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Resumo

Este trabalho se trata da implementacdo e da proposicao de diferentes técnicas de controle
para controlar uma aeronave militar, de asa rigida, o caca francés Mirage I1l. Visa-se o estudo
do comportamento da aeronave quando a mesma apresentar defeitos em suas superficies de
controle, mais especificamente no aileron e no profundor. Através da reconfiguracdo dos
controladores, propfe-se um sistema automatico de atuacdo para que estes controles sejam
tolerantes a falhas. Primeiramente, foram introduzidos os conceitos basicos de aviacao,
caracterizacdo da aeronave e dinamica de voo, bem como todas as equac¢Ges do movimento
utilizadas no modelo matematico. Entdo, foram apresentadas as leis de controles utilizadas,
sua fundamentacdo teorica, ganhos e a metodologia da insercdo das falhas. Utilizando um
programa computacional de engenharia, foram realizadas simulagdes no dominio do tempo
com finalidade da validacdo do modelo, estudo do comportamento da aeronave e sua
controlabilidade, com e sem defeitos, para o controle das diferentes varidveis de estado e
utilizando as diferentes técnicas. Para cada variavel foram realizadas qualificacGes para as
técnicas de controle utilizadas em diferentes quesitos. Foi avaliada a controlabilidade da
aeronave e se 0 conjunto, aeronave mais sistema de controle, tem a capacidade de completar
sua missdo mesmo com a ocorréncia de falhas.

Palavras chave: controle de voo, controle reconfiguravel, controle tolerante a falhas, controle
ativo.



Abstract

The meaning of this work is the implementation of different techniques to control a
military aircraft, with rigid wing, the French fighter Mirage Ill. It is intended to study the
behavior of the aircraft when failures are induced on its control surfaces, more specifically in
aileron and elevator. Through the reconfiguration of the controls, an automatic update system
for these controls and fault tolerant is proposed. First of all, the basic concepts of aviation,
aircraft characterization and flight dynamics were introduced, as well as all the equations of
motion. Then, the different laws of control were presented, their theoretical basis, gains and
the methodology of insertion of failures as well. Using an engineering computer program,
simulations were performed in time domain for the purpose of validation of the model, study
the behavior of the aircraft and its control, with and without failures, to control the different
state variables and use as different techniques. For each variable, qualifications for those
control techniques were achieved. The controllability of the aircraft was evaluated and if the
set, aircraft plus control system, is able to complete its own mission with an occurrence of
failures.

Key words: flight control, reconfigurable control, fault tolerant control, active control.
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CAPITULO 1 - INTRODUCAO

Segundo Anderson (1999), a invencdo e o0 desenvolvimento do avido séo
indiscutivelmente um dos trés avancos tecnoldgicos mais importantes do século XX, os outros
dois sdo a revolucéo da eletronica e a engenharia nuclear. Entretanto, os aviées ndo surgiram
do nada. Um avido consegue voar devido aos efeitos de um conjunto de leis da natureza cuja
compreensdo envolve conceitos desde matematica e geometria, até dinamica, mecéanica dos
fluidos e ciéncia dos materiais. O amadurecimento desses conceitos, por sua vez, se deu
majoritariamente no século XX, devido a primeira e segunda guerra mundial.

De acordo com Murphy (2005), nenhum aspecto da primeira guerra mundial causou tanto
impacto na memoria dos europeus guanto o0s ousados pilotos que combateram uns aos outros
no céu. Quando se pergunta a alguém quem foi Bardo Vermelho, a grande maioria, mesmo
ndo sabendo que seu nome era Manfred von Richthofen, sabe que ele foi um brilhante e
temido piloto de guerra, isto é, ele é conhecido pelo o que fez e também porque os avides
eram fascinantes na primeira guerra, devido duas razdes muito simples: o primeiro voo com
uma aeronave ‘“mais pesada que o ar” foi registrado apenas onze anos antes do inicio da
guerra, além disso, muitos civis que foram deslocados dos campos de batalha ficaram
surpreendidos com o poder dos aviées. Com o0 avanco da guerra, as funcdes desempenhadas
pelos avides sofreram mudangas. Inicialmente, eram realizados voos de reconhecimento. Em
seguida, passaram a travar combates aéreos a executar bombardeios em pontos estratégicos.
Assim, como as fungdes desempenhadas pelos avides mudaram, houve um desenvolvimento
dos mesmos. Ao término da guerra, as capacidades da aeronave sofreram um avanco ainda
maior, pois, em muitos aspectos, o curso da guerra foi determinado em grande parte pela
batalha econémica que se travava, batalha esta que se perdurou mesmo quando a guerra ja
tinha acabado.

O periodo entre 1930 e 1950 pode ser classificado como era da maturidade do avido
impulsionado por hélice. Neste periodo, os aviBes evoluiram, e valores de velocidade,
altitude, eficiéncia e seguranca tiveram notavel melhoria. Em particular, os anos 30 séo
considerados por muitos historiadores como os “anos dourados” da engenharia aerondutica
(de fato, tem uma galeria no National Air and Space Museum com esse nome): periodo onde
inimeras melhorias técnicas, algumas delas desenvolvidas desde 1920, amadureceram e
foram incorporadas nos projetos dos avides, até entdo, quase que totalmente motivada pela
industria militar. Durante a segunda guerra, muitos avides ficaram famosos: como o Lockheed
P-38 Lightning e o Republic P-47 Thunderbolt. Entretanto, nenhum destes apresentavam
caracteristicas muito diferentes daqueles desenvolvidos no comego dos anos 30, embora
tinham sofrido refinamentos tecnoldgicos e eram consequentemente mais robustos e mais
rapidos. De fato, os modelos mais utilizados na guerra haviam sido desenvolvidos antes dos
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Estados Unidos entrarem na guerra. Por parte dos aliados, o desenvolvimento se congelou
para que houvesse foco na producdo em massa dos modelos ja existentes. Por outro lado, 0s
alemédes e os ingleses tinham uma perspectiva diferente a respeito da industria aeronautica,
perspectiva a qual ndo descartou a busca por inovagdes, da qual surgiu o avido a jato. Tal
invencdo revolucionou a industria aerondutica e nenhum outro avanco tecnolégico causou
tanto impacto na performance dos avides. O motor a jato foi consideravelmente melhor para a
aviacdo militar por permitir voos em velocidades mais elevadas, proximos ou até mesmo
superiores a velocidade do som. Juntamente com tal desenvolvimento, surgiram as asas
trapezoidais e as asas enflechadas, geometria na qual muitas asas de avides modernos se
baseia (ANDERSON, 1999).

Em paralelo as mudancas das geometrias e dos motores das aeronaves, 0S
desenvolvimentos em veiculos aéreos ndo tripulados (VANTS) tiveram inicio na primeira
guerra. Os esforcos durante o periodo entre as duas grandes guerras, durante a segunda guerra
mundial e, posteriormente durante a guerra fria, levaram ao desenvolvimento de misseis
teleguiados e a atual familia dos VANTs. Os VANTs tém a capacidade de transmitir
informac&o de inteligéncia, vigilancia e reconhecimento em tempo real em &reas hostis. Eles
também podem atuar como relés de comunicacdo, designar alvos para a neutralizacdo ou
atacar 0s proprios objetivos com muni¢Ges a bordo e, em seguida, vagarem enquanto
transmitem informac6es dos campos de batalha, tudo sem arriscar uma vida. (KEANE &
CARR, 2013). Este desenvolvimento esta diretamente atrelado aos estudos em sistemas de
controle.

Segundo Tischler (1996), a utilizacdo dos sistemas de controle no meio aeroespacial tem
uma longa e distinta tradi¢do com inicio no século XIX e com os estudos em dindmica e
estabilidade. Seu estabelecimento como uma importante disciplina de engenharia se deu,
essencialmente, atraves dos estudos realizados durante a segunda guerra mundial em métodos
de resposta de frequéncia, como, Nyquist, Bode e Wiener. Os anos subsequentes proveram
desenvolvimentos incomparaveis na teoria de controle, com aplicacdes que vao desde o
onipresente controlador PID amplamente encontrado nas indastrias de processo até
controladores de alta performance, especificos para as aplicacbes aeroespaciais. Este
desenvolvimento tem sido cada vez mais sustentado pelos rapidos desenvolvimentos na
tecnologia, essencialmente de software e hardware de processamento de dados.

Ainda segundo o autor devido & natureza altamente interdisciplinar dos conceitos
envolvidos no controle de uma aeronave, este setor tem sido muito estudado e ainda € visto
como um desafio substancial para a engenharia de controle. Esse desafio comeca na fase de
projeto do sistema de controle, onde as caracteristicas de resposta do sistema desejadas para
boas qualidades de voo s&o especificadas como fungdo da configuracdo da aeronave, misséo,
condi¢do de voo, estados de falha e condigdes de visibilidade, incluindo a influéncia das
ajudas a visdo. Entende-se por qualidades de voo, a capacidade do piloto de comandar a
aeronave com precisdo e carga de trabalho adequada (ETKIN & REID, 1996). No caso
particular de aeronaves tripuladas, é importante que a aeronave apresente qualidades de voo
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satisfatorias. Nem sempre as aeronaves tém qualidades de voo adequadas e uma forma de
melhorar as qualidades de voo das aeronaves, sem a necessidade de grandes mudancas no
projeto inicial das mesmas, € obtida com a implementacdo de leis de controle de voo
(CUNHA et al., 2011) (BOUADI et al., 2011), que auxiliam o piloto no comando da
aeronave. Essas caracteristicas de qualidades de voo, juntamente com os requisitos de rejeicdo
de perturbagdo, robustez de estabilidade e desempenho mesmo sob variagcbes nas
caracteristicas dindmicas com as condig¢des de voo, definem um conjunto de especificacGes de
projeto que fazem com que este seja de alta complexidade. Ainda segundo Tischler (1996), a
arquitetura da lei de controle e a metodologia de projeto sdo selecionadas para atender a esses
requisitos, mas as consideracdes praticas, como a filosofia de projeto, e a facilidade de
desenvolvimento e otimizacdo também podem ter uma importante influéncia no resultado do
mesmo. As qualidades de voo sdo geralmente consideradas de forma explicita durante o teste
de voo do protdtipo de aeronave. Historicamente, essa abordagem permitiu que aeronaves
fossem razoavelmente seguras desde que os pilotos estejam bem treinados e atualizados.
Dentre os aprimoramentos que um sistema de controle pode trazer para uma aeronave esta a ja
mencionada melhoria na dinamica, estabilidade e qualidades de voo, por meio de sistemas de
aumento de estabilidade (SAS), sistema de aumento de controle (CAS), mas também sistemas
gue visam a seguranca e conforto da tripulacdo e dos passageiros, como por exemplo,
sistemas de piloto automatico e sistemas tolerante a falhas.

Stevens & Lewis (1992) definem o que sdo os sistemas de aumento de controle (CAS) e
os sistemas de aumento de estabilidade (SAS), e compara as fungdes do CAS, SAS e do piloto
automaético. O CAS controla os modos de oscilagéo da aeronave a fim de prover ao piloto uma
determinada resposta aos controles. Entre suas fungdes, pode-se citar: controlar a taxa de
rolagem, controlar a taxa de atitude e controlar a aceleragdo normal da aeronave. O SAS
controla os modos de oscilacdo da aeronave a fim de dar a estes modos uma frequéncia
natural e amortecimento adequados. Suas principais funcbes sdo amortecer a rolagem,
guinada e atitude da aeronave. O piloto automatico alivia a carga no piloto e permite funcées
especiais, como manter a atitude da aeronave, manter a altitude da aeronave, manter
velocidade, pouso automético, manter a dire¢do da aeronave, entre outros. Segundo Schneider
(1990) um controle tolerante a falhas (FTCS) permite que o sistema satisfaca suas
especificacOes, ainda que alguns de seus componentes (aqueles os quais o controle preveé)
apresentem comportamento aleatério, erréneo e ou malicioso, isto &, defeituoso, dentro de um
intervalo de interesse.

A norma AC 25.1309-1A, da FAA (Federal Aviation Administration) apresenta
requisitos gerais visando a determinacdo de niveis aceitaveis das probabilidades de ocorréncia
de falhas e a severidade da ocorréncia das mesmas. Esta fornece requisitos de sistemas de
monitoramento, de aviso, de correcdo e de agdes da tripulacdo, para o caso de falhas, tudo
com o intuito de garantir que todas as possiveis condices de falha serdo levadas em
consideracdo no projeto do avido, bem como dos sistemas a este atrelados, e que nenhuma
condicdo de falha podera levar a uma catastrofe. Assim, o desenvolvimento de sistemas de
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controle de voo tolerante a falhas surgiu como um aspecto fundamental para garantir maior
seguranca e maior desempenho tanto para aeronaves civis como militares (JONES, 2003).

Segundo Lambregts et al. (2008), os acidentes devido a perda de controle (LOC)
continuam sendo um dos principais tipos de acidentes aéreos. O resumo da Boeing dos
acidentes envolvendo avides comerciais a jato lista dezenove (de um total de oitenta e nove
acidentes) acidentes fatais de LOC no mundo. Esta € a segunda maior causa de acidentes,
ficando atras somente dos acidentes CFIT (controlled flight into terrain). Nos Gltimos anos, a
adicdo de meios eletronicos para evitar acidentes com CFIT reduziu a porcentagem destes.
Neste ponto, a industria ainda ndo incorporou a prevencao generalizada do LOC. Os recentes
acidentes de alto perfil, como o American Flight 587 em Nova York, onde um avido Airbus
A300 apos perder ter o leme quebrado, caiu em Belle Harbor, enfatizaram a importancia de
identificar tendéncias e desenvolver estratégias para prevenir tais catastrofes. Em uma revisédo
de quinze anos de acidentes do LOC para o transporte aéreo, foram registrados setenta e
quatro acidentes, que somados causaram trés mil duzentos e quarenta e uma mortes. Destes
acidentes, vinte e sete foram acidentes devido a estol, vinte devido a contaminacdo de
aerofdlio com arestas de gelo, e oito acidentes de desorientacéo espacial. Dez acidentes foram
causados por falha técnica da tripulacdo. Essas areas parecem promissoras para prevencdo de
acidentes.

Segundo Dasgupta et al. (2004), nos ultimos trinta anos, pelo menos dez aeronaves
sofreram grandes falhas do sistema de controle de voo causando mais de mil e cem mortes. A
deteccdo precoce de uma falha ou danos de subsistemas de aeronaves € crucial para seu
controle e manobra durante o voo. Esses eventos incluem perda stbita de superficies de
controle, falha do motor e outros componentes que podem resultar em condi¢fes anormais de
operacdo. O monitoramento e a detec¢do de tais eventos sdo necessarios para alcancar um
desempenho de voo aceitavel e maior capacidade de sobrevivéncia do voo em condicdes
anormais. O programa de pesquisa de Controle de Voo Inteligente (IFC) da NASA comecou
em 1992 para abordar a necessidade de examinar fontes alternativas de controle para
acomodar falhas do sistema de controle em voo. A principal caracteristica da tecnologia IFC €
a sua capacidade de se adaptar a eventos imprevistos através do uso de uma arquitetura
adaptativa de controle de voo. Os ganhos do sistema de controle e os parametros do sistema
de identificacdo de falha se adaptam automaticamente através da utilizacdo de redes neurais.

Segundo Zhang (2008), os sistemas modernos contam com controles sofisticados para
atender maiores requisitos de desempenho e seguranca. Um projeto de um controlador
convencional para um sistema complexo pode resultar em um desempenho insatisfatério, ou
mesmo instabilidade, principalmente em caso de avarias em atuadores, sensores ou outros
componentes do sistema. Para superar tais fraquezas, novas técnicas foram desenvolvidas para
tolerar falhas nos componentes, mantendo a estabilidade desejavel e o0s requisitos de
desempenho. Isto é particularmente importante para sistemas criticos de seguranca, como
aeronaves, naves espaciais, usinas de energia nuclear e plantas quimicas que processam
produtos nocivos. Em tais sistemas, as consequéncias de uma falha, por menor que seja, em
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um componente do sistema, podem ser catastréficas. Portanto, a demanda em confiabilidade,
seguranca e tolerancia a falhas geralmente é alta. Nos projetos de sistemas de controle
tolerante a falhas, a identificacdo de falhas € fundamental, portanto, o sistema de deteccéao e
diagnostico da falha é um requisito intrinseco do controle tolerante a falhas. Paralelamente, a
pesquisa em sistemas de controle reconfiguraveis tolerante a falhas aumentou
significativamente desde seu inicio na década de 80.

Seguindo esta ideia, este trabalho se trata do estudo do comportamento de uma aeronave
militar, de asa rigida, o caca francés Mirage Il (SANTOS, 2016), quando a mesma apresentar
defeitos em uma de suas superficies de controle. Diferentes técnicas de controle foram
implementadas: i) PID, ii) Regulador Integrativo Universal, iii) Slidding Mode, iv)
BackStepping e v) PID com compensadores comparativos. Soma-se a isso que 0s sistemas de
controle foram reconfigurados para que sejam tolerantes a possiveis falhas nas superficies de
controle: i) profundor e ii) aileron. Assim, sob comandos do sistema de controle, é desejado
que a aeronave possa executar manobras e trajetdrias pré-definidas, mesmo com a ocorréncia
de defeitos nas superficies de controle.

Primeiramente, foram introduzidos os conceitos basicos de aviacdo, caracterizacdo das
aeronaves e a dindmica de voo de uma aeronave, bem como todas as equac¢des do movimento
utilizadas no modelo matematico. Entdo, foram apresentadas as técnicas de controle
utilizadas, sua fundamentacdo teorica, e a metodologia da insercdo da falha. Foram
apresentadas algumas simulacdes no dominio do tempo, utilizando um programa
computacional de engenharia e foram introduzidos defeitos nas superficies de controle, a fim
de avaliar a controlabilidade da aeronave e se o0 conjunto, aeronave mais sistema de controle,
tem a capacidade de completar sua missdo mesmo com a ocorréncia das falhas consideradas.

1.1 Revisao Bibliografica

Em (NAPOLITANO et al., 1993) uma rede neural é proposta como uma abordagem para
a tarefa de deteccdo de falhas apds induzir danos a uma superficie aerodindmica de um
sistema de controle de voo da aeronave. Varias desvantagens de outras técnicas de deteccdo
de falhas podem ser evitadas aproveitando as capacidades flexiveis de aprendizagem e
generalizacdo de uma rede neural. Esta estrutura, usada para fins de estimacéo do estado, pode
ser projetada e treinada em voo para gerar um sinal residual que indica a ocorréncia da falha.
A partir de uma andlise das funcbes de correlacdo entre algumas variaveis de estado, a
identificacdo do tipo de dano também pdde ser alcancada.

Belcastro (2001) fornece uma visdo geral das tecnologias desenvolvidas no ambito do
Programa de Seguranca da Aviacdo da NASA para reduzir acidentes de aeronave devido a
perda de controle de veiculo e falhas no sistema.

Jones (2003) examinou o conjunto de produtos no portfélio do Programa de Seguranca da
Aviacdo da NASA (AvSP) para determinar seu impacto sobre o aumento da seguranca da
aviacdo. Esta andlise de portfolio foi realizada utilizando as seguintes métricas: risco técnico,
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risco de implementacdo, taxa de acidentes fatais, custo/beneficio da seguranca e impacto no
risco de acidentes. Também forneceu uma visdo geral do processo usado para a avaliacdo
final do Programa de Seguranca da Aviacdo da NASA.

Dasgupta et al. (2004) desenvolveu um algoritmo para deteccdo de falhas em avides,
como uma extensdo de um trabalho em controle de voo inteligente, que até entdo apresentava
bons resultados, mas ndo era tolerante a falhas de superficie de controle. Ele percebeu que
uma determinada falha (banda morta) fosse identificada, o controlador poderia atuar de
maneira a compensar este tipo de falha reestabelecendo niveis aceitaveis de controlabilidade e
qualidade de voo. Ele desenvolveu uma técnica chamada MILD (Multi-level Immune
Learning Detection). Uma vez que a falha é detectada e identificada, um sistema de controle
adaptativo utiliza dessa informacdo para atuar nas superficies de controle de maneira a
compensar a falha.

Boskovic et al. (2005) desenvolveu algoritmos de deteccdo, identificagdo e
reconfiguragdo de falhas (FDIR) para uma classe de modelos linearizados de aeronaves e de
atuadores de segunda ordem. Supondo que a dindmica do atuador seja rapida, um controlador
de linha de base é projetado e, usando os argumentos de perturbacdo singulares, obteve
resultados satisfatorios no controle das aeronaves. Falhas tipicas em atuadores de controle de
voo descritos por dindmicas de primeira e segunda ordem foram consideradas. Em seguida,
projetou um controlador reconfiguravel adaptativo correspondente, e provou que todos os
sinais no sistema sdo delimitados e que o erro de rastreamento converge para zero de forma
assintética mesmo com falhas simultaneas nos atuadores. As propriedades dos algoritmos
FDIR propostos sdo avaliadas através de simulagBes numéricas da aeronave F-18.

Tang et al. (2007) desenvolveram uma abordagem direta para o controle adaptativo de
uma classe de sistemas néo lineares maltiplas entradas multiplas saidas (MIMO) na presenca
de falhas de atuadores. Nela, é projetado um controlador adaptativo de compensacdo de falha
capaz de acomodar incertezas nos instantes, valores e padrdes de tempo de falha do atuador.
Uma situacdo realista é estudada com atuacdo proporcional em grupos de atuadores. O
sistema de controle adaptativo € analisado para mostrar a estabilidade desejada e propriedades
de convergéncia assintoticas na presenca de incertezas de falha do atuador. Como um
aplicativo, esse controlador adaptativo é usado para a compensacdo de falha do atuador em
um modelo linear de uma aeronave, com condic¢des de projeto verificadas e também estrutura
de controle e leis adaptativas desenvolvidas para um modelo dindmico ndo linear desta
aeronave.

