+Bu (4.24)
y =Cx (4.25)
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z=Hx (4.26)
w =Fw+Ge (4.27)
v=Dw+Je (4.28)
u=-Ky-Lv (4.29)
e=r-z (4.30)

A Equacgio 4.26 representa o sinal de saida, o qual nem sempre € igual a
(4.25), que sera comparado com o sinal de referéncia +(t}. As Equagbes 4.27 e
4.28 representam a dindmica do compensador, a Equagdo 4.29 a
realimentagdo do estado e do compensador e a Equacgao 4.30 é a diferenca (ou
erro) associada ao estado real e a referéncia. Reorganizando as Equagdes

4.24 a 4.30 em uma unica estrutura, chega-se ao seguinte sistema aumentado,

e L e
MR TN w2

z=[H 0][;} (4.33)
u=-[K L]m (4.34)

O qual pode ser redefinido para,

X, =AXx,+Bu+Gr (4.35)
y,=Cx, +Fr (4.36)
z, =Hx, (4.37)
u=-KC x, +KFr (4.38)
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Onde o subscrito (o,) faz referéncia aos vetores e matrizes aumentadas das

Equacoes 4.28 a 4.31.

Esquematicamente, o sistema aumentado é representado na Figura 4.1.

Hig
- wit) uft) xt
Coara |
1t eft)
-« | [€]

yl}

Figura 4.1 - Diagrama de um sistema de controle com compensador.

Quando a formulagdo do problema de controle 6timo tem como objetivo
minimizar o erro de estado estacionario (€) e o desvio do erro (€) o indice de
desempenho é dado pela Equacdo 4.39. Todas as variaveis na forma [

denotam o desvio do valor do estado estacionario.

J :%T(éTé+ﬁTRﬁ)dt+%ETV€ (4.39)

0

Onde V é a matriz de ponderagao do erro no estado estacionario (&). Para caso

de sistemas com integrador na realimentagao do sistema (Fig. 4.2), o erro de
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estado estacionario vai a zero eliminando o ultimo termo da Equacao 4.39.
Deste modo, (4.39) se reduz a forma da Equacgéo 4.47.
O sistema de equagbes com as variaveis (subscrigdo removida) na forma de

desvio do estado estacionario [8] é representado conforme a seguir,

X=Ax+Bi (4.40)
y=Cx (4.41)
i=Hx=-¢ (4.42)

Comparando as Equacbes 4.42 e 4.39, chega-se a seguinte relagao,

&' =x"H"Hx = X"Qx (4.43)

4.3.3 Aplicaciao do método do seguidor de referéncia ao modelo do

veiculo langador

Na aplicagao do método do seguidor de referéncia ao modelo em estudo sera
utilizado um integrador como compensador que eliminara o erro de estado
estacionario. O sinal de referéncia a ser seguido representara um angulo de
rotacdo do veiculo em torno de cada um dos seus eixos principais fixados no
corpo do proprio veiculo. Este angulo sera dado em radianos.

Considerando a simetria do veiculo e as equagdes de movimento, pode-se
considerar que os canais de arfagem e guinada s&o idénticos e desacoplados
do canal de rolamento. Em consequéncia, pode-se estabelecer o seguinte
conjunto aumentado de equagdes para a determinagdo do ganho 6timo do

canal de arfagem,

q 0.057  0.0096 0 0]lq 7.277 0

W 544.62 —0.0096 -9.789 0| w . 19.376 . 0 0 (4.44)
0 1 0 0 0|l @ 0 o

¢, 0 0 -1 0]e, 0 1
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(4.45)

(=N
(=
(= = =]
[= e - =)

z=[0 0o 1 o] " (4.46)

Onde, ¢=(0,,-0) ¢ ¢, € € o erro integrado.