Wang & Wang (2011) utilizou um arranjo de multiplas superficies de controles e lemes
de arrasto de grande deflex&o para aumentar a probabilidade de se controlar um avido militar
de combate. Seu sistema de controle de voo sofre reconfiguracdes apos a detecgédo de falhas.
Considerando trés tipos de falhas tipicas de superficie de controle (travamento, perda de
eficacia e flutuacdo), a caracteristica de reconfiguracdo do controle de voo e a capacidade de
tais tipos de se controlar a aeronave sdo analisadas. Devido a redundancia da superficie de
controle, a aeronave que usa a lei de controle de voo de inversdo dinamica ja possui um bloco
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de alocacdo de controle. Sua configuracdo de controle de voo durante as falhas é atingida
modificando este bloco. E mostrado que um projeto de controle de voo reconfiguravel é
valido, atraves de simula¢Ges numéricas ao controlar a altitude da aeronave.

Sousa & Paglione (2012) implementaram o controlador conhecido como Regulador
Integrativo Universal e propuseram valores de graus relativos de parametros da dinamica de
voo que usualmente sdo controlados. A validagdo destes valores foi feita com base em
resultados de simulacGes. O regulador integral universal foi implementado para o controle de
altitude, velocidade, angulo de ataque, angulo de atitude, taxa de arfagem, taxa de guinada,
angulo de rolamento, angulo de proa e posicédo lateral para um modelo matematico nédo linear
do caca F-16.

Djokic (2012) sugeriu uma nova abordagem que integra o uso de simula¢es no processo
de desenvolvimento do sistema de controle de voo. A simulacdo comega com um refinamento
dos requisitos do sistema e se estende ao desenvolvimento preliminar, projeto,
desenvolvimento de hardware e software, integracdo de sistemas, qualidade de voo e testes de
confiabilidade, e no final, validacdo e verificagdo do sistema. A tarefa mais dificil é a
avaliacdo e o teste de confiabilidade do software. Um modo especial de configuracdo de
simulacdo de hardware em loop, "modo de teste de confiabilidade de software operacional”, é
proposto para esta tarefa. O conceito de simulacdo proposto é aplicado em um
desenvolvimento de sistema de controle de voo de um VANT. A abordagem apresentada
demonstrou ser uma ferramenta flexivel para avaliar qualidades de voo, confiabilidade de
hardware e software e desempenho de piloto em um ambiente simulado.

Santos (2016), utilizando a mesma metodologia que Sousa & Paglione (2012), estudou o
comportamento do caca Mirage Ill, utilizando também o Regulador Integrativo Universal,
quando a mesma apresentar um defeito em uma de suas superficies de controle. O controle foi
usado inicialmente para controlar a dindmica da aeronave sem falhas e posteriormente, foi
introduzida uma falha e realizadas as adaptacGes na tentativa de que este controlasse o aviao,
guando ocorresse uma falha no aileron.

Segundo Wang & Wang (2011), atualmente, as abordagens na area de controle de voo
reconmfiguravel incluem o Multiple Mode Switch (XIAO et al., 2010), o Pseudo Inverse (LI
& CHEN, 2003), a Eigenstructure Assignment (BODSON, 2002), o Adaptative Control
(BRINKER & WISE, 2000), o Slidding Mode Control (WELLS & HESS, 2002) e Control
Allocation (DAVIDSON et al., 2001, e SHERTZER et al., 2002).

Em suma, objetivou-se nesta revisdo bibliografica discorrer sobre alguns trabalhos da
literatura relacionados com o tema aqui abordado, a fim de se fundamentar e ressaltar a
relevancia deste trabalho que tem como objetivo o estudo da controlabilidade de uma
aeronave rigida, utilizando diferentes técnicas de controle, quando falhas sdo inseridas em
suas superficies de controle.
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1.2 Objetivos

Com a implementacao dos diferentes controladores e dos defeitos, e com a realizacao de
simulacdes, este trabalho visa atingir os seguintes objetivos:

e Ampliar conhecimento para o leitor em &reas da engenharia como modelagem,
controle, aeronautica, programacao, e simulacao de voo;

e Estudar a dinamica do avido Mirage Ill, analisando equilibrio, estabilidade e
resposta no tempo a comandos;

e Qualificar a implementacéo de cada técnica de controle, analisando as vantagens e
desvantagens de cada técnica, nos quesitos de facilidade de compreensdo da
técnica, facilidade de implementacdo da técnica, facilidade de regulagem dos
ganhos, rapidez no processamento, resposta e preciséo do controle;

e Qualificar a implementacdo de cada técnica de controle quanto a tolerancia a
falhas para dois casos distintos: primeiro com o sistema de compensacéo (controle
reconfiguravel) desligado, a fim de averiguar o0 comportamento da aeronave com
controle convencional quando uma falha ocorre e, em seguida, com a utilizagéo
de uma reconfiguracdo para que o controle seja tolerante a falhas, de maneira que
este atue nas demais superficies de controle quando uma apresentar defeito, a fim
de compensar tal defeito;

e Qualificar o sistema reconfiguravel (sistema de compensacdo de falhas),
mostrando seu impacto no comportamento da aeronave, para as diferentes
técnicas de controle, quando diferentes falhas forem induzidas;

e Caracterizar o grau de severidade das falhas entre falhas que ndo afetam o
comportamento da aeronave, falhas que afetam o comportamento e a dinamica,
porém sob atuacdo do sistema de controle ndo sdo catastroficas e falhas que o
sistema néo é capaz de compensar;

e Formacdo de recursos humanos na area aeronautica contribuindo para um
importante ramo do parque cientifico e tecnoldgico nacional.

1.3 Estrutura da Dissertacao

O capitulo 1 traz uma contextualizacdo historica e cientifica do assunto, que justifica o e
realca a importancia deste estudo. Também mostrou trabalhos recentes que tém sido
realizados nesta area e resumiu o propoésito deste trabalho e os objetivos que se pretende
alcangar.

Ja o capitulo 2 apresenta os conceitos fundamentais em aeronautica, necessarios para o
entendimento do trabalho, das analises e para interpretacdo dos gréaficos.
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O capitulo 3 apresenta o avido utilizado, traz equaces para o célculo das forcas e
momentos, e mostra 0s parametros caracteristicos do avido.

No capitulo 4 tem-se a fundamentacdo tedrica para 0 compreendimento das técnicas de
controle utilizadas, bem como suas variacOes particulares das implementacbes realizadas
neste trabalho, apresentando os coeficientes e ganhos utilizados e também a insercdo e
compensacéo das falhas.

Ja o capitulo 5 apresenta as simulagGes, em uma ordem logica, apresentando todos os
resultados necessarios para a uma compreensdo continua do trabalho. Inicialmente, faz-se
uma breve validacdo do modelo matemético, em seguida, sdo realizadas simulagdes dos
controladores especificados no capitulo 4, comparando as técnicas de controle bem como
induzindo falhas nas superficies de controle. A medida que as simulacdes sdo realizadas,
serdo realizadas também analises dos resultados e qualificacdo dos controladores.

Por fim, o capitulo 6 apresenta as conclusdes obtidas bem como algumas proposicées de
trabalhos futuros.
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CAPITULO 2 - CONCEITOS FUNDAMENTAIS

Segundo Sousa (2016), a dinamica de voo (estabilidade e controle) lida com o estudo da
dindmica da aeronave, isto é, equilibrio de forcas e momentos em torno do centro de
gravidade onde a aeronave é considerada um corpo rigido. Este estudo envolve estabilidade
estatica e dindmica da aeronave, resposta da aeronave a perturbagdes externas, resposta da
aeronave a atuacdo das superficies de controle e, por ultimo, fornece informacGes necessarias
para a analise de qualidades de voo. A partir daqui, serdo introduzidos 0s conceitos
necessarios para o estudo da dinamica de voo.

2.1 Equilibrio e Estabilidade

Um corpo esta em equilibrio quando estd em repouso ou em movimento uniforme. O
equilibrio de uma aeronave em voo é um equilibrio do segundo tipo: movimento uniforme.
Como as forcas aerodindmicas sdo dependentes da orienta¢do da aeronave com relacdo a sua
trajetoria, e como a forga aerodindmica deve compensar 0 peso, o estado de equilibrio ndo
pode apresentar rotacdo. Logo o equilibrio de uma aeronave é um movimento retilineo. Ja a
estabilidade, conceito que serd introduzido a seguir, é uma propriedade de um ponto de
equilibrio (Adaptado de SOUSA, 2016).

O equilibrio pode ser estavel, instavel ou neutro. Equilibrio estavel é quando ao sofrer
uma pequena perturbacdo em um de seus graus de liberdade, o sistema volta a posicéo inicial
apos ser retirada a perturbacdo. Equilibrio instavel é quando ao sofrer uma pequena
perturbacdo em um de seus graus de liberdade, o sistema ndo volta a posicao inicial apos ser
retirada a perturbacdo. Equilibrio neutro é quando apds sofrer uma pequena perturbacdo em
um de seus graus de liberdade, o sistema se mantém na nova posicdo apds ser retirada a
perturbacdo. A Figura 1 ilustra os trés tipos de equilibrio listados acima (Adaptado de
PEREIRA, 2015).
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Estavel

Instavel

Neutro

Figura 1 - Tipos de equilibrio (Retirada de PEREIRA, 2015).

Existem dois conceitos de estabilidade: estatica e dindmica. Para ambos, um ponto de
equilibrio pode ser estavel com relacdo a um grau de liberdade e instavel com relagdo a outro.
Estabilidade estética avalia a tendéncia inicial do sistema ap6s sofrer uma perturbacdo. Se no
momento da perturbacéo surgem forcas restauradoras, 0 que tende a trazer o sistema de volta
ao ponto inicial, o equilibrio é estaticamente estavel. Estabilidade dindmica avalia o
comportamento do sistema ao longo do tempo. Se o sistema retornar para o ponto inicial apds
algum tempo, o sistema é dinamicamente estavel.

Vale salientar que estabilidade estatica ndo implica estabilidade dindmica, isto €, um
sistema pode ser estaticamente estavel mas dinamicamente instavel. Entretanto, estabilidade
dindmica implica em estabilidade estética, isto €, se um sistema é dindmicametne estavel, logo
também ¢é estaticamente estvel.As Figuras 2 e 3 ilustram os dois tipos de estabilidade.
(Adaptado de SOUSA, 2016 e PEREIRA, 2015).

Resposta a perturbacéo

1 a /N

™ AR
LN /S N
\

0 5 10 15
Tempo (s)
Figura 2 — Sistema estaticamente estavel, dinamicamente instavel.

Amplitude (m)
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Resposta a perturbagéo

N
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"
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Figura 3 — Sistema estaticamente e dinamicamente estavel.

Amplitude (m)
o
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Na Figura 2, estd mostrado a resposta de um sistema apds sofrer uma perturbacdo de
amplitude igual a 1m. Observa-se que o sistema tende voltar a condi¢do inicial (ponto de
amplitude igual a zero), evidenciando que existem forcas e/ou momentos restauradores, que
tendem a trazer o sistema a condicdo de equilibrio. Porém, o sistema passa a oscilar com
amplitude cada vez maior e ndo mais se estabiliza no ponto de equilibrio, o que configura este
ponto de equilibrio como estaticamente estavel, porém dinamicamente instavel.

Na Figura 3, as forcas e momentos também tendem a trazer o sistema para o ponto de
equilibrio, porém desta vez, o sistema passa a oscilar com amplitudes cada vez menores,
tendendo a se estabilizar novamente no ponto de equilibrio, 0 que caracteriza este ponto de
equilibrio como dinamicamente estavel.

2.2 Controlabilidade, Manobrabilidade e Sistemas de Eixos

Segundo Santos (2016), controlabilidade é a capacidade que a aeronave tem de mudar o
ponto de equilibrio e se manter nele. Para isso € necessério ter autoridade de comandos.
Autoridade de comandos € a capacidade da aeronave de responder a comandos das diferentes
superficies de controle maneira sistematica, permitindo uso dessas superficies para obter uma
determinada resposta desejada.

Manobrabilidade é a capacidade de (ou autoridade de comandos para) tirar a aeronave da
condicdo de equilibrio e produzir movimentos acelerados, isto é, manobras. Quanto mais
estavel for a aeronave, mais controle sera necessario para tirar a aeronave da atual condicdo
de equilibrio. Os conceitos de controlabilidade e manobrabildiade estdo diretamente
relacionados com a dindmica de voo e também com o conceito de grau relativo.

O grau relativo entre uma determinada variavel e um determinado comando pode ser
descrito como a diferenca entre a ordem da dimensé&o fisica com relacdo ao tempo da variével
e do comando. Segundo Burke (2017), considerando um sistema MIMO, para uma
determinada variavel de estado (y;), seu grau relativo (r;) , a um determinado comando (u;), €
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0 numero de vezes que € necessario derivar y; com relacdo ao tempo para que a expressao
desta derivativa contenha u;.

A dindmica de voo requer o conhecimento das forcas e momentos atuantes em um aviao
e 0 movimento deste. Logo, é conveniente definir sistemas de eixos para se calcular tais
forgas, momentos, velocidades e aceleragfes do avido. Costuma-se usar 4 sistemas de eixos:
Sistema de eixos do corpo (body axis), sistema de eixos aerodindmico (Wind axis), sistema de
eixos de estabilidade (stability axis) e sistema de eixos da terra (inercial).

O sistema de eixos do corpo tem 0 eixo x orientado com o eixo longitudinal da
aeronave, eixo y perpendicular ao eixo x apontando para a asa direita e eixo z perpendicular
aos eixos x e y apontando para “baixo”. O sistema de ecixos de estabilidade é obtido
rotacionando o sistema de eixos do corpo de um angulo «a (angulo de ataque) em torno do
eixo y. O sistema de eixos aerodinamico tem seu eixo x orientado com a velocidade da
aeronave com relacdo ao ar. E obtido rotacionando o eixo de estabilidade de um angulo B
(angulo de derrapagem) em torno do eixo z. A Figura 4 ilustra os sistemas de eixos acima
descritos. O sistema de eixo inercial tem a Terra como referéncia, eixo z apontando para o
centro da Terra, eixos x e y perperdiculares a z e entre si, eixo x apontando para o norte e
eixo y para o leste. (Adaptado de SOUSA, 2016).

BODY

Y-AXIS o
) 1 X-AXIS
Relative wind (BODY)
-
! . {3 < & X-AXIS
=l a (STABILITY)
Z-AXIS X-AXIS

(WIND)

Figura 4 — Representacdo dos sistemas de eixos. (Retirada de STEVENS & LEWIS, 1992).

A aeronave tem 6 graus de liberdade: 3 velocidades lineares u, v e w, nos eixos x, y e z
do corpo, respectivamente, e 3 velocidades angulares p (velocidade ou taxa de rolamento, ou
ainda rotacdo), q (velocidade ou taxa de arfagem) e r (velocidade ou taxa de guinada), em
torno dos eixos x, y e z do corpo, respectivamente. A Figura 5 ilustra alguns componentes de
um avido. Das superficies de controle mostradas, 4 sdo mais importantes para este trabalho,
sdo eles: profundor (elevator), manete (que ndo estd mostrado na figura), aileron (aileron) e
leme (rudder). (Adaptado de SOUSA, 2016).
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Horizontal Stabilizer Vertical Stabilizer
Control Pitch Control Yaw

Winglet
Decrease Drag

Rudder
Change Yaw

Elevator

Wing Change Pitch

Generate Lift
Flaps

Turbine Engine Increase Lift and Drag

Generate Thrust P
Change Roll
Cockpit Spoiler
Slats Change Lift, Drag and Roll

Command and Control
Increase Lift

Fuselage
Hold Things Together - Carry Payload

Figura 5 — Componentes de um avido (Retirada de NASA.GOV).

Uma deflexdo de profundor produz movimento de arfagem. Uma deflexdo simétrica
oposta dos ailerons esquerdo e direito produz movimento de rolamento. Uma deflexdo de
leme produz movimento de guinada. Por Ultimo, um comando de manete produz variagéo da
tracdo das turbinas. (Adaptado de SOUSA, 2016).

A cinemaética da aeronave é definida pelo vetor posicdo da aeronave e pelo vetor com
os angulos de Euler. Estes angulos fornecem a orientacdo da aeronave com relacdo a Terra.
Na Figura 6, 6 é o &ngulo de atitude (ou &ngulo de arfagem), ¢ € o &ngulo de rolamento e ¥ €
0 angulo de guinada (ou angulo de proa). (Adaptado de SOUSA, 2016).

X (body)

<

¢

fe») (9

Figura 6 — Representacdo dos angulos de Euler.
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2.3 Qualidades de Voo

Segundo Sousa (2016), qualidades de voo € a forma de caracterizar a facilidade e a
precisdo com que o piloto consegue realizar as tarefas necessarias para que a aeronave
execute a missdo para qual foi projetada. De acordo com esta definicdo, fica claro que
qualidades de voo sdo caracteristicas do desempenho do piloto e do veiculo atuando juntos
como um sistema em suporte a missao da aeronave.

Ainda segundo o autor, a qualidade do manuseio ou pilotagem (handling) esté ligada
as caracteristicas da resposta dindmica da aeronave e do piloto humano, que atuam juntos para
realizar uma tarefa. O estudo das qualidades de voo de uma aeronave faz parte da disciplina
de dindmica de voo.

2.4 Dinamica de Voo

Segundo Etkin (1996), as equacGes do movimento de uma aeronave sdo obtidas atraves
da aplicacdo da segunda lei de Newton, generalizada para 0s movimentos lineares e
angulares:

_._ d(m?)

2.1
R =" (2.1)
— dw (2.2)
i = 40D
dt
onde:
Fr: forca externa resultante no corpo [N];
v : vetor velocidade do corpo [m/s]
MT{: momento externo resultante no corpo [N.m];
w : vetor velocidade angular do corpo [rad/s];
Aplicando-se a equacéo (2.1) as trés velocidades lineares pode-se obter:
u=rv—qw—gsen(8) +X/m (2.3)
v =—ru+pw+ gsin(8) cos(p) +Y/m (2.4)

W = qu—pv + gcos(6)cos(p) +Z/m (2.5)
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onde:

g . aceleragéo gravitacional [m/s?];

m : massa total da aeronave [Kg];

E, : forca externa resultante no eixo x do corpo [N];
F,, : forca externa resultante no eixo y do corpo [N];
E, : forca externa resultante no eixo z do corpo [N].

Aplicando a equacdo (2.2) as trés velocidades angulares da aeronave pode-se obter:

p = (7 + c,p)q + c3L + 4N (2.6)
G = cspr —cg(p? —12) + ;M (2.7)
7 = (cgp — c31)q + c4L + coN (2.8)

onde:

L : momento de rolamento, resultante no eixo x do corpo (é utilizado uma barra porque a
maioria das bibliografias traz L como forga de sustentagéo) [N.m];

M : momento de arfagem, resultante no eixo y do corpo [N.m];

N : momento de guinada, resultante no eixo z do corpo [N.m].

Estes momentos surgem do carregamento excéntrico das forcas aerodinamicas com
relacdo ao centro de gravidade. Ainda segundo o autor, as constantes c; a co podem ser
expressas em funcdo dos momentos de inércia de massa da aeronave:

=1Ll - 13%2 (2.9)
ci = Iy - Iz - Ixz
1= T (2.10)
(=L + L),
€2 = T (2.11)

(2.12)
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Cy = ?Z (2.13)
Ce = Iz - Ix
> L, (2.14)
I
Ce = % (2.15)
y
1
C7 = —
7, (2.16)

‘s = T (2.17)

I
¢y =2 (2.18)

onde:

L,: momento de inércia em torno do eixo x do corpo [kg.m?];

1,, : momento de inércia em torno do eixo y do corpo [kg.m?];

1, : momento de inércia em torno do eixo z do corpo [kg.m?];

L., : produto de inércia com relago aos eixos x e z do corpo [kg.m?].

Além das equacdes (2.3) a (2.8), que fornecem todas as informacdes da dinamica geral da
aeronave com relacdo ao préprio eixo de coordenadas, hd também as equagdes cinematicas
que calculam os angulos da aeronave e a posicdo dela no espaco em relacdo ao sistema de
eixos inercial, isto é, com relagdo a um ponto fixo na Terra. Tais equacBes sao apresentadas
abaixo (ETKIN, 1996):

¢ =p +tan(0) [gsin(p) + rcos(p)] (2.19)
6 = qcos(¢p) — resin(p) (2.20)

. gsin(p) +rcos(p)

5@ (2.21)

x = ucos(8)cos()
+ v(—cos(¢) sin(y) sin(¢) sin(8) cos(y)) (2.22)
+ w(sin(p) sin(y) + cos(p) sin(8) cos(W))
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y = ucos(0)sin(y)
+ v(cos(p) cos() + sin(p)sin(0) sin(¥yh)) (2.23)
+ w(=sin(@p)cos(P) + cos(p) sin(0) sin(yP))

h = usin(@) — vsin(p) cos(8) — wcos(p) cos(H) (2.24)

onde:

x : deslocamento horizontal no eixo x inercial [m];

y : deslocamento horizontal no eixo y inercial [m];

h : altitude da aeronave (deslocamento no eixo —z inercial) [m];

Ainda segundo Etkin (1996), as forcas aerodinamicas externas a aeronave sdo chamadas
arrasto (D), sustentacdo (L) e forca lateral (F,,), exemplificado na Figura 7.

Figura 7 — Forgas em um voo simétrico. (Retirada de ETKIN, 1996).