Comparando (4.44) a (4.46) com (4.31) a (4.33), chegam-se as seguintes
matrizes,

0.057  0.0096 0 7277 1 00
A =|544.62 -0.0096 -9.789|, B=]19376|,C=|0 1 0|,
1 0 0 0 0 01

G=[1], D=[0], J=[0]eH=[0 0 1 0]
Definidas as matrizes que compdem o sistema, e sabendo que H'H=Q,

basta, teoricamente, definir a matriz “R” e resolver as Equagbes 4.16 e 4.17

para encontrar o ganho 6timo a ser aplicado ao sistema. Desta forma tem-se

como indice de desempenho a ser minimizado para este sistema e sua

respectiva matriz “Q” de ponderagéo para os estados,

J= %}[(éz + pii’ )dt (4.47)
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0000
Q—HTH—OOOO
1o o1 0
0000

Este resultado nao é satisfatério, pois os novos autovetores do novo sistema

“_n

em malha aberta nao produz efeito de controle nas dire¢des “q” e “es”, 0 que

inviabiliza a solucéo do problema de controle étimo.

Definindo a matriz “Q” com os seguintes valores,

0.0001 0 0.001 0.03
0 0 0 0
Q =
0.001 0 001 03
003 0 03 9

Definindo também, p= 0.05, que é um parametro de projeto e R=[1] os ganhos

obtidos sdo: Kq=1.3926, Kw=0.0013, Ko=6.2505 e Kep=-13.4164.

A figura 4.2 apresenta o sistema de controle com compensador para o canal de

arfagem e seus respectivos ganhos.
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tht_ref Integrator

Scope

Figura 4.2 - Diagrama do sistema de controle do plano de arfagem.

A figura 4.3 mostra a resposta do sistema ao degrau com nivel de 0.1 rad e

compara os resultados obtidos por Oliva [5], em verde (-0-), com os resultados

obtidos neste trabalho, em azul escuro (--).

O sistema de controle completo para os trés eixos (p, q € r) € mostrado na

Figura 4.4. Na Figura 4.5 é apresentada a resposta deste sistema ao degrau. A

obtengdo dos ganhos seguiu a mesma metodologia usada para o plano de

arfagem; para tanto, foram inseridos na Equagéo 4.44 mais dois sinais de erro

a serem minimizados, “ey” € “eq”.
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Recuo: A esquerda: 0cm,

Figura 4.3 — Resposta a degrau do sistema de controle do plano de arfagem e‘]“
Deslocamento: 2,54 cm

- W Formatado: Justificado,

comparagao com resultados obtidos por Oliva.

A matriz “Q”, apds os ajustes necessarios, apresentou 0s seguintes

componentes,

Q:
0.0001 0 0 0 0O 0 0.001 0 0 0.03
0 0.0001 0 0 0 0.001 0 0 0.03 0 0
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0.001

0.03

0.001

0

0.03
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0.001
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0.001 0
0 0
0 0
0 0
0.01 O
0 0.01
0 0
0.3 0
0 0.3

0.3

0.03 0
0 0
0 0
0 0
03 0
0 0.3
0 0
9 0
0 9




Definindo novamente o parémetro de projeto p= 0.05 e R=[1] os ganhos s&o,

K=
312 0 0 0 0 0 0 91 0 0 -13.42
0 0 1.39 0.0013 O 0 625 0 O -13.42 0
0 139 0 0 0.0013 6.25 0 0 -1342 0 0

Atitude

Figura 4.4 — Diagrama do sistema de controle para os trés planos
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Figura 4.5 — Resposta a degrau do sistema de controle para os trés planos
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5 TEORIA DA ESTIMAGAO APLICADA AO CONTROLE E A DETECGAO
DE FALHAS

Em situagbes praticas, muitas vezes ndo se pode medir (os motivos vao desde
questdes técnicas até econémicas) todas as variaveis de estado da planta para
realimenta-la de forma a obter a estabilidade da planta conforme praticado na
técnica do LQR. Em situagbes como esta se pode langcar mao dos
observadores da dindmica do estado que, a partir de um conjunto de variaveis
de estado mensuraveis, estimam o comportamento dindmico daquelas nao
mensuraveis de modo a disponibilizar, ao final do processo, uma estimativa de

todas as variaveis para realimenta-las conforme a lei de controle linear,

u=-Ki (5.1)

onde x € o estado estimado.