Na Figura 7, V € o vetor velocidade resultante, fazendo um angulo a (angulo de ataque) com
0 eixo x do corpo e W ¢ a forca peso, como costumam apresentar algumas literaturas. Vale
remarcar gque, na Figura 7 ndo esta representada a forca lateral, pois o voo é simétrico (da
figura original) e esta é perpendicular ao plano da figura. Além disso, ndo foi representada a
tracdo do motor que, para um voo equilibrado, deve contribuir para equilibrar a forca de
arrasto. As forgas aerodindmicas podem ser expressas pelas equagdes (2.25) a (2.27).

V2
L= pTTSCL(a, q,in, 0., Mach, ...) (2.25)
pV2 ‘ (2.26)
D = —SCp(CL, B, iy, 6., Mach, ...)

2
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pVf
Eq = TTSCya(ﬁ, .7, 8q, 6 ) (2.27)

onde:

p : massa especifica do ar [kg/m’];

V- » norma euclidiana do vetor velocidade resultante V [m/s];
S : &rea equivalente da admensionalizag&o dos esfor¢os [m?];
C,, : coeficiente de sustentacéo total da aeronave;

Cp : coeficiente de arrasto total da aeronave;

Cyq - coeficiente de forca lateral total da aeronave;

i, : angulo de montagem da estabilizador horizontal [rad];
8, - deflexédo do profundor [rad];

&, . deflexdo assimétrica dos ailerons [rad];

0, : deflex@o do leme [rad];

Mach : ndmero de Mach (VT/V ) :
som

De maneira andloga, 0s momentos aerodindmicos sdo chamados momento de rolamento
(L), momento de arfagem (M) e momento de guinada (N), e estdo expressos nas equacdes
(ETKIN, 1996):

pVi

L= —SbCi(B, .7, 84,6, ) (2.28)
VZ
M= 'DTTSme(a, @, q,in 8, Mach, ...) (2.29)
VZ
N = pTTSan(ﬁ,p, r 6,60 (2.30)

onde:

b : envergadura [m];

C, : coeficiente de momento de rolamento total da aeronave;
C,, - coeficiente de momento de arfagem total da aeronave;
Cy : coeficiente de momento de guinada total da aeronave.

As equactes das forcas e momentos estdo expressas em fungdo de seus coeficientes
adimensionais, que variam com muitos parametros e apenas alguns deles foram explicitados
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nas equacdes. E possivel determinar tais coeficientes experimentalmente, em diferentes
condicdes de voo, permitindo assim um mapeamento dos coeficientes em funcéo das variaveis
e calculo das grandezas dimensionais. A fim de exemplificar tal estratégia, a Figura 8 consiste
de graficos da variacdo do coeficiente de sustentacdo e de arrasto em funcdo do angulo de
ataque. Mais adiante, serdo apresentadas expressdes mais especificas que serdo utilizadas para
0 caso estudado.

CL CD

CDmin L

Figura 8 — Variacgdo dos coeficientes de sustentacdo e arrasto em funcdo do angulo de ataque.
(Retirada de ETKIN, 1996).

Como ja mencionado, as forcas e momentos resultantes dependem de muitas variaveis,
entre elas dos comandos de manete (), profundor (6,), aileron (8,) e leme (&;). Estes
dispositivos, também serdo chamados de superficies de controle, sdo utilizados para que a
aeronave efetue um movimento qualquer desejado, dentro de suas limitacdes. O vetor de
comando C = {6, ™ &, &;} € o vetor que contém as deflexGes das superficies podendo ser
comandadas pelo piloto ou por um sistema de controle automatico. Vale aqui lembrar que, a
“deflexdo de manete”, 7, € uma grandeza adimensional que mede a porcentagem da potencia
(ou da tracdo) do motor que esta sendo utilizada, isto é, assume valores entre 0 e 1, onde 0
corresponde ao motor desligado (ou s6 produzindo poténcia de atrito) e 1 corresponde ao
motor na condi¢do de maxima operacdo, dispensando a maior poténcia.

2.5 EquacoOes para as Forcas e Momentos

Para o célculo das forcas e momentos aerodindmicos ja apresentados nas equacdes (2.25)
a (2.30), é necessario que se conheca os coeficientes adimensionais, que sdo funcdo de muitas
variaveis. No entanto, faz-se uma linearizagdo dos mesmos a fim de simplificar e permitir seu
calculo para diferentes condi¢Ges de voo. As equagfes a seguir permitem o calculo dos
coeficientes adimensionais em funcdo de outros coeficientes, que neste modelo s&o
constantes, sendo possivel assim o calculo de forgas e momentos na aeronave. Os coeficientes
aerodinamicos podem ser definidos em funcdo das derivadas de estabilidade e de controle
(PAGLIONE, 1987):
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Cp = Cpo + kpC?
C, = —cos(a) cos(B) Cp + —cos(a) sen(B)Cyq + sen(a)C,
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onde:

Cyﬁ
C
C

Cpo

yér
Y8q
Cro:
Cro:
Cls,
Crq:

 taxa de variagdo de C,,, com relagdo a f3;
: taxa de variagdo de C,,, com relagéo a &;;
: taxa de variacdo de C,,, com relagdo a &,;
constante fixa (termo independente) de C;;
taxa de variacdo de C, com relacdo a «;
: taxa de variacdo de €, com relagdo a §,;
taxa de variacdo de C;, com relacdo a q/Vr;
: constante fixa (termo independente) de Cp;

: constate de proporcionalidade entre Cp e C7;

: coeficiente adimensional da forga externa com relagéo ao eixo x do corpo;
: coeficiente adimensional da forga externa com relagéo ao eixo y do corpo;
: coeficiente adimensional da forga externa com relagédo ao eixo z do corpo;

Cmo . constante fixa (termo independente) de C,,,;
Cme - taxa de variacdo de C,, com relacéo a «;

(2.31)

(2.32)

(2.33)

(2.34)

(2.35)

(2.36)

(2.37)

(2.38)

(2.39)

39
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Cmgq - taxa de variacdo de C,,, com relacdo a q/Vr,
Cms, - taxa de variagdo de C,, com relagéo a 6,,
Cpp - taxa de variagdo de C,, com relagdo a §3;
Cnp - taxa de variacdo de C, com relagdo a p/Vr,
C,, : taxa de variacdo de C,, com relacdo a r/Vr;
Cns, - taxa de variagdo de C,, com relagdo a §;;
Cns, - taxa de variacdo de C, com relagdo a dg;
C,p - taxa de variagdo de C; com relagdo a 3;

Cyp - taxa de variacdo de C; com relagéo a p/Vr;
C, : taxa de variacdo de C; com relacdo a r/Vy;
C,5, - taxa de variagdo de C; com relagdo a §;;
Ci5, - taxa de variacdo de C; com relagdo a &,.

Estes coeficientes sdo inicialmente calculados analiticamente e posteriormente
empiricamente, possivelmente atraves de ensaios em tunel de vento. Utilizando um modelo
simplificado de tracdo de um motor a jato, a forca de tracdo pode ser calculada através da
equacéo (2.40):

p o\
F, = nE, .. (—) (2.40)

pmar

onde:

E,q - forca de tracdo estatica ao nivel do mar [N};

p : massa especifica do ar nas condicdes atmosféricas do avido [kg/m°];
Pmar . Massa especifica do ar ao nivel do mar [kg/m];

n,, . coeficiente propulsivo com relagdo a p.

Assim, as forcas externas e momentos, no sistema de eixos aerodindmicos podem ser
calculados usando (PAGLIONE, 1987):

pVF
E, = F; cos(a) + TSCX (2.41)
L (2.42)
yT g oY |

pVf
E, = —F;sen(a) + TSCZ (2.43)
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_ pVZ

L= pTTSbCl (2.44)
VZ

M= pTTSme (2.45)
Iz (2.46)

N = pTTSan

As equacdes (2.31) a (2.39) serdo utilizadas de maneira a fornecer o modelo matematico
do avido nas simulagdes, que serdo realizadas no dominio do tempo.

As equacOes apresentadas nesta seccdo sdo genéricas para um avido rigido e serdo
utilizadas para a implementacdo do modelo matematico do avido em programa computacional
de engenharia. Para isso, as caracteristicas fisicas do avido devem ser introduzidas, visto que
em momento algum do equacionamento foi mencionado alguma informagdo do avido em
questdo. Todas as constantes do Mirage Ill, utilizadas na programacéo e implementagdo do
modelo, podem ser vistas no Anexo A. Assim, dispondo das equacdes que calculam as forcas
e momentos e as derivadas das variaveis de estado, e dispondo também das constates do
avido, estas equaces irdo compor o modelo do sistema que representa a aeronave. Agora, ja é
possivel realizar simulagdes no dominio do tempo utilizando tal software e, para controlar a
aeronave, resta apenas apresentar os controladores utilizados, assunto este do capitulo
seguinte.
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CAPITULO 3 - TECNICAS DE CONTROLE

Neste capitulo, sera apresentada a teoria basica que envolve as técnicas de controle
implementadas, bem como suas variagOes e peculiaridades para este caso particular. Em
ordem, sera apresentado o controle PID classico, o Regulador Integrativo Universal, o
Slidding Mode, o Backstepping e por fim, uma técnica aqui denominada como Regressdo do
Grau Relativo. Por fim, sera apresentada a metodologia de insercdo e de compensacdo das
falhas. No Apéndice A, sera disponibilizado um resumo como todos o ganhos encontrados
para os controladores implementados na Tabela A.1

Vale ressaltar que para todas as superficies de controle, foram utilizadas saturacfes para
condizer com as limitagdes fisicas das deflexdes. A deflexdo méxima de profundor é de 25°,
de aileron 40°, de leme 30° e a manete varia de 0 a 1, onde O indicaria tragdo nula nas
turbinas e 1 tracdo méxima nas turbinas. Estes valores foram definidos com base em valores
convencionais de deflexdes utilizados na aviacdo. Houve a tentativa da utilizacdo de modelos
de atuadores, o que limitaria a taxa de deflexdo das superficies de controle, simulando sua
inércia e fazendo com que as simulacdes fossem ainda mais reais. Entretanto, sua utilizacéo
fez com que as simulacdes tivessem custo computacional mais elevado, tornando as
simulagdes mais demoradas (da ordem de um minuto de simulacdo para 5 segundos de voo0),
ficando inviavel o estudo, principalmente pelo fato de que os ganhos foram todos ajustados
manualmente. A fim de observar a influéncia dessa modelagem no comportamento dos
comandos dos controladores e sistema, algumas simulagdes com modelos de atuadores foram
colocadas no Apéndice C.

3.1 Controlador PID cléassico (PID)

O modelo matematico do controlador PID (proporcional, integral e derivativo) € definido
pela equacdo (3.1) (BASILIO & NOGUEIRA, 2009):

de(t)
dt

t
u(t) = Kpe(t) + Ki_[ e(1)dA + K, (3.1)

onde u(t) € o comando, e(t) € o erro da variavel a ser controlada, K,, € o ganho proporcional,
K; é 0 ganho integral, K,; é o ganho derivativo.
Uma vez definido o controlador, uma maneira de se controlar um sistema MIMO,

dependendo do grau de acoplamento das varidveis de estado, é a consideracdo parcial de
sistemas SISO, isto é, cada varidvel controlada por uma superficie de controle. Assim, é
necessario definir quais superficies de controle serdo utilizadas para controlar as variaveis
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desejadas. Aqui sera adotada mesma estratégia que em (SOUSA & PAGLIONE, 2012). Vale
ainda lembrar que encontrar os ganhos que fornecem um bom controle para aeronave é uma
busca exaustiva e este ndo foi necessariamente otimizado, uma vez que, nesta fase, deseja-se
analisar a possibilidade de controlar o avido com falha e ndo encontrar a melhor resposta
possivel do controlador. A seguir serdo apresentadas as variaveis que foram possiveis de
controlar com esta lei de controle e seus respectivos ganhos.

3.1.1 Controle da Taxa de Arfagem (q)

Para o controle da taxa de arfagem, foi utilizado profundor como superficie de controle.
Os valores encontrados para os coeficientes deste controlador foram:

ki =4;k,=3;ks =0.

Os resultados das simulacdes deste controlador serdo apresentados mais adiante no
capitulo 4, onde serdo comparadas as técnicas de controle para cada variavel de estado.

3.1.2 Controle do Angulo de Ataque (@)

Para o controle do angulo de ataque, foi utilizado profundor como superficie de controle.
Os valores encontrados para os ganhos deste controlador foram:

k; = 3;kp =3;ky; =0,2.

Os resultados das simulacdes deste controlador serdo apresentados mais adiante no
capitulo 4, onde serdo comparadas as técnicas de controle para cada variavel de estado.

3.1.3 Controle do Angulo de Atitude ()

Para o controle do angulo de atitude, foi utilizado profundor como superficie de controle.
Os valores encontrados para os ganhos deste controlador foram:

k; =2; kp =5;k; = 04.

Os resultados das simulacdes deste controlador serdo apresentados mais adiante no
capitulo 4, onde serdo comparadas as técnicas de controle para cada variavel de estado.
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3.1.4 Controle do Angulo de Rolamento (¢)

Para o controle do angulo de atitude, foi utilizado aileron como superficie de controle. Os
valores encontrados para os ganhos deste controlador foram:

ki =0k, =1ks =0,2.

Em paralelo com o comando de aileron, na execugdo de manobras de rolamento, é utilizado
também o leme, como visto em (SOUSA & PAGLIONE, 2012), no intuito de minimizar a
velocidade de guinada que provocaria variagdes, a principio indesejadas, de taxa de guinada.
Para este ultimo os ganhos encontrados foram:

ki =2k, =2kq = 0,1.

Os resultados das simulacdes deste controlador serdo apresentados mais adiante no
capitulo 4, onde serdo comparadas as técnicas de controle para cada variavel de estado.

Como o modelo matemaético do avido é um modelo MIMO néo linear, o controlador PID
classico ndo foi capaz de controlar algumas das variaveis desejadas, entre elas a velocidade, a
altitude, o angulo de guinada e a posicdo lateral. A capacidade do controlador em controlar
tais variaveis esta diretamente relacionada com o grau relativo entre o comando e a variavel
de interesse. O controle do angulo de guinada seria, caso o controlador oferecesse
controlabilidade satisfatdria, usado para guiar a aeronave por uma determinada trajetéria. A
proxima técnica que sera abordada se mostrou um tanto mais robusta, principalmente pela
capacidade de controlar varidveis cujo grau relativo ao comando € maior que 1.

3.2 Regulador Integrativo Universal (RIU)

Segundo Sousa & Paglione (2012), o uso da técnica de reguladores integrativos
universais é uma técnica de controle ndo linear que tem apresentado resultados satisfatorios
no controle da dindmica de voo de aeronaves. Leis de controle definidas por esse método séo
usadas para controlar sistemas com dindmica ndo linear representadas pela Equacao (3.2):

%= FOGO) + ) gilo QB + ByCx,6,w)]

3.2)
Vi = hi (xr C)
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onde X € R™ é o vetor de estados, & € R™ é o vetor de controle, Y € R™ € o sinal de saida , ¢
é um vetor de pardmetros constantes ndo conhecidos pertence a um conjunto compacto
® c RP, w(t) € um sinal externo continuo (com exce¢do de numero finito de
descontinuidades) e pertencente a um conjunto compacto W < R?, f(.) e g;(.) s&o campos
vetoriais suaves em D = D, x 0, onde D, é um subconjunto aberto conectado de R"™ , h;(.)
sdo funcbes suaves em D, e as perturbacdes A; sdo fungdes continuasem D X W .

Em (SESHAGIRI & KHALIL, 2005) é definida a expressdo para a lei de controle do tipo
regulador integrativo universal, apresentada na Equacao (3.3):

koo + kie; + ke, +--+ e
6 =—k [sat (2)] =—k [sat( 0 L #2 2 p)] (3.3)

onde:

0 termo sat(.) é uma suavizacdo do termo descontinuo sgn(.) feita em uma fina camada
(camada limite) em torno da superficie (s + ). Esta suavizacdo é feita com o intuito de
minimizar o chattering (oscilagdes permanentes com altas frequéncias). Maiores informacoes
podem ser vistas em (SLOTINE & LI, 1991), onde também é mencionado o Slidding Mode,
camada limite e saturacao.

sat(x) ={ x,selx| <1 ;
sgn(x),se |x| > 1
U - espessura da camada limite;
ee=Y—R;
Y :sinal real;
R : sinal de referéncia;
e; . derivada de ordem (i — 1) de eq;
n : grau relativo;
o : saida da equacdo (3.4), que representa o integrador condicional:

0=—koo+ U [sat (%)] (3.4)

s é a equacdo da superficie deslizante e é funcdo do erro de rastreamento e de suas derivadas
até ordemn — 1

ni—1

s =kyo + Z kiej + ey, (3.5)
j=1



46

onde:

k : ganho do controlador;

ko : ganho usado no integrador condicional,

k; : ganhos utilizados com o intuito de fazer com que a equagéo polinomial A™~' +

k,i,i_li”i‘z + -+ k! = 0 tenha todas suas raizes no semipleno complexo esquerdo. Desta

forma, o erro converge assintoticamente para zero quando a dindmica do sistema estiver
contida na superficie s = 0.

Para a implementagdo deste controlador, conforme em (SOUSA & PAGLIONE,
2012), o maior grau relativo encontrado foi quatro. Assim, foi implementado uma malha até
grau relativo quatro. Vale remarcar que diferentes estados tém diferentes graus relativos.
Porém na sintonia dos controladores de cada variavel, o maior grau relativo encontrado foi
trés. Logo expressao genérica do controlador é dada por:

koo + ke + k,é + k3é>] (3.6)

u=-—-=k [sat(
U

A seguir serdo apresentadas as variaveis que foram possiveis de controlar com este
controlador.

3.2.1 Controle da Taxa de Arfagem (q)

Para o controle da taxa de arfagem, foi utilizado profundor como superficie de controle.
Os valores encontrados para os coeficientes deste controlador foram:

k=04363; u=1; kg =10; k; =1; k, =0; k3 =0.

Os resultados das simulacdes deste controlador serdo apresentados mais adiante no
capitulo 4, onde serdo comparadas as técnicas de controle para cada variavel de estado.

3.2.2 Controle do Angulo de Ataque (a)

Para o controle do angulo de ataque, foi utilizado profundor como superficie de controle.
Os valores encontrados para os coeficientes deste controlador foram:

k=04363; u=1; kg =1; ky =20; k, =1; k3 =0.
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Os resultados das simulagdes deste controlador serdo apresentados mais adiante no
capitulo 4, onde serdo comparadas as técnicas de controle para cada variavel de estado.

3.2.3 Controle do Angulo de Atitude ()

Para o controle do angulo de atitude, foi utilizado profundor como superficie de controle.
Os valores encontrados para os coeficientes deste controlador foram:

Os resultados das simulacdes deste controlador serdo apresentados mais adiante no
capitulo 4, onde serdo comparadas as técnicas de controle para cada variavel de estado.

3.2.4 Controle de Velocidade e Altitude (V e H)

Para o controle da velocidade e altitude, sdo utilizados em paralelo o profundor e a
manete respectivamente. Para a velocidade, os ganhos do comando de profundor encontrados
foram:

k=-004; u=4; ky=02; k;, =0,2; k, =0,7; ks = 0.

Vale observar que embora o ultimo ganho k; em teoria deve ter valor igual a 1, em alguns
controladores, este pode apresentar valor diferente, pois, matematicamente, isto se trata de
uma normalizacao tendo u como valor de referéncia.

Para a altitude, os ganhos do comando de manete encontrados foram:

k =2,68;, u=50; kg =0,05; k; =0,3; k, =0,8; k; = 0.

Os resultados das simulacdes deste controlador serdo apresentados mais adiante no
capitulo 4, onde serdo comparadas as técnicas de controle para cada variavel de estado.

3.2.5 Controle do Angulo de Rolamento (¢p)

Para o controle do angulo de rolamento, sdo utilizados em paralelo os ailerons, e também
o leme para minimizar a velocidade de guinada que causaria grandes variagdes de altitude.
Para o angulo de rolamento, os ganhos do comando de aileron encontrados foram:

k=06981;, u=2; k=09 k; =1, k, =1; k3 =0.
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Para a velocidade de guinada, os ganhos do comando de leme encontrados foram:
k=0523; u=2; kg =005; k; =1; k, =0; k3 =0.

Os resultados das simulagdes deste controlador serdo apresentados mais adiante no
capitulo 4, onde serdo comparadas as técnicas de controle para cada variavel de estado.

3.2.6 Controle do Angulo de Guinada (1)

Para o controle do angulo de guinada, sdo utilizados em paralelo os ailerons, e também o
leme para minimizar a velocidade de guinada que causaria grandes variagdes de altitude.
Para o0 angulo de guinada, os ganhos do comando de aileron encontrados foram:

k =0,0175; u =15; kg =0,01; ky = 1,5; k, = 4; k3 = 1.
Para a velocidade de guinada, os ganhos do comando de leme encontrados foram:
k=13962; u=2; ky=003; ky =1; k, =0; k3 =0.

Este controlador em particular, apresentou um problema quando grandes variagdes de
angulo de guinada eram desejadas. Neste caso, a aeronave executou um rolamento maior que
90°, fazendo com que o controle fosse totalmente perdido. Para solucionar este problema, em
paralelo com este controlador, manteve-se ativo, funcionando de maneira condicional, o
controle de angulo de rolamento e, através da utilizagdo de um “dead-zone”, este atua
somente quando angulo de rolamento maximo for atingido, que para o seguimento de
trajetorias, foi estipulado em 70°. Este conjunto de controladores sera utilizado para que a
aeronave siga uma determinada trajetoria, desejando ainda que esta mantenha velocidades e
altitudes constantes.

3.2.7 Controle da Posicdo Lateral (Y)
Para o controle da posicdo lateral, séo utilizados em paralelo os ailerons, e também o
leme para minimizar a velocidade de guinada que causaria grandes variagdes de altitude.