Entretanto, se no processo houver a presenca perturbagdes, o uso do filtro de
Kalman é apropriado, pois além de ser um observador (estimador de estados)
funciona como um filtro passa-baixas melhorando o processo de regulagao. A
jungao técnica LQR com a estimagéo de estados com base no filtro de Kalman
¢ chamada de Regulador Linear Gaussiano (LQG- acrénimo em inglés). O
Principio da Separagcédo possibilita a avaliagdo em separado do problema
deterministico (LQR) do problema estocastico (estimagcdo de estados). O
Teorema e a prova da validade do Principio da Separagdo podem ser

encontrados em [6]. Neste trabalho sera abordada diretamente a aplicagdo do

filtro de Kalman na estimagdo dos estados do plano de arfagem “w” e “0” a
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partir das medidas do estado “q" contaminado com ruido branco. Estas

variaveis estimadas serao utilizadas na realimentagao da planta regulada pelo
LQR descrita na segao 4 configurando, assim, um LQG. Apds a configuragéo
do sistema com o estimador de Kalman, sera avaliado o comportamento da

planta em situagdes de falhas abruptas (tipo degrau).

5.1 Projeto do observador de estado

Considerando um sistema com as seguintes equagdes de estado,

x=Ax+Bu (5.2)
y =Cx (5.3)

Supondo que as equacgdes dindmicas do estado estimado sdo do tipo [8],

X =A% +Bu+L(y-C%) (5.4)
y=Cx (5.5)

Onde, x ¢ a estimava do estado e y a estimativa da saida do observador e L

0 ganho do observador, e que os erros de estimagéo do estado e da saida do

observador sdo dados por,

P
I
e
1
P>
—~
N

<
Il

<
1

>

Derivando (5.6) e fazendo algumas manipulagbes algébricas com (5.2) a (5.5)

obtém-se,
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X=(A-LO)X (5.8)
y=Cx (5.9)

Considerando que a Equacdo 5.8 é um dual do problema de controle com

realimentagdo de estado (se¢édo 4.3.1), entdo a obtengdo do ganho 6timo “L”

que vai determinar a dinamica do observador também recai na solugdo da

equacao algébrica de Riccati (ARE- acrénimo em inglés). Logo,
PA"+AP-PC'R'CP+Q=0 (5.10)
L=PC'R" (5.11)
Introduzindo incertezas (ruidos) nas dindmicas expressas pelas Equagdes 5.8

e 5.9, obtém-se,

Xx=(A-LC)X+Gw+Lv (5.12)
§=Cx+v (5.13)

Onde, w(¢) e v(t) sdo processos nao correlacionados com distribuicdo normal.

A covariancia do erro é dada por,

P(1)=E{x"} (5.14)
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A matriz P representa a incerteza na estimativa do estado. Se o observador é

assintoticamente estavel, ou seja, a matriz (A-LC) representa um sistema

estavel, os processos w(?) e v(t) sado estacionarios. O ganho L é escolhido de

modo a minimizar a covariancia do erro no estado estacionario.

Diferenciando (5.14) e sendo as matrizes de correlagdo cruzada R (7,7) e

R, (#,1) dadas por [8],

Rvi(t,t):—%RLT (5.15)

Rwi(t,t):—%QGT (5.16)

Apds varias manipulagdes algébricas, chega-se a,

PA"+AP-PC'R'CP+GQG" =0 (5.17)

A solugcdo das Equagbes 5.17 e 5.11 determinam o ganho étimo L para a

construgao dos estados do observador (filiro de Kalman). Em (5.12), Q é a
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matriz de covariancia da perturbacédo na planta e R a matriz de covaridncia da

perturbacéo no sensor.

5.2 Estabilidade, controlabilidade e observabilidade estocastica

Um sistema é considerado estocasticamente controlavel se as perturbacdes

(ruidos) afetam todos os estados do sistema. Segundo Maybeck [11], um

sistema é estocasticamente controlavel se existem numeros positivos a e S,

0<a<f<o, e um intervalo de tempo At tal que, para todo t > to+At,

d< [ ©(2)8(r)Q(r)GT ()07 (t7)dr < A (5.18)

—A

Um sistema é estocasticamente observavel se as perturbagdes (ruidos) afetam

todas as medidas dos sensores. De modo analogo a controlabilidade [11], um
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sistema é estocasticamente observavel se existem numeros positivos a e S,

0<a< <o, e um intervalo de tempo At tal que, para todo t > to+At,

al< j ®(t,7)C(z)R*(r)CT(z)®T(t,7)dz < Al (5.19)

At

Se o Filtro de Kalman é baseado em um sistema que é estocasticamente
controlavel e observavel, entdo o filtro € uniformemente, assintoticamente,
globalmente estavel [11].

A estabilidade assintética de um Filtro de Kalman requer o atendimento de

quatro critérios [12]:

a) [C, A] seja um par detectavel;

b) [A, G\/a] seja um par estabilizavel;

¢) GQGT seja uma matriz positiva semi-definida;
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d) R seja uma matriz positiva definida.

5.3 Estimacgao de estado e detecgédo de falha no plano de arfagem

Utilizando o modelo dindmico do canal de arfagem da secgao 4.3.3 e com a

“w "

saida do sistema dada apenas pelas medi¢des do sensor “q” (taxa de arfagem)

as equagdes da dinamica (5.1) e (5.2) possuem as seguintes matrizes,

0.057  0.0096 0 7.2717
A =|544.62 -0.0096 -9.789 |, B=|19.376 ,C=[1 0 0], D =[0].
1 0 0 0

Considerando que o desvio padrédo do ruido nas medi¢cbes do sensor q é da

ordem de 0.005 deg/s [13] e as perturbagdes na planta também tém desvio

padrao de 0.005 unidades e com as matrizes da parte estocastica dadas por,
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R=[0.0052], Q= [0.005%] e G=[1 1 1]T, tem-se, pelas definicbes da se¢éo 5.2, que

o sistema é estocasticamente controlavel e observavel. Logo, ao resolver as
Equagbes 5.12 e 5.6, obtém-se, respectivamente, as matrizes de covariancia

do erro de estimacgao, o ganho do filiro e as matrizes da dinamica do filtro.

0.0001 0.0275 0
P=10.0275 6719 —0.02 |, L=[48 10988 04]"

0 -0.02  0.0034
1 00
-4.701  0.0096 0 7.277 4.758 L 0 0
Ag =|-5542 -0.0096 -9.789 |, B, =|19.38 1099 |, Cy = 01 ol D, =[0]
1.414 0 0 0 -0.414
0 01

Na Figura 5.1 esta representada a planta do sistema de controle para o plano
de arfagem. Nela, estao reunidos os blocos de controle com ruido e estimador
de Kalman e um bloco sem ruido com realimentacao total dos estados. As

Figuras 5.2 e 5.3 representam a resposta da planta ao degrau de 0.1 rad.




Figura 5.1 — Sistema de controle: Planta ¢/ ruido, Filtro de Kalman e Planta s/ ruido.

210 il [std=0.005 degds] w10 1uido [std=0.005 deg/s)
T T T T

Taxa Ardagem- q - [Fad/s)
T

i i L i L i i
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T T ™
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008 i i i i | i i i i
5 1 2 3 4 5 & 7 &8 8§ 10

Falha/Referéncia
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IFa\hafH?lelénc\al . 01

Figura 5.2 —Resposta ao degrau Figura 5.3 — Ampliagcéo da Figura 5.2.
0.1 rad/s.
Na Figura 5.3, nos graficos de taxa de arfagem, dmega e tetha, a linha de cor
azul representa a saida da planta com ruido, a linha de cor verde a saida do
fitro de Kalman e a linha vermelha a saida real do sistema. Comparando as

saidas ampliadas na Figura 5.3 verifica-se que, somente com a informagéo do

sensor “q”, o filtro de Kalman promove a satisfatoriamente a estabilizagdo do

sistema na referéncia desejada, com um erro de estimagao baixo. As Figuras
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5.4 e 5.5 representam a resposta da planta para uma situacdo com presenca

de falhas (linha azul — grafico Falha/Referéncia) do tipo degrau no sensor “q”.

K] B
®10 tuido [std=0.005 dea/s) S 10 tuido [std=0.005 deg/s]
T T T T T T T T T T T T T T
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. T T - T T uuzj . T . T T T -
0z 1 ok H
01 b 002 :
0 : : 0.04 : : : : B
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Figura 5.4 — Comparagao da resposta Figura 5.5 — Ampliagéo da Figura (5.4)
ao degrau 0.1 rad/s ¢/ falha.