Para a posicéo lateral, os ganhos do comando de aileron encontrados foram:

k =0,0175; u =15; kg =0,01; ky = 1,5; k, = 4; ks = 1.
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Para a velocidade de guinada, os ganhos do comando de leme encontrados foram:
k=13962; u=2; ky=003; k;, =1; k, =0; k3 =0.

Assim como no controle do angulo de guinada, para evitar que a aeronave executasse
angulos de rolamento maiores que 90°, foi utilizado a mesma metodologia de ativar o
controle do angulo de rolamento com um “dead-zone”, regulado para atuar apenas quando um
angulo de rolamento maximo for atingido, estipulado em 70°.

3.3 Slidding Mode (SM)

Segundo Guaracy & Pinheiro (2014), o principio basico de operacdo das técnicas de
controle por modos deslizantes, é utilizar chaveamentos nos ganhos das leis de controle de
modo que os estados do sistema controlado sejam levados e mantidos em uma superficie do
espaco de estados especificada pelo projetista.

Para um sistema representado pela equagdo (3.7), naqual f e R*, x e R"eueR™ et
denota a variavel tempo, sdo definidas m funcGes de chaveamento s;, i =1,2,..,m,
representadas na forma de vetor, conforme equacéo (3.8).

x=f(xtu) (3.7)

s) =[51(0) $2(0) . spl” (3.8)

A lei de controle descontinua (3.9) é estabelecida de modo que qualquer estado x fora da
superficie de chaveamento s(x) = 0 seja levado a essa superficie em tempo finito. Uma vez
sob a superficie especificada, € dito que o sistema se encontra em modo deslizante.

u(x, t) = ut(x,t) quando s(x) > 0
(3.9
=u"(x,t) quando s(x) < 0

As funcbes de chaveamento usualmente sdo escolhidas como combinagdes lineares das
variaveis de estado, como indicado na equacdo (3.10), na qual os coeficientes c;, (i =
1,...,mek =1,...,n) sdo parametros constantes.

S;(x) = cj1%1 + CigXy + ++ + CinXp (3.10)

Para sistemas do tipo (3.11), a dindmica do sistema em modo deslizante pode ser
determinada pelo método do controle equivalente (HUNG et al., 1993), resultando em (3.12).
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x=A(x,t) + B(x,t)u (3.11)

-1

P 9
%= A(x,t) — B(x, £) (iB(x' t)) — A1) (3.12)

A lei de controle deve garantir a estabilidade e o alcance do sistema a superficie de
chaveamento especificada. Para isso, pode-se utilizar um critério baseado no método direto de
Lyapunov, determinando-se uma funcgdo V (x, s, t) positiva definida e com derivada negativa
definida. Para sistemas com uma Unica entrada, tem-se a funcdo (3.13), resultando na
condic&o indicada na equacéo (3.14) (DECARLO et al., 1988).

1
V(x,t,s) = ESTS (3.13)

sé <0 (3.14)

Ap6s a implementagdo deste controlador, ter realizado a sintonia dos ganhos e as
simula¢fes numéricas, percebeu-se que a programacao realizada embora fosse baseada na
ideia da utilizacdo de uma superficie deslizante, o sistema de controle ndo condiz exatamente
com sua definicdo original. Para algumas varidveis, o sistema apresentou capacidade de
controlar a maioria das variaveis desejadas, umas com maior outras com menor qualidade,
como sera visto mais adiante, e embora ha convergéncia, esta convergéncia nao acontece
através da superficie deslizante desejada. O mais provavel motivo pelo qual isto acontece é
que a definicdo da superficie deslizante ndo se adequa precisamente a dindmica do sistema.

Seja e 0 erro de rastreamento de uma determinada varidvel x, isto é, e =x; —x. O
controle implementado se da através de uma superficie s = ae + bé, onde deseja-se a
convergéncia simultanea de e e é utilizando a seguinte regra de chaveamento:

a b
u= Ecl(e, t) + ECZ(e' t) quando |s| > @ (3.19)
b a
u= Ecl(e, t) + ECZ(Q' t) quando [s| < ® (3.16)
c; € ¢, sdo controladores destinados aos controles de e e de é respectivamente.

de (3.17)
Cl == kll f edt + kple + kdla
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de 3.18
Cy = kiZ edt + kpzé + de E = kiZe + kpzé + deé ( )

A equacdo (3.15) busca a aproximacéo da superficie de maneira normal, quando o ponto
(e,é) esta fora de uma camada limite com espessura ®. A equagdo (3.16) busca a
convergéncia assintotica e simultanea de e e é, de maneira paralela a s. A seguir serdo
apresentadas as varidveis que foram possiveis controlaveis com este controlador e o0s
respectivos ganhos.

3.3.1 Controle da Taxa de Arfagem (q)

Para o controle da taxa de arfagem, foi utilizado profundor como superficie de controle.
Os valores encontrados para os coeficientes deste controlador foram:

a=1b=5 ®=0; kjy =5kp; =1, kg1 =0; kip =5, kp, = 2; kg, = 0.
O valor nulo de @ indica que apenas o controlador ¢, foi capaz de controlar a variavel
satisfatoriamente. Os resultados das simulacbes deste controlador serdo apresentados mais

adiante no capitulo 4, onde serdo comparadas as técnicas de controle para cada variavel de
estado.

3.3.2 Controle do Angulo de Ataque (@)

Para o controle do angulo de ataque, foi utilizado profundor como superficie de controle.
Os valores encontrados para os coeficientes deste controlador foram:

a=1b=1; ®=0,0175; kjy = 2;kp1 = 2;ka1 = 0; kip = 3, kp, = 2, kg = 1.

Os resultados das simulacdes deste controlador serdo apresentados mais adiante no
capitulo 4, onde serdo comparadas as técnicas de controle para cada variavel de estado.



52
3.3.3 Controle do Angulo de Atitude ()

Para o controle do angulo de atitude, foi utilizado profundor como superficie de controle.
Os valores encontrados para os coeficientes deste controlador foram:

a=50;b=1; ®=0,00873; k;; =4;kp1 =3;kq1 =2; kiz =0,5kp; =5, kg, = 1.

Os resultados das simulagdes deste controlador serdo apresentados mais adiante no
capitulo 4, onde serdo comparadas as técnicas de controle para cada variavel de estado.

3.3.4 Controle de Velocidade e Altitude (V e H)

Diferentemente do Regulador Integrativo Universal, para o controle da velocidade e
altitude, séo utilizados em paralelo a manete e o profundor respectivamente.

Para a velocidade, os ganhos do comando de manete encontrados foram:
a=Lb=1®=2; kiyy =1L ky, = 2;kgy =0; ki3 = 0;kp, =3 kg2 = 0.
Para a altitude, os ganhos do comando de profundor encontrados foram:
a=1Lb=10; ®=3; kj; = 0;kpy = 2;kq1 = 1; ki = 0,5, kp, = 2, kg = 2.

Este controle em especifico, como sera visto mais adiante, ndo apresentou resultados
satisfatorios. Ainda ndo foi possivel determinar se existe um conjunto de ganhos que
permitiria que tal controle fosse mais efetivo, pois esta implementacdo foi um caso particular
desta técnica. A principio, acredita-se que o Slidding Mode € sim capaz de controlar estas
variaveis de estado, porém existe a possibilidade de que variacdes e particularidades desta
implementacdo tenham conferido instabilidade ao sistema. Esta possiblidade seré discutida
mais adiante. Os resultados das simulacGes deste controlador serdo apresentados mais adiante
no capitulo 4, onde serdo comparadas as técnicas de controle para cada variavel de estado.

3.3.5 Controle do Angulo de Rolamento (¢)

Para o controle do angulo de rolamento, séo utilizados em paralelo os ailerons, e também
0 leme para minimizar a velocidade de guinada, minimizando assim variagdes de altitude. O
que causa grandes variacdes de altitude é a diminui¢do da componente vertical de sustentacgéo,
e também a derrapagem, que aumenta o arrasto, mas principalmente o angulo de rolamento
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sem aumento do angulo de ataque. Porem, devido a instabilidades apresentadas neste controle

conjunto, optou-se por utilizar o Regulador Integrativo Universal para os comandos do leme,

na tentativa de permitir a comparacao das técnicas mais adiante, ao menos para a variavel ¢.
Para o angulo de rolamento, os ganhos do comando de aileron encontrados foram:

a=1;b=20; ®=0,02; kyy = 1,5;kpy = 2 kay = 0; ki = 1,5; kpp = 2;kgp = 0.

Os resultados das simulacdes deste controlador serdo apresentados mais adiante no
capitulo 4, onde serdo comparadas as técnicas de controle para cada variavel de estado.

3.3.6 Controle do Angulo de Guinada ()

Assim como anteriormente, para o controle do angulo de guinada, s&o utilizados em
paralelo os ailerons, e também o leme para minimizar a velocidade de guinada, e, como no
controle do angulo de rolamento, devido a instabilidades, foi utilizado o regulador integrativo
universal para os comandos do leme. Para o angulo de guinada, os ganhos do comando de
aileron encontrados foram:

a=1,b=4; ®=0,035; kj; =0,5kp; =2;kq1 =0; ki =0;kp, =3; kg, = 0.

Os resultados das simulacdes deste controlador serdo apresentados mais adiante no
capitulo 4, onde serdo comparadas as técnicas de controle para cada variavel de estado.

Para esta técnica de controle, ndo foi possivel atingir um controle satisfatério da posicdo
lateral. Ainda ndo foi possivel concluir se esta incapacidade se deve a uma ma regulagem dos
ganhos, implementacdo equivocada ou se de fato a técnica € incapaz.

3.4 Backstepping (BS)

A abordagem de Backstepping, também conhecida como “Backstepping integrator”
(STRAND & FOSSEN, 1999) pode ser definida como uma metodologia de projeto recursiva
que permite a construcdo de uma lei de controle por realimentagdo juntamente com uma
funcdo de Lyapunov associada que garante a estabilidade de um sistema n&o linear. O
Backstepping é uma estratégia de controle fortemente relacionada a técnica de linearizagéo
por realimentacdo (feedback linearization), também conhecida por controle baseado na
dindmica inversa (dynamics inversion). Entretanto, enquanto a linearizacdo por realimentacao
é um metodo que cancela todas as ndo linearidades do sistema, o projeto por Backstepping
apresenta a flexibilidade de permitir ao projetista cancelar as chamadas ndo linearidades
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“ruins” (ou desestabilizantes), mantendo, contudo as “boas” ndo linearidades, o que permite,
em alguns casos, aumentar a robustez global do sistema (STRAND & FOSSEN, 1999).

A ideia central no projeto de Backstepping é fazer com que certas varidveis de estado
funcionem como “entradas de controle virtuais” de outras variaveis, uma ideia comum em
projetos de controle em cascata. Na verdade, a versao original do Backstepping, chamada de
Backstepping integrator, se aplica apenas a uma classe particular de sistemas chamada de
sistemas com realimentagdo estrita ou “strict feedback”, cuja estrutura é mostrada nas
equac0es (3.19) e que podem ser descritos da seguinte forma (STRAND & FOSSEN, 1999):

x = fi(x) + gx(x)z4
7y = fi(x, z1) + g1(x, 21) 7,

Zi = fi(x,21,22,..,2i-1,2) + 9i(%,21,2,...,2i-1,Z1)Zi 41

| (3.19)
Ze1 = fr-1(6 20,20, Z1) t Gr-1(X,20, 29,000, 2 1) 2k

Zy = fiu(%,21,29,...,2k) + (X, 21,25,...,Z1)U

1<i<k-1

onde

x € R", comn > 1, é avariavel a ser controlada a qual se deseja convergéncia assintdtica;
74,2, ..., Z}, SA0 escalares;

u é a entrada escalar;

f f1, > [ tendem a zero na origem (isto é, f; (0,...,0) = 0);

91, - » 9x 580 ndo nulas no dominio de interesse (isto é, g;(x,z;,...,zx) #0paral < i <
k).

Percebe-se que a entrada de controle “u” do sistema acima atua apenas sobre a ultima
variavel de estado “z,”, com as demais varidveis de estado funcionando sequencialmente
como “entradas virtuais” das seguintes até chegar a inicial “z;”.

No caso particular deste trabalho, o processo de implementagcdo deste controlador foi
realizado juntamente com a execuc¢do de simulacgdes, conforme metodologia de projeto de
controlador proposta em (DJOKIC, 2012). Assim, as fungdes f; e g; eram refedinidas a
medida que surgia necessidade no controle de cada variavel.

Como se trata de um sistema relativamente complexo, e ndo linear, as nao linearidades
requerem adaptacdes nas equacOes. Assim, as equacdes gerais deste controlador, para uma
determinada variavel de interesse x, podem ser vistas em (3.20).
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X = fx(x' t) + gx(x; t,u)
u = k(kfx - X — (kl + klz)uz) (320)
uz = kox + klx + kzx
As funcdes f, e g, sdo fungdes que representam o modelo matematico do avido, u é o
comando da superficie de controle, kg, kq,k; ki, ek sd0 0s ganhos constantes do
controlador.

A seguir serdo apresentadas as varidveis que foram possiveis de controlar com esta lei de
controle e os respectivos ganhos.

3.4.1 Controle da Taxa de Arfagem (q)

Para o controle da taxa de arfagem, foi utilizado profundor como superficie de controle.
Os valores encontrados para os coeficientes deste controlador foram:

Os resultados das simulacdes deste controlador serdo apresentados mais adiante no
capitulo 4, onde serdo comparadas as técnicas de controle para cada variavel de estado.

3.4.2 Controle do Angulo de Ataque (a)

Para o controle do angulo de ataque, foi utilizado profundor como superficie de controle.
Os valores encontrados para os coeficientes deste controlador foram:

k0=6,k1=8,k2=2, k12=4‘,k=0,05

Os resultados das simulacdes deste controlador serdo apresentados mais adiante no
capitulo 4, onde serdo comparadas as técnicas de controle para cada variavel de estado.
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3.4.3 Controle do Angulo de Atitude ()

Para o controle do angulo de atitude, foi utilizado profundor como superficie de controle.
Os valores encontrados para os coeficientes deste controlador foram:

k0:6,k1:8,k2:2, k12:4‘,k:0,03

Os resultados das simulacdes deste controlador serdo apresentados mais adiante no
capitulo 4, onde serdo comparadas as técnicas de controle para cada variavel de estado.

3.4.4 Controle de Velocidade e Altitude (V e H)

Para o controle da velocidade e altitude, sdo utilizados em paralelo o profundor e a
manete respectivamente. Para a velocidade, os ganhos do comando de profundor encontrados
foram:

ko = 0,4;k, = 0,9;k, = 11; ky, = 0,01;k = 0,00015.

Para a altitude, os ganhos do comando de manete encontrados foram:

ko = 0,02;k, = 7;k, = 14; ky, = 3;k = 0,002,

Os resultados das simulacdes deste controlador serdo apresentados mais adiante no
capitulo 4, onde serdo comparadas as técnicas de controle para cada variavel de estado.

3.4.5 Controle do Angulo de Rolamento (¢p)
Para o controle do angulo de rolamento, sdo utilizados em paralelo os ailerons, e também
0 leme para minimizar a velocidade de guinada, como discutido no subitem 3.3.4. Para o
angulo de rolamento, os ganhos do comando de aileron encontrados foram:
kO = 0,1, k1 = 4‘, kz = 0,5, k12 = 5, k= 0,3

Para a velocidade de guinada, os ganhos do comando de leme encontrados foram:

ko=0;ki=Lk,=1, ki, =1k =1.
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Os resultados das simulagdes deste controlador serdo apresentados mais adiante no
capitulo 4, onde serdo comparadas as técnicas de controle para cada variavel de estado.

3.4.6 Controle do Angulo de Guinada (1)

Para o controle do angulo de guinada, sdo utilizados em paralelo os ailerons, e também o
leme para minimizar a velocidade de guinada que causaria grandes variagdes de altitude.
Para o0 angulo de guinada, os ganhos do comando de aileron encontrados foram:

kO = 0,21, kl = 6,5, kz = 0,35, k12 = 18, k= 0,006
Para a velocidade de guinada, os ganhos do comando de leme encontrados foram:

Assim, como realizado nas outras técnicas, em paralelo com este controlador, manteve-se
ativo o controle de angulo de rolamento e um angulo de rolamento maximo desejado foi
estipulado em 70°. Os resultados das simulacGes deste controlador serdo apresentados mais
adiante no capitulo 4, onde serdo comparadas as técnicas de controle para cada variavel de
estado.

Para esta técnica, da maneira como foi implementada, ndo foi possivel obter um controle
satisfatorio da posicéo lateral. Como outrora, ainda ndo é possivel dizer se isso ocorreu por
um incorreto ajuste de ganhos ou por incapacidade dessa particular implementacéo.

3.5 Regressao do Grau Relativo (RGR)

A medida que este estudo se desenvolveu, os conceitos em controle classico, grau relativo
e os estudos da dindmica da aeronave, tambem das diferentes técnicas de controle, agugaram
a curiosidade e experimentacdo da aplicagéo destes conceitos para o desenvolvimento de um
novo controlador especifico para uma aeronave. Como sera visto mais a diante, alguns deles
tem vantagens sobre outros, mas a busca por um controle cada vez mais eficiente, com
melhores respostas, facilidade de implementacdo, regulagem, preciséo, etc., incentivou muito
o0 desenvolvimento desta técnica.

Baseado em uma simples ideia, com certas semelhangas com o Backstepping, este
controlador regride a dimenséo da grandeza fisica da variavel a ser controlada até alcancar
uma variavel que seja facil de se controlar. Esta Ultima varidvel normalmente teria grau
relativo baixo o suficiente para que sua controlabilidade seja eficiente por um outro
controlador qualquer, desde que este seja capaz de fazé-lo bem.
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Para exemplificar o surgimento e entendimento desta ideia, suponha que se deseja
controlar a altitude da aeronave. A pergunta que se faz é: e se existisse um “controlador
perfeito” para o angulo de subida? Se existisse, talvez fosse possivel controlar a altitude,
porém ao invés de um comando para uma dada superficie de controle, seria dado um comando
para o angulo de altitude, que por sua vez, seria controlado por este “controlador perfeito™.
Agora, s6 restaria encontrar um controlador com um bom desempenho para o angulo de
subida. Porém, a mesma ideia pode ser agora aplicada para o controle do angulo de subida e a
busca se resumiria em encontrar um controlador com bom desempenho, por exemplo, para a
velocidade de arfagem. Como veremos a frente, para a velocidade de arfagem, o controlador
PID tem desempenho muito satisfatério. Logo, seguindo esta ldgica, € possivel fazer tais
regressdes até chegar em uma variavel cuja controlabilidade ¢ muito boa, neste exemplo, a
velocidade de arfagem.

A mesma metodologia pode ser aplicada ao controle da posicéo lateral, cujo comando é o
angulo de guinada, cujo controle é comandado pelo rolamento, cujo controle é comandado
pela velocidade de rolamento, cujo controle, por fim, é comandado pelos ailerons.

Em seguida, serdo apresentadas as equacdes dos controladores destinados a cada variavel
através desta técnica. No controle de todas as varidveis, sdo utilizadas “células” PID, devido a
facilidade de implementacéo e sintonia.

3.5.1 Controle da Taxa de Arfagem (q)

Para o controle da taxa de arfagem, foi utilizado profundor como superficie de controle.
A equacao que rege este controlador é dada por:

5,,=4Jeth+3eq+0éq

onde,

eq = qr — qq - erro da variavel g,

q, : valor real da velocidade de arfagem;

qq - valor desejado da velocidade de arfagem.

Os resultados das simulagdes deste controlador serdo apresentados mais adiante no
capitulo 4, onde serdo comparadas as técnicas de controle para cada variavel de estado.
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3.5.2 Controle do Angulo de Atitude ()

Como ja mencionado, o controle do angulo de atitude tem como “saida” uma desejada
velocidade de arfagem. A equacdo que rege este controlador é dada por:

qd=5fegdt+60e9+5é9

onde,

eg = 0, — 6, : erro da variavel 6;

0, - valor real do angulo de atitude;

6, : valor desejado do angulo de atitude.

Os resultados das simulacdes deste controlador serdo apresentados mais adiante no
capitulo 4, onde serdo comparadas as técnicas de controle para cada variavel de estado.

3.5.3 Controle de Altitude (H)

Acima, na apresentacdo desta técnica, foi mencionado que este controlador iria comandar
angulo de subida. Porém, apos realizados testes de simulagdes, foi notado que os resultados
eram melhores ao se comandar angulo de atitude, isto €, para este controlador, desconsiderar o
angulo de ataque. A equacdo que rege este controlador € dada por:

Hd = 0,001 (1J eHdt + 98H + 8 eH)

onde,

ey = H; — H,. : erro da variavel H;
H, : valor real da altitude;

H, : valor desejado da altitude.

Os resultados das simulacdes deste controlador serdo apresentados mais adiante no
capitulo 4, onde serdo comparadas as técnicas de controle para cada variavel de estado.
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3.5.4 Controle da Velocidade de Rolamento (p)

Para este controlador, a superficie de controle utilizada é o aileron. A equacdo que rege
este controlador é dada por:

6,=0,1 (1f epdt + 5e, + 0 é,)

onde,

ey, = Dy — Dgq . €10 da variavel p;

p, . valor real da velocidade de rolamento;
pq - valor desejado da altitude.

3.5.5 Controle do Angulo de Rolamento (¢p)

Como ja mencionado, o controle do angulo de rolamento tem como “saida” uma desejada
velocidade de rolamento. A equacdo que rege este controlador € dada por:

pd=Oj€¢dt+2€¢+Oé¢

onde,

ey = g — ¢y . €rro da variavel ¢;

¢, : valor real do angulo de rolamento;

¢, - valor desejado do angulo de rolamento.