Na Figura 5.4 com a insergédo de pequenos niveis de falha ocorre um salto no

erro de estimacdo nos tempos de ocorréncia da falha e variagbes mais

acentuadas em torno do valor real. Observa-se, ainda, que no caso da
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velocidade “w” (dmega), tanto a estimativa (saida do filtro de Kalman) quanto a

saida da planta com ruido divergem do valor real (linha vermelha). Mesmo com
a presenca da falha a saida estimada “tetha” consegue seguir a referéncia o
que nao ocorre com a saida da planta ruidosa (linha azul — grafico Tetha).
Considerando um limiar de deteccao de falha de quatro vezes o desvio padrao
[13], ou seja, 0.02 rad/s, a falha poderia ser detectada utilizando-se o sinal
referente ao erro de estimagéo. Na Figura 5.6, tem-se a resposta do sistema a
um perfil de referéncia suave (linha verde — grafico Falha/Referéncia) com

variagdo de 0 a 0.3 rad e com a presenga de falhas do tipo degrau.

o 1uido (std=0.005 deg/s)

Tetha (Rad)
RS E—

Figura 5.6 — Resposta do sistema a um perfil de referéncia suave.
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Verifica-se que o erro de estimacao apresenta o mesmo nivel de variagao que

ocorre no caso da referéncia degrau de 0.1 rad e que os demais sinais

apresentam comportamento analogo ao caso anterior. Em uma analise

preliminar verifica-se que o erro de estimagdo guarda uma relagdo de

proporcionalidade com o nivel da falha. Essa observagdo € demonstrada em

Willsky [14] para falha em atuadores. No caso de falha em sensores, o

resultado obtido é analogo e mostrado a seguir.

x = Ax+Bu

y=Cx
% =A% +L[y-Cx]+Bu

y=y-Cx

Inserindo falha em (5.21) e derivando a equagéo do residuo (5.23),

y=C(x+ve,)=Cx+vC,

7=Cx-Cx

Onde C, é aiésima colunade Ce v ¢é a falha.

Apods manipulagdes algébricas, chega-se a seguinte eq. diferencial,

Yy=-0oy+ [O'I -CLC]VCi

Cuja solugao,

(5.20)
(5.21)

(5.22)
(5.23)

(5.24)

(5.25)

(5.26)

(5.27)



Onde, LC=0I+A e E=0lI-CLC.

Na Equacédo 5.27 pode ser verificado que, no estado estacionario, a condigéo

inicial e a exponencial em o vao a zero e que o residuo y é proporcional a

falha v na diregao C; (iésimo sensor).
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6 DETECGAO DE FALHAS NAO BASEADA EM MODELOS DINAMICOS

Em meio as técnicas empregadas na detecg¢ao de falhas em sensores inerciais
encontram-se aquelas baseadas na redundancia de sensores, onde
consideragbes geomeétricas, matematicas e estatisticas sdo empregadas de
modo a prover uma definicdo satisfatéria do estado de falha/ndo-falha. Os
trabalhos [15-16] apresentam, respectivamente, uma revisdo das abordagens
empregadas e a utilizagdo de um sistema redundante com identificacdo de
falhas por equacdes de paridade. Nesta secdo sera realizada uma breve
abordagem do uso da configuragédo “Pentad” na detecgao de falhas em um VLS
[15].

6.1 Analise da configuragao Pentad na detec¢ao de falha em sensores

inerciais

A figura 6.1 mostra a configuragdo geométrica proposta para os cinco sensores
(Pentad) com o objetivo de prover cinco informacdes distintas que, comparadas
através de um conjunto de equacdes de paridade, podem resolver o problema
de identificacdo de falhas sem a utilizagdo de um modelo matematico da

dindmica do veiculo.
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m3

T

Figura 6.1 — Configuragao Pentad.
A disposicdo geométrica dos sensores decorre das analises de configuragao
o6tima [17-18]. Esta analise visa minimizar a incerteza estatistica média
associada a matriz de observagdo que transforma do espaco de estado para o

espacgo do sensor.

A formulacdo matematica para o sistema de sensores é descrita por,
m(¢)=Hx(z)+e(t)+1(1) (6.1)

onde,

m é o nx 1 vetor com as medidas dos n sensores;

H é a n x 3 matriz de observagao que transforma do espaco de estado para o
espaco do sensor;

x € 0 3 x 1 vetor de estado relativo ao sistema de eixos do corpo (p, g, r);

e € onx 1 vetor com o ruido Gaussiano do sensor;
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fé onx1 vetor de falha do sinal.