Assim, este controlador fornece referéncia para o controlador da velocidade de
rolamento, que por sua vez, seré controlada pelo controlador apresentado no subitem 3.5.4. Os
resultados das simulagdes deste controlador serdo apresentados mais adiante no capitulo 4,
onde serdo comparadas as técnicas de controle para cada variavel de estado.
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3.5.6 Controle do Angulo de Guinada ()

O controle do angulo de guinada tem como outline um desejado angulo de rolamento. A
equacdo que rege este controlador é dada por:

onde,

ey = Pq — Py erro da variavel y;

Y, : valor real do angulo de guinada;

Y4 - valor desejado do angulo de guinada.

Os resultados das simulacdes deste controlador serdo apresentados mais adiante no
capitulo 4, onde serdo comparadas as técnicas de controle para cada variavel de estado.

3.5.7 Controle da Posicao Lateral (Y)

O controle da posicdo lateral tem como outline um desejado angulo de guinada. A
equacao que rege este controlador é dada por:

Wy = 0,001(0f eydt + 1,5ey + 2,5 éy)

Onde,

ey = Y; — Y, :errodavariavel Y;

Y, : valor real da posicédo lateral;

Y, : valor desejado da posicdo lateral.

Os resultados das simulacdes deste controlador serdo apresentados mais adiante no
capitulo 4, onde serdo comparadas as técnicas de controle para cada variavel de estado.
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3.5.8 Controle da Aceleracéo Total (a)

Embora ndo tenha sido apresentado nenhum controlador para esta variavel até o

momento, seguindo a logica proposta pela técnica da Regressdo do Grau Relativo, fez

%4

, . ., . N . - . d
necessario controlar a variavel que expressa a variacdo da velocidade total, isto ¢, a = - @)

controle da aceleracdo utiliza a manete como superficie de controle. A equacao que rege este
controlador é dada por:

=03 f e,dt + 0,5e, + 0 ¢,

onde,

eq, = ag — a, . erro da variavel qa;

a, : valor real da aceleragéo total;

a, - valor desejado da aceleracao total.

3.5.9 Controle da Velocidade (V)

O controle da velocidade tem como “saida” uma aceleragdo desejada. A equacdo que rege
este controlador é dada por:

ad=0jevdt+Sev+OéV

onde,

ey =V, — V. : erro da variavel V;

V. . valor real da velocidade total,

V,; : valor desejado da velocidade total.

Os resultados das simulacdes deste controlador serdo apresentados mais adiante no
capitulo 4, onde serdo comparadas as técnicas de controle para cada variavel de estado.
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3.6 Insercao das Falhas

Nesta secdo, sera apresentada a metodologia de insercdo das falhas nas superficies de
controle e sua tentativa de compensacdo, de maneira que os controles implementados sejam
tolerantes as falhas induzidas.

Segundo Santos (2016), é sabido o que uma falha pode acarretar em uma aeronave
quando a mesma estd em um voo. Todo e qualquer método para prevenir falhas, ou até
mesmo amenizar seus efeitos é assunto de extrema importancia na aviacdo. As falhas podem
ocorrer em diferentes componentes da aeronave, com gravidades variadas. Mesmo se tratando
de defeitos em superficies de controle, os defeitos podem ser menos ou mais graves. Por
exemplo, um possivel defeito € um travamento no profundor. Se ambas partes do profundor se
travam em 0°, embora dificil, é possivel controlar a altitude do avido utilizando variagGes na
manete e/ou na empenagem horizontal. Além disso, embora ndo modelado neste trabalho,
uma deflexdo simétrica dos ailerons direito e esquerdo pode causar aumento do arrasto e do
momento de arfagem, grau de liberdade que era, anteriormente, diretamente controlado pelo
profundor. Assim, ainda que o brago de momento seja significativamente menor, acredita-se
que seria possivel controlar o momento de arfagem utilizando os ailerons, claro, sem muita
autoridade de controle. J& um travamento de profundor em 15° o que resultaria em momento
negativo de arfagem (nariz para baixo), provavelmente provocaria queda do avido. O mesmo
raciocinio serve para o disparo dos profundores.

Posto esta ideia, passa-se agora a considerar uma nova possibilidade: e se o defeito de
travamento estivesse fortemente concentrado apenas no profundor direito? E claro que os
profundores direito e esquerdo podem ser conectados, dependendo da aeronave, mas ndo é o
caso do Mirage I1l. Assim, é esperado aqui, que com apenas uma das superficies defeituosas,
seja possivel controlar a aeronave comandando a outra superficie. Como outrora, a
modelagem utilizada, padronizada para deflexdes simétricas de profundor, ndo leva em
consideracdo alguns efeitos das deflexdes assimétricas de profundor, como por exemplo,
momento de rolamento. Contudo, acredita-se que tal momento poderia ser facilmente
compensado por uma deflexdo dos ailerons e ndo é de se descartar uma futura modelagem
considerando este fenémeno.

Primeiramente sera introduzido um defeito em um dos profundores, por exemplo, no
profundor esquerdo. Para esta falha, sera realizada uma divisdo da antiga superficie de
controle (deflexdo simétrica de profundor, &,), em duas novas superficies de controle,
deflexdes independentes de profundor direito e esquerdo (8,4 € 6,.). Se anteriormente, o que
causava 0 momento de arfagem era a soma das deflexdes, a deflex&o equivalente resultante
das deflexdes independentes de profundor esquerdo e direito é dada pela equagdo (3.21):

Opg + 96
pd pe
5y = L (3.21)
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De maneira anéloga, também serd introduzido um defeito em um dos ailerons, por
exemplo, no aileron esquerdo. Para esta falha, sera realizada uma divisao da antiga superficie
de controle (deflexd@o simétrica oposta de ailerons, &,), em duas novas superficies de controle,
deflexdes independentes de aileron direito e esquerdo (6,4 € 640). Se anteriormente, o que
causava 0 momento de rolamento era a diferenca entre as deflexdes, a deflexdo equivalente
que resulta das deflexdes independentes de aileron esquerdo e aileron direito é dada pela
equacéo (3.22):

(3.22)

Utilizando esta metodologia, € possivel simular falhas em qualquer uma das superficies
mencionadas, que, sem perda de generalidade, serdo induzidas no profundor esquerdo (6,.) €
no aileron esquerdo (6,.), fazendo com que os controladores somente consigam atuar no
profundor direito (5,4) € no aileron direito (5,4). A priori, existe a possibilidade de que
alguns dos controladores consigam controlar a aeronave na ocorréncia de algumas falhas
mesmo sem qualquer tipo de reconfiguragdo. Porém, o intuito é implementar um sistema que
seja 0 mais robusto e tolerante o possivel, que seja capaz de minimizar ao maximo a chance
de que uma falha provavel seja catastrofica. Para efeito de comparacédo da eficacia do sistema
que esta para ser apresentado adiante, serdo realizadas simulacdes com defeitos sem o sistema
de compensacdo e com o0 sistema de compensacdo. Assim sera possivel verificar o
funcionamento deste sistema e sua eficiéncia em compensar falhas unilaterais.

3.7 Sistema de Compensacao de Falhas

O sistema de compensacdo se trata de uma reconfiguracdo dos controles para que estes
sejam tolerantes a falhas unilaterais de profundor e aileron. Quando este sistema esta ativo,
independente se a falha ja ocorreu ou ndo, este monitora os valores comandados para as
superficies de controle e os valores reais das deflexdes. Se em algum instante de tempo, uma
determinada superficie de controle apresenta valor de deflexdo diferente do valor comandado,
automaticamente este algoritmo atua na superficie oposta de maneira a compensar a falha,
tentando sempre satisfazer as equacdes (3.21) e (3.22). Se ambas as superficies de controle
apresentar diferencas (direita e esquerda), considerando a hipotese de que uma delas pode
estar com um defeito menos grave, entdo o sistema atua na superficie de controle que
apresenta a menor diferenca na tentativa de compensar a que apresenta falha mais grave.

Matematicamente, para os defeitos de profundor, seja e, a diferenca (erro) entre o valor
comandado e o valor real para o profundor direito e seja e,, a diferenca (erro) entre o valor
comandado e o valor real para o profundor esquerdo. Assim, de maneira a identificar o
profundor que apresenta o pior funcionamento, isto é, o profundor que tem o maior erro, este
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atua no profundor oposto de maneira a satisfazer a equacao (3.21), resultando nas equagoes
(3.23):

se epe = epd = 6pd = 26p - 6pe
(3.23)
$€ €pe < epg = Ope = 26, — pq

Desta forma, o sistema funciona sem interrupcdo, mesmo quando nao ha ocorréncia de
falhas. Neste caso, se por algum erro numérico ou dos sensores, este calcular uma diferenca
pequena (ou diferenca nula em ambos profundores), este vai comandar o profundor oposto
(ou o profundor direito) de maneira a atingir um valor muito proximo, ou exatamente, o valor
que este ja deveria ter em condi¢do normal de funcionamento.

Analogamente, para os defeitos de aileron, seja e,; a diferenca (erro) entre o valor
comandado e o valor real para o aileron direito e seja e, a diferenca (erro) entre o valor
comandado e o valor real para o aileron esquerdo. Assim, de maneira a identificar o aileron
que apresenta o pior funcionamento, isto é, o aileron que tem o maior erro, este atua no
aileron oposto de maneira a satisfazer a equacéo (3.22), resultando nas equacdes (3.24):

S€ €ge = €qq = Ogqq = 26,4 + Oge
(3.24)
se €ae < €ad = 6ae = _2661 + 5ad

Desta forma, o sistema também funciona sem interrupcdo, mesmo quando ndo ha
ocorréncia de falhas. Neste Gltimo caso citado, se por algum erro numérico ou dos sensores,
este calcular uma diferenca pequena (ou diferenca nula em ambos ailerons), este vai
comandar o aileron oposto (ou o aileron direito) de maneira a atingir um valor muito préximo,
ou exatamente, o valor que este ja deveria ter em condi¢dao normal de funcionamento.

Este sistema, que caracteriza o controle como reconfiguravel, deve ser munido de
sensores que monitoram as deflexdes reais das superficies de controle e compara com as
deflexbes comandadas. Vale observar que tais sensores ndo foram modelados (ndo é o
propdsito aqui), ou seja, sdo ideais, e tem tempo de resposta igual a zero. Logo, para garantir
maior realidade as simulacGes, seria interessante modelar tais sensores, pois 0 atraso da
medicdo certamente provocaria atraso na correcdo, o que poderia alterar a capacidade deste
sistema em compensar a falha. Vale ainda lembrar que o intuito deste trabalho é propor tal
metodologia de compensacdo de falhas e analisar sua eficiéncia. Mesmo que embora as
simulagdes ndo condigam exatamente com um caso real, as respostas fornecem material de
andlise para uma qualificacdo desta reconfiguracéo e sua eficacia em compensar as falhas.

Como ja mencionado, nas simulagdes, serdo induzidas falhas unilaterais de aileron e
profundor, sem perda de generalidade, apenas nas superficies de controle do lado esquerdo, e
espera-se que este sistema atue nas superficies de controle do lado direito para compensar a
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falha. As falhas simuladas serdo do tipo travamento em diferentes posicdes. Este sistema
podera ser referenciado no texto como sistema de compensacdo de falhas, sistema de
tolerancia a falhas ou ainda, sistema reconfigurado para o caso de falhas.
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CAPITULO 4 - SIMULACOES E ANALISES

Neste capitulo sera apresentado o Mirage Il e serdo realizadas simula¢es numéricas no
dominio do tempo utilizando o modelo matematico do avido e dos controladores que foram
apresentados no capitulo anterior.

4.1 Apresentacdo do Mirage 111

O Dassault Mirage Il (Figura 9) é um dos mais bem sucedidos cagas supersonicos ja
construidos. Desenvolvido pela Dassault Aviation da Franca na década de 1950, foi o
primeiro avido de combate europeu capaz de voar a uma velocidade de Mach 2. O Mirage |11
foi produzido em diversas versdes e adquirido pelas forcas aéreas de vinte paises num total de
1.422 unidades construidas. (SANTQOS, 2016).

Figura 9 — Dassault Mirage Il1. (Retirada de DASSAULT-AVIATION.COM).

Devido as caracteristicas de ser um caga simples, confidvel e por possuir um bom
desempenho, o Mirage foi por muito tempo o principal avido de defesa da Forca Aérea
Francesa. Também obteve grande sucesso durante a Guerra dos Seis Dias quando a Forca
Aérea Israelense o utilizou amplamente com sucesso em combate contra as Forcas Aéreas do
Egito, Siria e Jordania. (SANTOS, 2016). Mais detalhes técnicos e caracteristicas fisicas, bem
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como as constantes necessarias para a implementagdo da dindmica da aeronave em um
programa computacional se encontram no Anexo A. Com estes parametros e uma vez
apresentadas todas as equacfes que envolvem a dindmica do avido, também as equacdes dos
controladores, a seguir serdo apresentadas as simulacGes de voo, comegando por uma
simulacdo livre de comandos a fim de validar o modelo e a condig&o inicial.

4.2 Validacao do Modelo

Para todas as simulacgdes, a condi¢éo inicial padréo de voo sera a 5000 metros de altitude
(h = 5000 m) e velocidade total de 250 m/s (V = 250 m/s). Para esta condicdo, os valores
iniciais de algumas variaveis de estado e as deflexdes das superficies de controle encontradas
foram:

a =256°¢ =0°6 = 2,56° 8, = 0°68, =0°6, =—0,97° e = 37,4%

Para as andlises das simulacdes, por vezes, para uma melhor disposi¢do e compreensédo
do texto, as diferentes técnicas de controle serdo citadas pelas suas abreviaturas, conforme
mostrado no subtitulo de cada controlador.

Para as simulacdes, como os calculos dos comandos por parte dos controladores
envolvem derivadas dos sinais de entrada e das variaveis a serem controladas, foi utilizada
uma funcéo de transferéncia para suavizar os sinais de entrada (desejado), a fim de prevenir
erros numeéricos causados pelo calculo de tais derivadas. A funcdo de transferéncia utilizada,
para todas as entradas tipo degrau esta apresentada na equacdo (4.1).

25
_ 41
FO) = 705+ 25 (1)

As simulacdes foram realizadas utilizando programa computacional de engenharia,
utilizando passo variavel, sendo limitado inferiormente em 5ms e superiormente por dois
critérios, 100ms ou tolerancia relativa de 0,001, ficando assim a cada iteracdo limitado pelo
menor deles. Os integradores sdo tratados como sistemas dinamicos de primeira ordem e o
método utilizado para a solucdo das equaces diferenciais ¢ 0 método Dormand-Prince.

A seguir, a primeira simulagdo efetuada tem a finalidade de verificar o equilibrio da
aeronave nas condi¢des iniciais acima mencionadas, logo, ndo ha atuacdo em nenhuma
superficie de controle por parte de nenhum controlador, a ndo ser as deflexdes pré-
estabelecidas da condicdo de equilibrio. Na Figura 10 estdo mostradas as variaveis de estado
resultado desta simulagdo. Pode se verificar que a aeronave esta em equilibrio, pois apresenta
movimentos longitudinais e latero-direcionais despreziveis.
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Figura 10 — Comportamento do avido livre de comandos ou perturbaces.

Em seguida, serdo realizadas simulacdes para o controle de cada variavel de estado, cujos
controladores foram apresentados e 0s ganhos propostos no capitulo 3.

4.3 Controle da Velocidade de Arfagem (q)

Para esta simulagéo, foi desejado que a aeronave executasse um degrau, suavizado pela
funcdo de transferéncia mostrada na equacédo (4.1), com amplitude de 5°/s na velocidade de
arfagem. O resultado desta simulagéo pode ser visto na Figura 11. Como serdo muitas figuras,
e a qualidade das imagens podem interferir nas analises, nas legendas sera colocado apenas a
abreviatura do nome das técnicas, por uma questdo de espaco, para melhorar a visualizagéo e
o layout dos graficos. A posicéo das legendas também sera alterada dependendo da simulacao
também a fim de permitir uma melhor visualizagdo. O grafico que recebe o nome de
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“Profundor” indica a deflexdo equivalente &p, resultante das deflexbes dos profundores

direito e esquerdo.

Velocidade
255
250 .
Q)
E 245
>
240
\\|
235
0 2 3 4 5 6
Tempo (s)
Velocidade de Arfagem
6
e
4 / 3
> Desejado
) PID
=} 2 il
g RIU
A=)
o SM
0 ‘BS y
RGR
-2 13 11
2 3 4 5 6
Tempo (s)
Profundor esquerdo
1
0
8
< -1
)
2 \\\\“\
-3
2 3 4 5 6
Tempo (s)

H (m)

Altitude
5150
5100
5050
5000
4950
0 2 3 4 5 6
Tempo (s)
Profundor
1
0
2]
g -1
o
-2
-3
2 3 4 5 6
Tempo (s)
Profundor direito
1
0
4
g -1
o
= R 7%
-3
2 3 4 5 6
Tempo (s)

Figura 11 — Controle da velocidade de arfagem sem falhas.

Na Figura 11, pode-se observar que os controladores tem desempenho muito semelhante.
Isto é consequéncia da dindmica do sistema e pelo fato desta variavel de estado ter grau
relativo baixo. Esta € uma variavel de estado que se mostrou extremamente facil de ser
controlada. Nota-se também que um dos controladores, o Slidding Mode, tem um desempenho
abaixo dos outros apresentando um pequeno erro (tambem foi realizada uma outra simulagéo
com tempo maior, e o Slidding Mode embora demorasse mais para convergir, ndo apresentou
erros em regime permanente). Quanto as demais técnicas, a diferenca é quase imperceptivel,
com o RIU sendo a melhor, seguida do PID e 0 RGR (estes Ultimos tem exatamente a mesma
expressao para o controle desta variavel) e, em seguida o Backstepping.
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A seguir, sera requerido que a aeronave execute a mesma manobra com profundor
esquerdo travado em 0°. Este defeito serd induzido no tempo t = 2s, e primeiramente, 0
sistema de compensacdo da falha esta desligado. A Figura 12 traz o resultado desta simulacao.
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Figura 12 — Controle da velocidade de arfagem com &, = 0° e sistema de compensagéo

desligado

Pode-se perceber que mesmo com o sistema de tolerancia desligado, esta falha embora
cause impacto na manobra, ndo compromete muito o avido, uma vez que, N0 momento da
falha houve uma variagéo, que acabou ficando sob controle. Em seguida, foi realizada a
mesma simulacdo com o sistema de compensacao ligado. Os resultados podem ser vistos na

Figura 13.
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Figura 13 — Controle da velocidade de arfagem com &, = 0° e sistema de compensagéo

ligado

Antes de analisar a capacidade do sistema de compensacdo em corrigir a falha, vale
observar que a taxa de variacdo dos profundores ndo estad limitada, isto €, ndo foram
implementados os modelos dos atuadores. Neste caso particular, somente houve variacéo
brusca do profundor direito por que o defeito induzido foi também com variacao brusca, 0 que
ndo invalida a realidade desta simulacéo pois, uma vez que ambas superficies tem velocidades
limitadas, em caso de defeito, o profundor esquerdo também apresentaria movimento suave.,

Na Figura 13, pode-se perceber que embora tenha acontecido defeito no instante t = 2s,
0 sistema atua no profundor direito e compensa totalmente a falha. As respostas obtidas sdo
quase que exatamente as mesmas daquela quando o avido nao apresentava defeito algum.

A seguir, com a finalidade de submeter a uma condigdo um pouco mais extrema, sera
induzido um defeito no profundor esquerdo, assim como anteriormente, um travamento a
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partir do instante t = 2s, porém desta vez com deflexdo de 20°, primeiramente com o sistema
de compensacéo desligado. Os resultados podem ser vistos na Figura 14.
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Figura 14 — Controle da velocidade de arfagem com &, = 20° e sistema de compensagao
desligado

Como pode-se observar na Figura 14, este defeito tem forte impacto na manobra, onde
antes era desejado uma variacdo positiva com amplitude de 5°/s, alguns controladores
apresentaram valores de —15°/s. Fazendo uma comparagdo entre as técnicas de controle,
algumas delas permitiram uma maior variacdo (BS e SM), mas apenas o Slidding Mode
aparentou ter dificuldade em, passado algum tempo, atingir o valor desejado. Pode-se ainda
observar que houve significativa diferenca de velocidade e altitude, podendo caracterizar esta
falha, com o sistema de compensacéo desligado em possivelmente catastrofica.
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Além disso, pode-se observar que houve disparo do profundor direito. Porém, neste caso,
como o sistema de compensacao esta desligado, seria errado atribuir completamente a causa
do disparo do profundor direito a falha abrupta. Os valores obtidos do profundor direito sdo
oriundos dos controladores e da variacdo que a falha causou na varidvel controlada. Logo, a
utilizacdo de um modelo de atuador poderia trazer mais realidade a simulacéo.

A mesma simulacdo com o sistema automético de compensacdo foi realizada e os
resultados encontram-se na Figura 15.
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Figura 15 — Controle da velocidade de arfagem com 6, = 20° e sistema de compensagao
ligado

Pode-se verificar que a aeronave quase nao percebe a ocorréncia da falha, isto €, a
resposta do avido é muito semelhante ao caso sem falhas. Conclui-se que o sistema de
compensacdo de falhas para este caso é muito efetivo, sendo isto muito visivel também nas
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curvas de velocidade e de altitude. Comparando as técnicas de controle, as caracteristicas de
cada uma se mantiveram, isto é, o unico que tem qualidade abaixo das demais é o Sliding
Mode, como ja visto nas analises anteriores.

Por ultimo, sera simulado um disparo da superficie de controle até o batente, em termos
de travamento/disparo, seria 0 mais severo dos defeitos. O limite de deflexdo para os
profundores foi estipulado em 25°. Mais uma vez, primeiramente serd realizado com o
sistema de compensacdo desligado. Os resultados estdo na Figura 16.
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Figura 16 — Controle da velocidade de arfagem com 6, = 25° e sistema de
compensacéo desligado

Como é possivel observar, a aeronave ndo mais executa a manobra desejada e nem
mesmo se estabiliza no valor desejado. As curvas de velocidade e altitude mostram que esta
falha muito provavelmente levaria a catastrofe. Algumas técnicas apresentam maior variacéo
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(BS e SM), mas nenhuma delas consegue por si s6 compensar a falha. A principal diferenca
entre esta falha e as de amplitude menor é que, uma vez que o profundor esquerdo sofreu
disparo ate a saturacdo (25°), o profundor direito pode, defletir até um valor de —25° o que
resultaria em uma deflexdo de profundor equivalente nula. Logo, este defeito limita a deflexdo
equivalente de profundor em um valor minimo de 0°. A seguir seré induzido o mesmo defeito,
porém com o sistema de compensacdo ligado. Os resultados se encontram na Figura 17.
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Figura 17 — Controle da velocidade de arfagem com &, = 25° e sistema de
compensacéo ligado

E possivel observar que para este defeito, nem mesmo o sistema com compensagio
ligado consegue compensar tal falha. Conforme mencionado a cima, a limitacdo fisica de
deflexdo dos profundores impede que o profundor direito compense a falha no profundor
esquerdo. Conclui-se se aqui que, a limitacdo de compensacdo do sistema tolerante a falhas
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esta totalmente relacionada com a proximidade do valor do travamento com a saturacdo da
superficie. Por exemplo: para os profundores, a saturacdo ocorre em 25°, como visto, para
esta manobra, um travamento em 20° péde ser completamente compensado, pois havia uma
margem de 5° de amplitude que o profundor direito tinha a sua disposi¢do para compensar a
falna. Como 6, = (6pq + 8pe)/2, para uma falha de 20° o limite inferior de deflexao
equivalente € —2,5°. Logo, se com esses limites a aeronave conseguir executar a manobra
pretendida, o sistema de compensacdo vai permitir que ela o faca.

Outra observagdo que também deve ser feita € que nesta Ultima simulacdo, todas as
técnicas apresentaram praticamente a mesma reposta. Isto se deve ao fato de que todas elas
foram limitadas pela condicdo fisica do sistema, da falha e do sistema de compensacéo,
fazendo com que as diferencas entre elas ndo tivessem capacidade de provocar diferencas na
resposta da aeronave.

A seguir serd disposto um resumo em forma de tabela da comparacéo entre as técnicas e
qualificacdo quanto aos seguintes quesitos: capacidade e qualidade em controlar esta variavel,
facilidade de implementacdo, facilidade de regulagem dos ganhos, rapidez no processamento
da simulacdo, tolerancia a falhas sem o sistema de compensacdo e toleréncia a falhas com o
sistema de compensacdo. Em uma escala de 1 a 5, onde 1 significa muito ruim, 2 significa
ruim, 3 significa médio/razoavel, 4 significa bom e 5 significa muito bom, as técnicas serdo
qualificadas quanto aos quesitos mencionados.

Tabela 5.1 — Qualificacdo das técnicas quanto ao controle da velocidade de arfagem

Qualidade - Facilidade . Toleréncia Tolerancia
Facilidade de Rapidez no
do . de sem com
Implementacédo processamento N N
controle Regulagem compensagdo | compensagado

PID 5 5 5 5 4 5)
RIU 5 4 4 4 4 5)
SM 3 3 2 2 3 3
BS 5 4 5 5 3 5)
RGR 5 5 5 5 4 5)

Para o controle desta variavel, o Sliding Mode é menos eficiente que os demais
apresentando maior tempo de acomodacdo. Ja o Backstepping apresentou comportamento tao
bom quanto os demais, ficando atras apenas na sua capacidade de tolerancia a falhas quando o
sistema de compensacdo esta desligado, pois apresenta um maior desvio do valor desejado.

A mesma metodologia de simulacfes, anélises e qualificacbes serdo aplicadas para o
controle das demais variaveis de estado. A seguir, serd analisado o controle do angulo de
ataque.
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4.4 Controle do Angulo de Ataque ()

Para estas simulacgdes, foi desejado que a aeronave executasse um degrau, suavizado pela
funcdo de transferéncia mostrada na equacdo (4.1), com valor inicial no angulo de ataque de
equilibrio e amplitude de 5°, primeiramente, com a finalidade de verificar a capacidade das
diferentes técnicas em controlar tal varidvel. O resultado desta simulacdo pode ser visto na
Figura 18. Antes, vale remarcar que a técnica Regressdo do Grau Relativo ndo foi
especificada para controlar esta variavel, uma vez que, em sua concepgdo, visa-se controlar
variaveis de estado cujas demais técnicas tinham dificuldade, e ao regredir o grau relativo,
ndo houve necessidade de se controlar o &ngulo de ataque. Inclusive, como j& foi dito, para o
controle da velocidade de arfagem, o RGR e o PID, tinham exatamente a mesma expresséo,
sendo também naquele caso, talvez desnecessario té-lo exibido.

Velocidade Altitude
255 5200
250 5150 Z
@ 245 < ~ 5100 7
E h £ V
> 240 T 5050 —
235 5000 Sl
230 4950
0 1 2 3 4 5 6 0 1 2 3 4 5 6
Tempo (s) Tempo (s)
Angulo de ataque Profundor
8 1~ 1
gE fTv ViR
avy. 0 7Y
7 ° : Desejado \ ) \
3 g JoLA
5 PID g 1 \“% Na
3 RIU I | Q m
4 SM 2 \“\/ ‘\Q'}LJ%——# A f [\ /l
“ g \ {J i ‘ \ K \/r \\/
-BS “"“ |/ \/ \/
2 - : 3
0 1 2 3 4 5 6 0 1 2 3 4 5 6
Tempo (s) Tempo (s)
Profundor esquerdo Profundor direito
1 1
0 I ] 0 v (\
. \ H\ \ " \ {J \\
I I
e AT g
=) \ H\\ | \\ f \ j = !\& ﬂ\t f \ f \
2 | va t— = 1 : 2 ‘\ U/ ‘1"5# :_F\fL\L S r
il VALY, R TRYRVINAS
! Y
3 3
0 1 2 3 4 5 6 0 1 2 3 4 5 6
Tempo (s) Tempo (s)

Figura 18 — Controle do angulo de ataque sem falhas.
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Na Figura 18, pode-se observar que os controladores PID, RIU e BS tem desempenho
muito semelhante. Ja o Slidding Mode apresentou grandes oscilagdes em torno do set point,
sendo nitidamente pior que os demais. Dentre as trés técnicas que controlaram a variavel com
éxito, o RIU foi que teve melhor desempenho, fazendo com que sua curva ficasse quase que
totalmente sobreposta a curva desejada.

A seguir, serd requerido que a aeronave execute a mesma manobra com profundor
esquerdo travado em 0°. Este defeito sera induzido no tempo t = 2s, e primeiramente, 0
sistema de compensacdo da falha esta desligado. A Figura 19 traz o resultado desta simulacao.
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Figura 19 — Controle do angulo de ataque com &, = 0° e sistema de compensacéo desligado.

Mais uma vez, pode-se perceber que mesmo com o sistema de tolerancia desligado, esta
falha embora cause impacto na manobra, ndo compromete muito o avido, uma vez que, no
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momento da falha houve uma variacdo, que ndo foi de extrema magnitude, que acabou
ficando sob controle. Em seguida, foi realizada a mesma simulacdo com o sistema de
compensacao ligado. Os resultados podem ser visto na Figura 20.
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Figura 20 — Controle do angulo de atague com &, = 0° e sistema de compensacao ligado

Na Figura 20, pode-se perceber que embora tenha acontecido defeito no instante t = 2s,
0 sistema atua instantaneamente no profundor direito e compensa a falha totalmente. As
respostas obtidas sdo quase que exatamente as mesmas daquela quando o avido néo
apresentava defeito algum.

Assim como anteriormente, com a finalidade de submeter a uma condi¢do um pouco mais
extrema, sera induzido um defeito no profundor esquerdo, um travamento a partir do instante
t = 2s, porém desta vez com deflexdo de 20°, primeiramente com o sistema de compensagédo

desligado. Os resultados podem ser vistos na Figura 21.
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Figura 21 — Controle do angulo de atague com &,,, = 20° e sistema de compensagao

desligado

Como pode se observar, este defeito tem forte impacto na manobra para quase todas as
técnicas de controle. Como era de se esperar o Slidding Mode teve o pior desempenho. O PID
e 0 Backstepping apresentaram desempenho semelhante, com uma certa variagdo no momento
da falha porém compensando-a em regime permanente. Vale observar que, se, por exemplo o
avido estivesse executando uma manobra préxima ao solo, o PID, o SM e o BS
comprometeriam significativamente a manobra colocando a aeronave e o piloto em risco. O
Regulador Integrativo Universal apresentou um pequeno desvio no momento da falha e
corrigiu rapidamente o erro, mesmo com o0 sistema de compensacdo desligado. A mais
provavel causa deste bom desempenho é o integrador condicional que atuou quando os valor
do angulo de ataque esteve fora da camada limite u.
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A mesma simulacgdo, porém agora com o sistema automatico de compensacéo ligado, foi
realizada e os resultados encontram-se na Figura 22.
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Figura 22 — Controle do angulo de atague com &, = 20° e sistema de compensagao ligado

Pode-se verificar que a aeronave quase ndo percebe a ocorréncia da falha, isto €, a
resposta do avido é muito semelhante ao caso sem falhas. Mais uma vez, o sistema de
compensacao de falhas foi muito efetivo.

Por ltimo, sera simulado um disparo do profundor esquerdo até o batente, isto € 25°.
Mais uma vez, primeiramente serd realizado com o sistema de compensacdo desligado. Os
resultados estéo na Figura 23.
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Figura 23 — Controle do angulo de ataque com &,,, = 25° e sistema de compensacao
desligado

Como é possivel observar, a aeronave ndo mais executa a manobra desejada e nem
mesmo se estabiliza no valor desejado, para nenhuma das técnicas de controle. A seguir sera
induzido o mesmo defeito, porém com o sistema de compensacao ligado. Os resultados se
encontram na Figura 24.
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Figura 24 — Controle do angulo de ataque com &,,, = 25° e sistema de compensacao

ligado

Mais uma vez, é possivel observar que para este defeito, nem mesmo o sistema de
compensacdo consegue compensar tal falha e, novamente, observa-se que todas as técnicas
apresentaram praticamente a mesma reposta. Ndo sdo necessarias outras simulacdes para
concluir que, dadas limitacGes fisicas de deflexdo do profundor, é impossivel compensar uma
falha de travamento na deflexdo maxima. Conforme visto nas simulagdes e analises ja

realizadas.

E muito importante deixar claro que, em condi¢bes normais de operacdo, isto €, sem
falhas, as deflexdes de profundor ndo chegaram nem perto das deflexGes maximas. Isto sugere
gue a probabilidade de falhas de travamento no batente ocorrer é significativamente menor
que as de travamento em pontos comuns de operagdo, nos casos ensaiados, ndo maiores de 5°.
Logo, objetiva-se aqui garantir que o sistema de compensacao corrija as falhas provaveis. Em
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geral, para garantir tal feito, serdo induzidas falhas até aproximadamente 80% ou 90% da
saturacdo das superficies e ndo mais falhas até a saturacdo, uma vez que sabe-se que sem
“margem de deflex@0”, o sistema de tolerancia a falhas fica quase que impossibilitado de
compensar o defeito. Pode ser proposto também, visando aumentar a seguranca das
aeronaves, sistemas mecanicos que limitam as deflexdes das superficies de controle em
condi¢des normais de voo, que somente destravariam para maiores deflexdes caso houvesse a
necessidade, reduzindo quase que por completo, a possiblidade da ocorréncia de falhas nos
valores criticos de deflexao.

Como feito anteriormente serd disposto um resumo em forma de tabela da comparacéao
entre as técnicas e qualificacdo quanto aos seguintes quesitos: capacidade e qualidade em
controlar esta varidvel, facilidade de implementacdo, facilidade de regulagem dos ganhos,
rapidez no processamento da simulagéo, tolerancia a falhas sem o sistema de compensacgéo e
tolerancia a falhas com o sistema de compensacdo. Para relembrar, em uma escala de 1 a 5,
onde 1 significa muito ruim, 2 significa ruim, 3 significa médio/razoavel, 4 significa bom e 5
significa muito bom, as técnicas serdo qualificadas quanto aos quesitos mencionados.

Tabela 5.2 — Qualificacdo das técnicas quanto no controle de angulo de ataque

Qualidade - Facilidade . Tolerancia Tolerancia
Facilidade de Rapidez no
do . de sem com
Implementacédo processamento . .
controle Regulagem compensagdo | compensagdo

PID 5 5 5 3 4
RIU 5 4 4 4 5 5
SM 2 3 1 2 1 2
BS 4 4 5 5 3 4

Para o controle desta variavel, o Slidding Mode apresentou resultados menos eficientes
que os demais.

4.5 Controle do Angulo de Atitude (0)

Para estas simulacgdes, foi desejado que a aeronave executasse um degrau, suavizado pela
funcdo de transferéncia mostrada na equacdo (4.1), com valor inicial no angulo de atitude de
equilibrio e amplitude de 5°, primeiramente, com a finalidade de verificar a capacidade das
diferentes técnicas em controlar esta variavel. O resultado desta simulacdo pode ser visto na
Figura 25.
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Figura 25 — Controle do angulo de atitude sem falhas.

Na Figura 25, pode-se observar que os controladores PID, RIU, RGR tem desempenho
muito semelhante. O Slidding Mode apresentou instabilidade do set point, sendo nitidamente
pior que os demais. Dentre as trés técnicas que controlaram a variavel com éxito, 0 RGR,
RIU, e o PID tiveram desempenho um pouco melhor que o Backstepping, sobrepondo quase
que na totalidade a curva desejada. Além disso, novamente pode-se observar que a superficie
de controle apresentou uma curva de deflexédo cuja realidade deve ser verificada, uma vez que
um modelo de atuador ndo foi implementado, este poderia interferir no resultado da
simulacgdo. Logo, vale mais uma vez remarcar que uma das principais sugestes para melhoria
e continuidade do trabalho seria a implementacao dos modelos dos atuadores.

A seqguir, serd requerido que a aeronave execute a mesma manobra com profundor
esquerdo travado em 0°. Este defeito sera induzido no tempo t = 2s, e primeiramente, 0
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sistema de compensacdo da falha estard desligado. A Figura 26 traz o resultado desta

simulacdo.
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Figura 26 — Controle do angulo de atitude com &,,, = 0° e sistema de compensagao desligado.

Observa-se que mesmo com o sistema de compensacdo desligado, essa falha tem quase
nenhuma influéncia sobre o comportamento da aeronave. E possivel notar uma pequena
oscilacdo nos controladores PID e Backstepping no instante t = 2s, que é quando a falha
acontece. Em seguida, foi realizada a mesma simulagdo com o sistema de compensacao
ligado. Os resultados podem ser vistos na Figura 27.
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Figura 27 — Controle do angulo de atitude com &,,, = 0° e sistema de compensacao ligado

Na Figura 27, pode-se perceber que a pequena oscilagdo nos controladores PID e
Backstepping ja ndo mais acontece com o sistema de compensacao ligado.

Seguindo a metodologia utilizada até aqui, com a finalidade de submeter a uma condi¢éo
mais extrema, serd induzido um defeito no profundor esquerdo com deflexdo de 20°,
primeiramente com o sistema de compensacgéo desligado. Os resultados podem ser vistos na
Figura 28.
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Figura 28 — Controle do angulo de atitude com &,,, = 20° e sistema de compensagao
desligado

Pode-se observar que este defeito teve impacto significativo na manobra para quase todas
as técnicas de controle. A Unica técnica que ndo sofreu variagbes perceptiveis com o defeito,
mesmo com o sistema de compensagdo desligado, foi a Regressdo do Grau Relativo. O
Regulador Integrativo universal apresentou uma oscilagdo muito pequena no momento da
ocorréncia da falha, o Backstepping e o PID tiveram variagdo significativa, mas conseguiram
a estabilidade e o Slidding Mode apresentou variagdo que o caracterizam como insatisfatorio
para este caso. Para o Slidding Mode, tal defeito, sem o auxilio do sistema de compensacao,
seria certamente catastrofico. Para o PID e Backstepping, pode-se dizer que este seria
possivelmente catastrofico.

A mesma simulacdo foi realizada, porém agora com o0 sistema automatico de
compensacéo ligado, e os resultados encontram-se na Figura 29.
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Figura 29 — Controle do angulo de atitude com &, = 20° e sistema de compensacao ligado

Pode-se verificar que, com o sistema de compensagdo ligado a aeronave quase nédo
percebe a ocorréncia da falha, isto é, a resposta do avido é muito semelhante ao caso sem
falhas. Mais uma vez, o sistema de compensacéo de falhas foi muito efetivo.

A Tabela 5.3 traz comparagéo entre as técnicas e qualificagdo quanto aos quesitos outrora
mencionados. Para relembrar, em uma escala de 1 a 5, onde 1 significa muito ruim, 2 significa
ruim, 3 significa medio/razoavel, 4 significa bom e 5 significa muito bom, as técnicas seréo
qualificadas quanto aos quesitos mencionados.
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Tabela 5.3 — Qualificacdo das técnicas quanto no controle da &ngulo de atitude

Qualidade - Facilidade . Tolerancia Tolerancia
Facilidade de Rapidez no
do N de sem com
Implementacéo processamento . .
controle Regulagem compensagdo | compensacdo
PID 5 5 5 5 4 5
RIU 5 4 4 4 5 5
SM 2 3 1 2 1 2
BS 4 4 5 5 3 4
RGR 5 4 5 5 5 5

Para o controle desta variavel, o Slidding Mode é também estritamente menos eficiente
gue os demais, ndo apresentando vantagem com relacdo aos outros em nenhum aspecto, e
mesmo sem falhas, ndo foi capaz de controlar esta varidvel satisfatoriamente.

4.6 Controle de Velocidade e Altitude (V e H)

Talvez um dos mais dificeis de sintonizar os ganhos e de se obter bons resultados, 0s
controles de velocidade e altitude sé&o extremamente importantes para a aviagdo e serdo
constantemente utilizados neste trabalho quando for requerido que a aeronave descreva uma
trajetéria. Devido ao forte acoplamento que existe entre essas duas variaveis de estado, 0s
controles de velocidade e altitude devem ser realizados simultaneamente, isto é, com duas
malhas fechadas separadas, atuando em superficies de controle distintas. Para quase todas as
técnicas, os profundores foram utilizados para o controle da velocidade e a manete para o
controle da altitude, salvo na Regressdo do Grau Relativo, onde o profundor controlou a
altitude e a manete controlou a velocidade, como visto no capitulo 3.

Ainda que seja necessario realizar o controle simultaneo destas varidveis, seguindo a
metodologia que vem sendo utilizada, e para facilitar as analises, primeiro sera desejado que a
aeronave execute um degrau na velocidade e mantenha a altitude constante, em seguida, sera
desejado que a aeronave execute um degrau na altitude mantendo velocidade constante,
reforcando, com ambos controladores de velocidade e altitude ativos.

4.6.1 Controle da Velocidade Total (V)

Para estas simulagdes, foi desejado que a aeronave executasse um degrau; suavizado pela
funcdo de transferéncia mostrada na equacdo (4.1), com valor inicial na velocidade de
equilibrio e amplitude de 10 m/s, primeiramente, com a finalidade de verificar a capacidade
das diferentes técnicas em controlar esta varidvel. Simultaneamente, é desejado que o
controlador de altitude tente ao méaximo possivel, manté-la constante. O resultado desta
simulagdo pode ser visto na Figura 30.
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Vale lembrar que as técnicas PID e Slidding Mode néo ofereceram uma controlabilidade
minima aceitavel para que fossem inclusas nas analises.
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Figura 30 — Controle da velocidade sem falhas.

Na Figura 30, pode-se observar que todas as técnicas foram capazes de controlar a
velocidade. A Regressdao do Grau Relativo apresentou resultado significativamente melhor
que as outras duas, quase ndo apresentando variacdo na altitude e tempo de acomodagéo
muito menor. Observando o grafico da velocidade, poderia ser dito que o Backstepping e 0
Regulador Integrativo Universal tem desempenho semelhante. Entretando, ao se observar o
gréafico da altitude, percebe-se que ao executar a manobra, o Backstepping teve uma variagcdo
de altitude de aproximadamente 20m,
aproximadamente 130m.

A seguir, serd requerido que a aeronave execute a mesma manobra com profundor
esquerdo travado em 0°. Este defeito sera induzido no tempo t = 2s, e primeiramente, 0

enquanto o RIU apresentou variacdo de
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sistema de compensacdo da falha estara desligado. A Figura 31 traz o resultado desta
simulacéo.
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Figura 31 — Controle da velocidade com &,, = 0° e sistema de compensagao desligado.

Pode-se observar que os controladores Regulador Integrativo Universal e Backstepping
apresentaram desempenho insatisfatorio, enquanto a Regressdo do Grau Relativo foi o Unico
que conseguiu por si s6 compensar tal falha. Em seguida, foi realizada a mesma simulagéo
com o sistema de compensacao ligado. Os resultados podem ser visto na Figura 32.
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Figura 32 — Controle da velocidade com &, = 0° e sistema de compensagdo ligado

Na Figura 32, observa-se que a reconfiguracdo do sistema para o caso de falhas
compensou de maneira muito satisfatoria a falha, isto é, os resultados foram muito parecidos
com o caso sem falhas.