A matriz “H” para a configuracao pentad neste trabalho é representada por,

0.5774 0.8165 0
0.5774 0.2523 -0.7766
H=| 0.5774 -0.6605 -0.4799
0.5774 -0.6605 0.4799
0.5774 0.2523 0.7766

Para um arranjo de cinco sensores podem ser elaboradas cinco equagdes de

paridade conforme apresentado a seguir,

B =0m, + A,m, + A;my + A,m, + A;my

P, = Bm, +0m, + Bym, + B,m, + B,mj

P, = Cym, +Cym, +0m, + C,m, + Cym, (6.2)
P, =Dm + D,m, + D,m; +0m, + Dmj

P =Em +E,m,+ Em;, + E,m, +0m;

Os coeficientes A, B, C e D das equagdes de paridade podem ser obtidos dos

vetores do espago nulo das matrizes parciais obtidas de “H”, conforme relagao
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abaixo,
p; =¢m (6.3)

onde,

ci = [null(Hy)]T, pi € a i-ésima equacao de paridade. H; € a matriz parcial obtida

pelo uso de quatro colunas dentre as n colunas da matriz HT.

As Figuras 6.2, 6.3, 6.4, 6.5 e 6.6 mostram, respectivamente, as saidas dos
cinco sensores para um modelo dindmico do VLS, a condicdo sem falha das
equacgbes de paridade, o resultado das equagdes de paridade para os dois
modos de falha, a logica de decisdo para os dois modos de falha e os dois
modos de falha utilizados.

Na deteccao de falhas por meio de equagdes de paridade, todas as equacgoes,
exceto a que contém o sensor falhado, apresentam nivel diferente de zero
(zero no sentido estatistico). No caso de cinco sensores, a identificagdo do
sensor falhado s6 ocorre quando ndo ha falhas simultaneas. A Figura 6.5
mostra essa condigdo, onde na regido entre 12 e 22 segundos n&o se

consegue definir o sensor em falha.
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m1 sensor output

Deg(s)

Figura 6.2 — Sinal dos sensores m1 a m5.
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Figura 6.3 — Equacdes de paridade sem falha.
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Figura 6.4 — Equacgdes de paridade com os dois modos de falha.
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Figura 6.5 — Logica de decisao para os dois modos de falha.

FAULT MODEL
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Figura 6.6 — Configuracao das falhas.
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7 CONCLUSAO

Este trabalho abordou os alguns elementos relacionados ao projeto do sistema
de controle para um veiculo langador de satélites. O problema foi simplificado
por meio de hipéteses e linearizagcbes de modo a permitir uma analise mais
simples e a aplicagéo direta de alguns conceitos ligados as teorias de controle
e estimagcao. Em um projeto real tém-se muitos fendbmenos que impactam a
solugcdo do problema de controle tais como vibragdes estruturais elevadas,
modos de flexdo do veiculo, variagdo continua e rapida da massa do veiculo,
acoplamento de movimentos, ruidos ndo Gaussianos e imprecisbes na

elaboragédo do modelo do veiculo. Em registros de medigdes reais de sensores
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de bordo pode ser verificado, em certos instantes do véo, um forte acoplamento
de modos de vibracdo nos trés eixos principais do veiculo. Essas vibracoes,
sobrepostas a outros tipos de interferéncias (ruidos), aumentam a dificuldade
da abordagem do problema de estimagado de estados e detecgdo de falhas,
pois submetem os sensores a variagbes abruptas que poderiam indicar um
falso alarme. Apesar da simulagdo de detecgao de falhas por meio da analise
dos residuos da estimagao de estado parecer prospera, tem-se que considerar
que essa técnica depende do modelo dindmico do veiculo, das especificagdes
de parametros estocasticos e da banda passante do filtro, logo um modelo
muito simplificado leva a resultados imprecisos ou de pouca utilidade pratica.
Por outro lado, uma técnica baseada na redundancia de sensores apresenta
resultados mais rapidos e precisos, porém, apresentam inconvenientes quando
se trata de limites de tamanho e peso, além de elevar o custo do conjunto de
sensores. Apesar de a abordagem simplificada apresentar restricdes no que
tange ao emprego real, ela pode servir como linha de referéncia em ensaios e
modelagens mais complexas, além de facilitar a estruturagdo da base do

conhecimento académico sobre o assunto.
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