Com a finalidade de submeter a uma condic¢do de falha mais rigorosa, serd induzido um
defeito no profundor esquerdo com deflexdo de 20°, primeiramente com o sistema de
compensacéo desligado. Os resultados podem ser vistos na Figura 33.
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Figura 33 — Controle da velocidade com &, = 20° e sistema de compensacéo desligado

Pode-se observar que este defeito sem o sistema de compensacéo, o controle do RIU ou
BS pode ser, e em muitas condicdes de voo sera, catastrofico. A aeronave apresentou
variagcBes de mais de 1000m na altitude e de 200m/s na velocidade. Novamente, a Unica
técnica que ndo sofreu absolutamente nada com o defeito, mesmo com o sistema de
compensacéo desligado, foi a Regresséo do Grau Relativo. A mesma simulagéo foi realizada,
porém agora com o sistema automatico de compensacao ligado, e os resultados encontram-se
na Figura 34.
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Figura 34 — Controle da velocidade com 6,, = 20° e sistema de compensacao ligado

A Figura 34 mostra que a reconfiguracdo do sistema de controle para ser tolerante as
falhas € muito eficiente. Mesmo com uma falha mais grave, que a principio seria certamente
fatal para o avido, o sistema consegue agir de maneira a compensar totalmente o defeito,
fazendo com este seja quase imperceptivel.

Analogamente as outras técnicas, a Tabela 5.4 traz a comparacdo das técnicas. Para
relembrar, em uma escala de 1 a 5, onde 1 significa muito ruim, 2 significa ruim, 3 significa
médio/razoavel, 4 significa bom e 5 significa muito bom, as técnicas serdo qualificadas
quanto aos quesitos mencionados.
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Tabela 5.4 — Qualificacdo das técnicas quanto ao controle da velocidade

Qualidade Facilidade de Facilidade Rapidez no Tolerancia Tolerancia
do N de sem com
Implementacéo processamento . .
controle Regulagem compensagdo | compensacdo
RIU 3 4 3 4 1 3
BS 4 4 4 5 2 4
RGR 5 4 5 4 5 5

Para o controle desta variavel, a Regressdo do Grau Relativo foi muito superior as outras
duas técnicas, tendo uma unica desvantagem com relacdo ao Backstepping, que apresentou
um processamento um pouco mais veloz.

A mesma metodologia de andlise agora seré aplicada quando a manobra desejada é um
degrau de altitude.

4.6.2 Controle da Altitude (H)

Para estas simulagdes, foi desejado que a aeronave executasse um degrau, suavizado pela
funcdo de transferéncia mostrada na equagdo (4.1), com valor inicial na altitude de equilibrio
e amplitude de 50 m, primeiramente, com a finalidade de verificar a capacidade das
diferentes técnicas em controlar esta variavel. Simultaneamente, é desejado que o controlador
de velocidade tente ao maximo possivel, manté-la constante. O resultado desta simulagéo
pode ser visto na Figura 35.

Aqui também, assim como no controle de velocidade, vale lembrar que as técnicas PID e
Slidding Mode nédo ofereceram uma controlabilidade minima aceitavel para que fossem
inclusas nas analises.
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Na Figura 35, pode-se observar que todas as técnicas foram capazes de controlar a
altitude. Mais uma vez, a Regressdo do Grau Relativo apresentou resultado significativamente
melhor que as outras duas, quase ndo apresentando uma pequena variacdo na velocidade e
tempo de acomodacdo muito menor. O regulador integrativo universal tambem apresentou um
bom desempenho, com tempo de acomodacao aproximadamente igual ao Backstepping poréem
com uma variagao de velocidade bem menor.

A seguir, serd requerido que a aeronave execute a mesma manobra com profundor
esquerdo travado em 0°. Este defeito sera induzido no tempo t = 2s, e primeiramente, 0
sistema de compensacdo da falha estard desligado. A Figura 36 traz o resultado desta

simulacéo.

Figura 35 — Controle da altitude sem falhas.




99

Altitude Velocidade
5080 260
5080 f — ) ~ 255/
/ = SN
— 5040 / o / ,
= \/ // E 250 = e
T 5020 & -Desejado ; \/ \/ 7
I RIU / A
5000 ‘BS 24 ‘;
RGR
4980 240
0 10 20 30 40 50 0 10 20 30 40 50
Tempo (s) Tempo (s)
Manete Profundor
1Fry 5
0.8 ‘ - 0
iy / 7 2 s
0.4 - / - o
NSy ~—7—
: -10
0.2
0 \ -15
0 10 20 30 40 50 0 10 20 30 40 50
Tempo (s) Tempo (s)
Profundor esquerdo Profundor direito
5 5
0 i 0 [N
[2] 2]
g 5 g8 5
o o
-10 -10
-15 -15
0 10 20 30 40 50 0 10 20 30 40 50
Tempo (s) Tempo (s)

Figura 36 — Controle da altitude com &,, = 0° e sistema de compensacao desligado.

Pode-se observar que os controladores Regulador Integrativo Universal e Backstepping
apresentaram desempenho significativamente pior que o caso sem falhas, enquanto a
Regressdo do Grau Relativo foi o Gnico que conseguiu por si s6, mesmo com 0 sistema de
compensacdo desligado, compensar tal falha. Em seguida, foi realizada a mesma simulagéo
com o sistema de compensacao ligado. Os resultados podem ser vistos na Figura 37.
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Figura 37 — Controle da altitude com &,, = 0° e sistema de compensagao ligado

Na Figura 37, observa-se que o sistema de compensacdo atuou apresentando mais uma
vez resultado satisfatorio. O comportamento da aeronave esta idéntico ao caso onde ndo havia
falhas.

Com a finalidade de submeter a uma condi¢do de falha mais rigorosa, sera induzido um
defeito no profundor esquerdo com deflexdo de 20°, primeiramente com o sistema de
compensacéo desligado. Os resultados podem ser vistos na Figura 38.
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Figura 38 — Controle da altitude com 6,, = 20° e sistema de compensacdo desligado

Pode-se observar que este defeito sem o sistema de compensacgéo, o controle do RIU ou
BS pode ser, e provavelmente serd, catastrofico. A aeronave apresentou variagdes de mais de
1000m na altitude e de 150m/s na velocidade. Novamente, a Unica técnica que foi capaz de
corrigir o defeito, mesmo com o sistema de compensacao desligado, foi a Regressdo do Grau
Relativo. A mesma simulacdo foi realizada, porém agora com o sistema automaético de
compensacéo ligado, e os resultados encontram-se na Figura 39.
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Figura 39 — Controle da altitude com &6,, = 20° e sistema de compensacdo ligado

A Figura 39 mostra que a reconfiguracdo do sistema de controle para que este seja
tolerante a falhas é mais uma vez muito eficiente. Mesmo com uma falha mais rigorosa, que
como foi visto, para duas técnicas de controle teria sido fatal para aeronave, o sistema
consegue agir de maneira a compensar totalmente o defeito, fazendo com este passe quase que
despercebido.

Como ja vinha sendo feito, a Tabela 5.5 traz a comparacéo das técnicas para o controle
desta variavel. Para relembrar, em uma escala de 1 a 5, onde 1 significa muito ruim, 2
significa ruim, 3 significa médio/razoavel, 4 significa bom e 5 significa muito bom, as
técnicas serdo qualificadas quanto aos quesitos mencionados.
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Tabela 5.5 — Qualificacdo das técnicas quanto ao controle da altitude

Qualidade Facilidade de Facilidade Rapidez no Tolerancia Tolerancia
do . de sem com
Implementacéo processamento . .
controle Regulagem compensagdo | compensagéo
RIU 4 4 3 4 2 4
BS 3 4 4 5 2 3
RGR 5 4 4 4 5 5

Muito semelhante ao controle da velocidade, para o controle desta variavel, a Regressao
do Grau Relativo foi muito superior as outras duas técnicas, tendo uma Unica desvantagem
com relagdo ao Backstepping, que apresentou um processamento um pouco mais veloz.

4.7 Controle do Angulo de Rolamento (¢)

Assim como no controle de velocidade e altitude, para o controle do angulo de rolamento
sera utilizado em paralelo uma outra malha fechada para controlar a velocidade de guinada,
utilizando o leme como superficie de controle. Esta malha tem o intuito de minimizar ao
méaximo possivel o0 movimento de guinada, e consequentemente minimizar variacdes altitude
(quando a aeronave executa rolamento). As variac@es de altitude sdo provocadas pela variacao
da componente vertical da sustentacdo quando a aeronave e pelas variacbes de velocidade
devido aos arrastos gerados pela derrapagem, efeitos estes que este controlador em paralelo
tem o intuito de minimizar, utilizando do leme como superficie de controle.

E claro que, ao realizar um rolamento, a aeronave passar a ter um movimento lateral e
invariavelmente apresenta uma velocidade de guinada, porém, a ideia deste controlador é
minimizar as varia¢Oes indesejadas de altitude ao executar tal manobra. As expressdes dos
respectivos controladores podem ser vistas no capitulo 3.

Para estas simulacdes, foi desejado que a aeronave executasse um degrau, suavizado pela
funcdo de transferéncia mostrada na equacdo (4.1), no angulo de rolamento com amplitude de
30°, primeiramente, com a finalidade de verificar a capacidade das diferentes técnicas em
controlar esta variavel. O resultado desta simulacao pode ser visto na Figura 40.
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Figura 40 — Controle do angulo de rolamento sem falhas.

Na Figura 40, pode-se observar que os controladores PID, RIU, RGR e BS tem
desempenho muito semelhante. O Slidding Mode apresentou certa instabilidade, oscilou em
torno do valor desejado e levou mais tempo para estabilizar, se mostrando menos eficiente
que os demais. Além disso, pode-se observar que o PID se sobressaiu aos demais
controladores por estabilizar em uma velocidade de guinada menor, 0 que minimiza perda de
altitude devido ao rolamento. Observa-se que este efeito foi possivel de ser atingido através de
maiores deflexdes no leme. Porém, baseado em experiéncias com as implementacdes e
regulagem dos ganhos, acredita-se que muito provavelmente existe conjuntos de ganhos que
propiciaria tal rendimento aos outros controladores também, visto que a velocidade de
guinada ndo é uma variavel dificil de ser controlada utilizando do leme.

A seguir, sera requerido gque a aeronave execute a mesma manobra com aileron esquerdo
travado em 0°. Desta vez, este defeito serd induzido no tempo t = 1,0s, pois, como pode ser




105

observado na figura 40, ap0s aproximadamente 1,4s, para esta manobra, os ailerons ja nédo
mais apresentam deflexfes. Primeiramente, o sistema de compensacdo da falha estard

desligado. A Figura 41 traz o resultado desta simulacao.
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Figura 41 — Controle do angulo de rolamento com §,, = 0° e sistema de compensacao
desligado.

Observa-se que mesmo com o sistema de compensacao desligado, essa falha tem quase
nenhuma influéncia sobre o comportamento da aeronave. E possivel notar uma pequena
oscilacdo devido a problemas numéricos no inicio das simulacdes para o aileron esquerdo,
que ndo influencia a simulagdo. Pode-se observar também que as deflexfes de leme tem
valores significativos, principalmente para o PID. Esta deflexdo tem impacto direto na
velocidade de guinada, onde o PID apresenta estabiliza no mais préximo de zero.
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Como ndo foi possivel notar diferenca entre 0 comportamento da aeronave com este
defeito e sem defeito, ndo faria sentido realizar a mesma simulacdo com o sistema de
compensacao ligado. Com a finalidade de submeter a uma condicéo de falha mais severa, sera
induzido um defeito no aileron esquerdo com deflexdo de 30°, primeiramente com o sistema
de compensacéo desligado. Os resultados podem ser vistos na Figura 42.
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Figura 42 — Controle do angulo de rolamento com §,, = 30° e sistema de compensacao
desligado

Pode-se observar que este defeito tem impacto significativo na manobra para quase todas
as técnicas de controle. O Backstepping conseguiu controlar a variavel, porém apresentou um
pequeno erro em regime permanente. O Slidding Mode, embora com overshoot de 300% e
muitas oscilacdes, fez com que o erro convergisse a zero. O PID e o Regulador Integrativo
Universal apresentaram 100% de erro em regime permanente. A Unica técnica que conseguiu
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compensar por completo o defeito, mesmo com o sistema de compensacdo desligado, foi a
Regressdo do Grau Relativo.
A mesma simulacdo foi realizada, porém agora com o sistema automatico de

compensacao ligado, e os resultados encontram-se na Figura 43.
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Figura 43 — Controle do &ngulo de rolamento com §,, = 30° e sistema de compensacao
ligado

Pode-se verificar que, com o sistema de compensacdo ligado a aeronave quase néo
percebe a ocorréncia da falha, isto €, a resposta do avido € muito semelhante ao caso sem
falhas. O sistema de compensacéo de falhas foi muito efetivo.

A Tabela 5.6 traz comparacéo entre as técnicas e qualificacdo das mesmas para o controle
desta variavel de estado. Para relembrar, em uma escala de 1 a 5, onde 1 significa muito ruim,
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2 significa ruim, 3 significa medio/razoavel, 4 significa bom e 5 significa muito bom, as
técnicas serdo qualificadas quanto aos quesitos mencionados.

Tabela 5.6 — Qualificacdo das técnicas quanto no controle da angulo de rolamento

li Facili Toleranci Toleranci
Qualidade Facilidade de acilidade Rapidez no olerancia oleréancia
do N de sem com
Implementacéo processamento . .
controle Regulagem compensagdo | compensacdo
PID 5 5 5 5 1 5
RIU 4 4 4 4 1 4
SM 2 3 1 2 1 2
BS 4 4 5 5 5 4
RGR 4 4 5 5 5 4

No geral, tem-se mais uma vez evidencias de que provavelmente a implementacdo do
Slidding Mode néo tenha sido feita da maneira correta. O Slidding Mode é estritamente menos
eficiente que os demais, ndo apresentando vantagem com relagdo aos outros em nenhum
aspecto.

4.8 Controle do Angulo de Guinada (y)

Assim como um motorista dirige um automdvel, ndo muito diferente de outros veiculos,
uma maneira de se controlar a trajetoria é controlada a direcdo a qual o automével segue, dada
uma velocidade. Seguindo esta logica, mais a frente, o controle do angulo de guinada sera
utilizado para que a aeronave descreva uma determinada trajetéria, mantendo velocidade e
altitude constantes.

Para o controle do angulo de guinada, foi utilizado o aileron como superficie priméria de
controle, conforme mostrado no capitulo 3. Embora o mais usual e convencional ¢ utilizar o
leme para tal controle, tal utilizacdo ndo s6 mostra uma alternativa diferente para controlar
esta variavel como também vai permitir mais um tipo de teste de inducédo de defeitos, ja que
estdo sendo inseridos defeitos no aileron e profundor.

A maneira com que este controle funciona € relativamente simples. Sob deflexdo dos
ailerons , a aeronave executa movimento de rolamento e, ao fazé-lo, a forga de sustentacdo
passa a ter uma componente horizontal, 0 que muda a direcdo da aeronave, isto €, altera o
angulo de guinada. Vale reforcar mais uma vez, conforme feito no Capitulo 3, que este
controlador em particular, apresentou um problema quando grandes varia¢bes de angulo de
guinada eram desejadas. Nestes casos, a aeronave executava um rolamento maior que 90°,
fazendo com que o controle fosse totalmente perdido. Para solucionar este problema, em
paralelo com este controlador, manteve-se ativo, funcionando de maneira condicional, o
controle de angulo de rolamento e, através da utilizagdo de um “dead-zone”, este atua
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somente quando angulo de rolamento maximo for atingido, que para o seguimento de
trajetorias, foi estipulado em 70°.

Ainda, analogo ao caso anterior, para o controle do &ngulo de guinada seré utilizado em
paralelo uma outra malha fechada para controlar a velocidade de guinada, utilizando o leme
como superficie de controle. Novamente, a ideia deste controlador € minimizar as variacdes
indesejadas de altitude quando movimentos de rolamento séo executados.

Para estas simulacdes, foi desejado que a aeronave executasse um degrau de angulo de
guinada, suavizado pela uma funcdo de transferéncia mostrada na equacdo (4.1), com
amplitude de 20°, primeiramente, com a finalidade de verificar a capacidade das diferentes
técnicas em controlar esta variavel. O resultado desta simulacdo pode ser visto na Figura 44.
Vale lembrar aqui que na tentativa de se controlar o angulo de guinada utilizando o
controlador PID ndo foram obtidos bons resultados, nem mesmo para inclusdo nas analises
que virdo a seguir.
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Figura 44 — Controle do angulo de guinada sem falhas.

Na Figura 44, pode-se observar que todos os controladores apresentam desempenho
semelhante. O Slidding Mode apresentou um sobressinal um pouco maior do que os demais e
uma pequena oscilacdo, mas ainda com desempenho satisfatorio. O Backstepping apresentou
também pequenas oscilagdes.

E muito importante observar que os comandos de aileron parecem apresentar movimentos
que se assemelham a impulsos. Estes apresentam taxas de deflexdes muito elevadas (cerca de
1200°/s), o que distancia um pouco as simulagOes da realidade, uma vez que, por mais
rapido que sejam os comandos, estas superficies de controle tem uma inércia e ndo séo
capazes de efetuar movimentos assim tdo rapidos. Durante a implementagéo do sistema como
um todo, houve tentativa da insercdo do modelo de atuadores para as superficies de controle,
porém estes apresentaram erros, oscilagdes e inconsisténcias que faziam que as simulagdes
fossem demoradas o suficiente pra inviabilizar este trabalho, cujo foco € verificar o
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funcionamento dos controladores propostos e a reconfiguragdo para que estes controladores
sejam tolerantes a falhas. Assim, uma possivel melhoria é a solucédo deste problema por um
meio diferente de modelar os atuadores. Enfim, os motivos pelos quais os comandos tem estes
perfis sdo a dindmica da aeronave e sua resposta com relacéo a variagao deste comando, o que
envolve a capacidade da aeronave de realizar movimentos de rolamento, inércia, grau relativo
entre 0 angulo de guinada e o controlador, etc. Assim, pode-se dizer certamente que a
aeronave seria capaz de executar manobras muito préximas daqui realizadas, e que as técnicas
aplicadas também seriam capaz de controlar a aeronave, muito provavelmente sendo
necessario apenas uma configuracao diferente dos ganhos.

A seguir, sera requerido gue a aeronave execute a mesma manobra com aileron esquerdo
travado em 0°. Este defeito serd induzido no tempo t = 1s, e primeiramente, o sistema de
compensacao da falha estara desligado. A Figura 45 traz o resultado desta simulagao.
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Figura 45 — Controle do angulo de guinada com §,, = 0° e sistema de compensacao
desligado.
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Observa-se que com o sistema de compensacédo desligado, essa falha tem influéncia sobre
0 comportamento da aeronave, porém ndo o suficiente para que o controle seja perdido. E
possivel notar que aquelas técnicas que apresentavam sobressinal e oscilacdo agora também
apresentaram, porém, com amplitudes ligeiramente maiores. Em seguida, foi realizada a
mesma simulagcdo com o sistema de compensacao ligado. Os resultados podem ser vistos na
Figura 46.
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Figura 46 — Controle do &ngulo de guinada com 6,, = 0° e sistema de compensacéo ligado

Na Figura 46, pode-se perceber que o comportamento da aeronave é muito semelhante, se
ndo igual, ao caso sem falhas. Isso mostra que o sistema reconfigurado para o caso de falhas
conseguiu compensar totalmente a falha no aileron esquerdo atuando no aileron direito.
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Agora, sera induzido um defeito no aileron esquerdo com deflexdo de 30°, primeiramente
com o sistema de compensacao desligado. Os resultados podem ser vistos na Figura 47.

150

Angulo de guinada

100

50

/

v (graus)

T N

-50
0

10

10 15 20

Aileron

25

30

-10

graus

-20

-30
0

30

10 15 20
Tempo (s)

Aileron esquerdo

25

30

20

10

graus

-10

10 15 20
Tempo (s)

25

30

r (graus/s)

graus

graus

-20

15

Velocidade de Guinada

-Desejado
10 ! RIU
SM
5 -BS
| RGR
\ [
0 “W < / —~
-5
0 10 15 20 25 30
Leme
10 ”
|
5
O DA

60

10 15 20 25 30
Tempo (s)
Aileron direito

40

20

i

10 15 20 25 30
Tempo (s)

Figura 47 — Controle do angulo de guinada com 6,4, = 30° e sistema de compensacao

desligado

Pode-se observar na Figura 47 que este defeito tem impacto significativo na manobra
para as técnicas Slidding Mode e Regulador Integrativo Universal, onde a aeronave perdeu
totalmente o controle. Ja o Backstepping, embora com desempenho consideravelmente pior
gue o caso sem defeitos, conseguiu manter a aeronave sob controle. A Unica técnica que
parece néo ter sido afetada, mesmo com o sistema de compensacao desligado, foi a Regressao

do Grau Relativo.

A mesma simulacdo foi realizada, porém agora com o sistema automatico de
compensacao ligado, e os resultados encontram-se na Figura 48.
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Figura 48 — Controle do &ngulo de guinada com §,, = 30° e sistema de compensacao ligado

Pode-se verificar que, para quase todas as técnicas, com o sistema de compensacao ligado
a aeronave quase nao percebe a ocorréncia da falha, isto €, a resposta do avido é muito
semelhante ao caso sem falhas. J& o controlador Backstepping, apresentou comportamento
significativamente pior que os demais, e também pior que o caso sem falhas, ndo conseguindo
ter desempenho satisfatério nem mesmo com o sistema de compensacao ligado.

A Tabela 5.8 traz a qualificacdo e comparagéo entre as técnicas no controle do angulo de
guinada. Para relembrar, em uma escala de 1 a 5, onde 1 significa muito ruim, 2 significa
ruim, 3 significa médio/razoavel, 4 significa bom e 5 significa muito bom.
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Tabela 5.8 — Qualificacdo das técnicas quanto no controle da &ngulo de guinada

Qualidade - Facilidade . Tolerancia Tolerancia
Facilidade de Rapidez no
do N de sem com
Implementacéo processamento . .
controle Regulagem compensagdo | compensacdo

RIU 5 4 4 4 1 5
SM 3 3 1 1 1 3
BS 4 4 5 5 3 1
RGR 5 4 5 4 5 5

Mais uma vez, o Slidding Mode foi estritamente menos eficiente que os demais, em geral
ndo apresentou resultados satisfatorios, ndo apresentando vantagem com relacdo aos outros
em nenhum aspecto, reforcando novamente a hipdtese de uma implementagéo equivocada ou
inapropriada desta técnica de controle.

A seqguir serd aplicada a mesma metodologia ao controle da posi¢éo lateral.

4.9 Controle da Posicao Lateral (Y)

Para estas simulacOes, foi desejado que a aeronave executasse um degrau na posicao
lateral, suavizado pela uma funcéo de transferéncia mostrada na equagéo (4.1), com amplitude
de 20m, primeiramente, com a finalidade de verificar a capacidade das diferentes técnicas em
controlar esta varidvel. O resultado desta simulacdo pode ser visto na Figura 49. A Unica
técnica que alcangou desempenho satisfatério em controle da posicao lateral foi a Regressdo
do Grau Relativo. Embora tenha sido especificado os ganhos para o Regulador Integrativo
Universal para controlar esta variavel no item 4.2.7, este apresentou comportamento instavel,
variando muito com a manobra desejada e saindo do padrdo minimo aceitavel para que
houvesse comparacdo com um controle satisfatorio.
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Figura 49 — Controle da posicéo lateral sem falhas.

Na Figura 49, pode-se observar que o0 RGR apresentou desempenho muito satisfatorio em
controlar esta variavel de estado. Nota-se ainda que os ailerons apresentaram um
comportamento oscilatorio. Isto é consequéncia da dindmica da aeronave e metodologia do
controlador, onde, ao regredir o grau relativo até o angulo de rolamento (controlador da
posicao lateral envia comandos de angulo de guinada, que por sua vez envia comandos de
angulo de rolamento, como visto no Capitulo 3), este acaba demandando que a aeronave
execute manobras rapidas de rolamento, o que faz com que os comandos de aileron também
sejam impulsivos e oscilatorios. Uma outra possibilidade é que estes comandos impulsivos e
oscilatérios podem ser indicios de ganhos superdimensionados e tendéncia do sistema a
instabilidade.

A seguir, seré requerido que a aeronave execute a mesma manobra com aileron esquerdo
travado em 0°. Este defeito sera induzido no tempo t = 1s, e primeiramente, o sistema de
compensacao da falha estara desligado. A Figura 50 traz o resultado desta simulagé&o.
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Figura 50 — Controle da posicéo lateral com §,, = 0° e sistema de compensacédo desligado.

Observa-se que mesmo com o sistema de compensacdo desligado, essa falha ndo tem
influéncia sobre o comportamento da aeronave. Pode-se observar que o aileron direito atinge
deflexdes maiores que o caso sem falha, porém o comportamento da aeronave é quase que
exatamente 0 mesmo. Logo, ndo h& necessidade de se realizar a mesma simulagdo com o
sistema de compensacdo ligado.

Ao se realizar travamentos no aileron nos valores de 30° e 35°, ndo houve diferenca
perceptivel no comportamento da aeronave, mesmo com o sistema de compensacdo de falhas
desligado, isto é, o préprio controlador é capaz de realizar tal compensacdo. Entdo, para exibir
uma falha que pode ser notada e que permite a comparacdo entre 0s casos com o sistema de
compensacao de falhas desligado e ligado sera induzido um travamento no aileron esquerdo
em 38°, comegando com o sistema de compensacao desligado. Os resultados podem ser vistos
na Figura 51.
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Figura 51 — Controle da posicao lateral com §,, = 38° e sistema de compensacao desligado

Pode-se observar na Figura 51 que este defeito teve impacto no comportamento da
aeronave. E possivel observar um comportamento impulsivo e oscilatorio dos comandos, o
que pode indicar também indicios de instabilidade e/ou ganhos superdimensionados.
Entretanto, o controlador ainda consegue controlar o avido satisfatoriamente. Comparando ao
caso sem falhas, houve um sobressinal de aproximadamente 10% e aumento no tempo de
acomodacdo. A mesma simulacdo foi realizada, porém agora com o sistema automatico de
compensacao ligado, e os resultados encontram-se na Figura 52.
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Figura 52 — Controle da posicéo lateral com §,, = 38° e sistema de compensacéo ligado

Na Figura 52, embora haja ainda uma pequena diferenga com relagdo ao caso sem falhas,

pode-se dizer que o sistema de compensacao, dentro das limitagdes fisicas do avido (saturacdo
do aileron direito), compensou a falha minimizando seu efeito. Se compararmos esta manobra

ao caso onde o sistema esta desligado, foi obtido um sobressinal-de apenas 2%.

Embora ndo haja outra técnica a comparar, a Tabela 5.9 traz a qualificacdo deste
controlador seguindo o padréo que vem sendo feito. Para relembrar, em uma escala de 1 a 5,
onde 1 significa muito ruim, 2 significa ruim, 3 significa médio/razoavel, 4 significa bom e 5
significa muito bom.

Tabela 5.9 — Qualificacdo do RGR guanto ao controle da posicéo lateral

ualidade . Facilidade ) Tolerancia Tolerancia
Q Facilidade de Rapidez no
do . de sem com
Implementacao processamento . .
controle Regulagem compensacgdo | compensacdo
RGR 5 4 5 4 4 5

Em geral, a Regresséo do Grau Relativo se mostrou a técnica mais robusta,
principalmente em controlar as variaveis de estado com maior grau relativo, problema este
que motivou e foi proposito de sua confecgéo.
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4.10 Controle de Trajetoria

Conforme j& mencionado, para que a aeronave siga uma trajetoria desejada, serdo
mantidos ativos os controladores de velocidade e altitude, com o intuito de manter velocidade
e altitude constantes durante toda a trajetoria. O controle da direcdo sera feito controlando o
angulo de guinada. A qualidade e precisdo com que cada técnica guia o avido depende, além
do controle da diregdo (&ngulo de guinada), de qudo préximos dos valores de referéncia a
velocidade e altitude permanecem (250m/s e 5000m, respectivamente). A trajetoria foi
gerada aleatoriamente, utilizando a prdpria dindmica da aeronave, de maneira a certificar que
esta é capaz de realizar as curvas desejadas. A trajetoria foi gerada utilizando uma funcéo
random para o angulo de rolamento, por um periodo de 5 minutos, e foi registrado o percurso,
bem como o angulo de guinada descrevido.

Vale lembrar aqui que o controlador PID n&o foi capaz de controlar o angulo de guinada,
nem altitude e nem velocidade com qualidade suficiente para entrar nas andlises seguintes. O
Slidding Mode embora tivesse apresentado muita instabilidade no controle de velocidade e
altitude quando degraus eram desejados, para o controle durante a trajetdria, seu
comportamento se mostrou satisfatério, muito provavelmente devido a suavidade das
manobras.

A seqguir, na Figura 52 esta apresentada a trajetoria descrita pelo avido, sem falhas, para
os diferentes controladores. As demais varidveis e 0s comandos, como sao muitos graficos e
ndo tdo importantes para a analise e continuidade do texto, serdo dispostos no Apéndice B.
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Figura 52 — Trajetdria sem falhas (com Backstepping).

Na Figura 52, é possivel observar que o Backstepping apresentou problemas em
descrever a trajetoria. Em uma analise mais profunda dos gréaficos (incluido analise da Figura
63, contida no Apéndice B), é possivel verificar que o Backstepping ndo foi capaz de executar
a trajetoria devido a instabilidades nos controladores de velocidade e altitude, uma vez que, 0s
desvios tem inicio na velocidade e altitude, quando estas atingem valores muito diferentes dos
estabelecidos, a aeronave perde o controle. Ao final deste capitulo, onde sera realizado um
apanhado dos pontos mais relevantes encontrados nas simulagdes, este assunto sera abordado
e serdo apresentadas justificativas para instabilidades de alguns controladores. Os comandos
desta simulagdo podem ser vistos na Figura 64 no Apéndice B.

O intuito desta simulagdo é, ndo somente expor uma ma regulagem das configuracfes do
Backstepping, como também mostrar a influéncia que os controles de velocidade e altitude
tem nesta simulagéo.
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Para as andlises que estdo por vir, 0 Backstepping foi retirado das simulagdes para que o
foco seja dado aos controladores que apresentam bons resultados. Inclusive, a Figura 53 traz a

mesma simulacéo, porém sem o Backstepping.

x 10° Trajetoria
7 G&ﬂ
6
Pﬁﬁﬁ
5 -l
\
4
E
x
| )
2
Desejado
Regulador Integrativo Universal
1 == s Slidding Mode
/% Retroacao Grau Relativo
0 : *r
-2000 0 2000 4000 6000 8000 10000 12000 14000
Y (m)
Velocidade Altitude
260 5050
[\ ﬁ\ 5000 & e o ?’Hrﬁ% Nﬁ%
255 g ila TNV
Q ﬁ =
E ﬂ \ / j £ 4950 x
T
7 250 |4 QW 1 W k/
WW W 4900 :
245 4850
0 50 100 150 200 250 300 0 50 100 150 200 250 300
Tempo (s) Tempo (s)

Figura 53 — Trajetdria sem falhas.

Na Figura 53, pode-se observar uma grande diferenca entra a técnica Regressao do Grau
Relativo e as outras duas. A variacdo de velocidade e altitude da aeronave controlada pelo
RGR é desprezivel se comparada ao Slidding Mode e o Backstepping.

As demais varidveis de estado desta trajetoria podem ser vistas na Figura 64, contida no
Apéndice B. Os comandos das superficies de controle para esta trajetoria podem ser vistos na
Figura 54.
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Figura 54 — Comandos da trajetoria sem falhas.

123

Observando a Figura 54, nota-se muitas oscilacdes nos comandos do Slidding Mode, de
frequéncia relativamente alta. Este problema é conhecido como chattering, previsto por
Guaracy & Pinheiro (2014), com propostas de solucéo realizadas por Levant (2003) e Young
et al. (1999). Aqui, ndo sera tratado tal problema, ficando proposto para trabalhos futuros a
minimizacao ou eliminagdo por completo deste fenémeno.

A seguir, sera requerido que a aeronave execute a mesma trajetoria, com profundor
esquerdo travado em 0° e aileron esquerdo também travado em 0°. Este defeito serd induzido
no tempo t = 50s, e primeiramente, o sistema de compensacdo da falha estara desligado. A
Figura 55 traz o resultado desta simulacéo.
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Figura 55 — Trajetoria com 6,, = 0°e §,, = 0° com sistema de compensacdo desligado

Na Figura 55, pode-se observar que este defeito, com o sistema de compensacgéo de falhas
desligado, tem influencia moderada sobre o desempenho dos controles. Embora com as trés
técnicas a aeronave tenha conseguido percorrer a trajetoria, dentro de uma pequena margem
de erro que comentaremos a diante, as variag0es de velocidade e altitude foram
significativamente maiores, principalmente para o Regulador Integrativo Universal e para o
Slidding Mode. Isso sugere que o defeito no profundor esquerdo acaba tendo maior impacto
que o defeito no aileron, pois, quando ha variacdo de velocidade, mesmo que o angulo de
guinada seja coincidente, a aeronave ja ndo mais executa as curvas com mesmo raio de
curvatura, 0 que impacta diretamente na ndo coincidéncia com a trajetéria desejada.

Ainda, pode-se dizer que o Regulador Integrativo Universal certamente perderia o
controle do avido, uma vez que, proximo ao termino do trajetdria, passou a apresentar
oscilagbes de velocidade e altitude com amplitudes crescentes. O Slidding Mode e a
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Regresséo do Grau Relativo conseguiram compensar a falha mesmo que a reconfiguracéo
para ser tolerante a falhas estivesse desligada.

Por fim, € importante notar uma caracteristica negativa deste método de controle de
trajetéria. Ao se aplicar um zoom no gréafico da trajetdria, zoom este que esta mostrado na
Figura 56, pode-se perceber um paralelismo das curvas, e ndo uma coincidéncia, 0 que seria
mais desejavel.
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Figura 56 — Paralelismo no controle da trajetoria

Este problema ocorre devido a natureza do controle que, a todo instante de tempo, tenta
fazer com que o angulo de guinada seja igual ao angulo de guinada desejado (y» = ). Logo,
a aeronave estara sempre seguindo uma trajetoria paralela a trajetdria desejada. Teoricamente,
se a trajetdria desejada e a real tem 0 mesmo ponto de partida, velocidades iguais, as curvas se
coincidiriam. Entretanto, ha variac@es de velocidade e o controle de angulo de guinada nao é
perfeito. Assim, a cada pequeno instante de tempo que este erra, cria-se uma diferenca na
posicdo que é propagada a medida que o avido descreve a trajetoria, e estas pequenas
diferencas véao se acumulando. Provavelmente, para uma trajetoria de uma hora de duracao, o
erro de posicéo seria grotesco.

A seguir, na Figura 57, estdo mostrados os comandos desta ultima simulagéo e as demais
variaveis de estado podem ser vistas na Figura 66 contida no Apéndice B.
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Figura 57 — Comandos no trajetoria com &, = 0° e §,, = 0° com sistema de compensag&o

desligado

Em seguida foi realizada a mesma simulagdo, porém com o sistema de compensacao

ligado. Os resultados se encontram na Figura 58.
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Na Figura 58, € possivel verificar que as trajetorias e as curvas de velocidade e altitude
sdo praticamente idénticas ao caso sem falhas, evidenciando que o sistema de compensacdo
atuou de maneira a corrigir tais falhas de maneira muito satisfatoria.

A seguir, como vem sendo feito, sera induzido falhas mais severas, para a mesma
trajetdria, com profundor esquerdo travado em 20° e aileron esquerdo travado em 35°. Este
defeito sera induzido no tempo t = 50s, e primeiramente, o sistema de compensacédo da falha
estara desligado. A Figura 59 traz o resultado desta simulacao.
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Figura 59 — Trajetoria com 6,, = 20° e §,, = 30° com sistema de compensacéo desligado

Como pode ser visto na Figura 59, o Gnico controlador que conseguiu compensar a falha
sem a necessidade do sistema de compensacdo € a Regressdo do Grau Relativo. O Regulador
Integrativo Universal e o Slidding Mode, sob estas circunstancias, ndo foram capazes de
controlar a aeronave e certamente levando a catastrofe. Os comandos para este trajetdria
podem ser vistos na Figura 60 e as demais variaveis de estado podem ser vistas na Figura 67,
no Apéndice B.
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A sequir, sera realizada a mesma simulacdo, porém com o sistema de compensacao ligado. Os
resultados se encontram na Figura 61.
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A Figura 61 mostra que o comportamento da aeronave com falhas, que até entdo eram
catastroficas em duas das técnicas utilizadas, € muito semelhante ao caso sem falhas. Isso
mostra que o sistema de compensacdo atuou nas superficies ndo defeituosas de maneira
eficiente, compensando tais falhas quase que por completo. As demais varidveis de estado
desta simulagéo pode ser vistas na Figura 68 no Apéndice B.

Na Figura 62, estdo apresentados os comandos realizados pelos controladores desta
ultima simulagéo.
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Como realizado anteriormente, a Tabela 5.10 traz a qualificacdo e o comparativo entre as
técnicas utilizadas para o controle da aeronave através de uma trajetéria, utilizando
controladores de velocidade, altitude e angulo de guinada.

Tabela 5.10 — Qualificacdo das técnicas quanto ao controle ao longo de uma trajetéria

Qualidade - Facilidade . Toleréncia Tolerancia
Facilidade de Rapidez no
do . de sem com
Implementacédo processamento N N
controle Regulagem compensagdo | compensagdo

RIU 4 4 4 1 4
SM 4 3 1 1 4
RGR 5 5 5 5)

De maneira geral, pode-se dizer que a técnica da Regressdo do Grau Relativo se mostrou

mais robusta e mais eficiente que as outras, apresentando eventuais desvantagens com relacéo

a outras técnicas, mas sempre sobressaindo em qualidade e tolerancia de falhas.
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4.11 Analise Geral das Simulaces

Para quase todas as variaveis controladas, a técnica denominada Regressdo do Grau
Relativo se mostrou superior as demais, apresentando menores tempos de acomodacao,
processamento rapido e sobre tudo, € muito melhor quanto a toleréncia a falhas, mesmo sem a
reconfiguracdo para compensa-las. Além disso, 0 RGR foi a unica técnica que permitiu o
controle da posigdo lateral. VVale mais uma vez ressaltar que os ganhos dos controladores néo
passaram por qualquer sistematica de otimizacdo. Logo, ndo é possivel afirmar que as técnicas
ndo sdo capazes, mas sim que neste trabalho ndo foram atingidos resultados satisfatérios com
elas para o controle de determinadas variaveis.

Quanto aos demais controladores, em suma, o PID apresentou bons resultados para as
variaveis de que tinham menor grau relativo (q, a, 6, ¢), alem te ter facil implementacéo e
facil ajuste de ganhos. Ndo diferente da maioria deles, o PID ndo se mostrou capaz de
controlar a aeronave quando defeitos sdo induzidos por si s6, porém reconfigurado para ser
tolerante a falhas, apresentou resultados muito semelhantes aos casos sem falhas.

O Regulador Integrativo Universal também apresentou bons resultados para quase todas
as varidveis, sendo insatisfatorio apenas para o controle da posicdo lateral. Sua
implementacdo € um pouco mais complicada que o PID, e seu ajuste de ganhos também um
pouco mais demorado. Tal esfor¢o € recompensado pela capacidade de controlar a maioria
das varidveis. Assim como os demais, salvo 0 RGR, este controlador s6 é capaz de compensar
falhas quando utiliza a reconfiguracdo do controle.

O Slidding Mode apresentou resultados relativamente insatisfatorios se comparado as
demais técnicas utilizadas. Para quase todas as variaveis que este foi capaz de controlar, este
teve comportamento pior em termos de estabilidade e tempo de acomodacdo. Vale mais uma
vez ressaltar, que estas caracteristicas encontradas sdo particulares dessa implementacéo, ndo
necessariamente da técnica, que é amplamente utilizada para o controle de sistemas néo
lineares. Em compensacdo, para 0 controle da trajetéria (controle do angulo de guinada,
aliado ao controle para manter velocidade e altitude constantes), este apresentou bons
resultados apenas com o problema de chattering, como mencionado anteriormente, um
problema previsto na literatura para este controlador com propostas de solucédo ja realizadas
pelo meio académico. Esta técnica também foi a que apresentou o processamento mais lento,
em parte devido ao mencionado chattering, e somente foi capaz de compensar falhas com o
sitema de compensacao ativado.

O Backstepping tambeém apresentou bons resultados para a maioria das variaveis, sendo
insatisfatorio apenas para o controle da posicdo lateral. Também apresentou cerca
inconsisténcia no controle da trajetoria. Estas inconsisténcias foram causadas por
instabilidades nos controles de velocidade e altitude. Tal fato foi averiguado substituindo o
controlador e velocidade e altitude pelo RGR, onde, com velocidade e altitude controladas por
outro controlador, este foi capaz de controlar a aeronave até o fim da trajetéria. Quanto ao
tempo de processamento, facilidade de implementagédo e ajuste de ganhos, o Backstepping
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apresentou resultados muito bons, nestes quesitos, ficando atras apenas do PID e se igualando
ao RGR. Néo diferente das demais, esta técnica somente foi tolerante a falhas quando a
reconfiguracao estava ativada.

A reconfiguracdo do sistema se mostrou necessaria para a maioria das técnicas e defeitos
apresentando resultados muito bons. Para 0 RGR, técnica que apresentou controle um tanto
robusto, o sistema de compensacdo ndo prejudicou quando este ja era capaz de compensar a
falha por si so, e corrigiu a falha quando esta tinha impacto na resposta da aeronave. Logo,
pode-se dizer que a reconfiguracdo dos controladores para ser tolerante a falhas unilaterais de
aileron e profundor é muito efetiva e definitivamente pode prevenir perda controle para
grande parte desses casos de falha. Vale ressaltar que, como o sistema de compensacgéo esta
sempre atuando em uma das superficies (direita ou esquerda, para aileron e profundor),
baseado em uma leitura da deflexdo real e comparagdo com a deflexdo comandada, o tempo
de resposta dos sensores, que aqui ndo foram modelados, pode influenciar na capacidade de
reestabelecer o controle da aeronave. Contudo, ¢é sabido que o tempo de resposta de sensores
de posicionamento tem ordem de ms (milissegundos), 0 que certamente teria algum impacto
na dindmica do sistema, porém ndo mudaria por completo a capacidade do sistema em
compensar tais falhas.
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CAPITULO 5 - CONCLUSOES E SUGESTOES PARA

TRABALHOS FUTUROS

5.1 Conclusodes

Este estudo foi focado na implementacdo de sistema de controle de voo para uma
aeronave rigida, utilizando diferentes técnicas de controle, reconfigurando estes controladores
para que fossem tolerantes a falhas unilaterais de profundor e aileron.

Com base na revisdo bibliografica, estudo da dindmica do avido e das técnicas de
controle, processo de implementacdo e ajuste dos ganhos, simulacGes e analises realizadas, foi
possivel realizar as seguintes conclusdes:

Embora ndo se tenha atingindo resultados satisfatorios para todas as variaveis
utilizando todas as técnicas de controle, ficou constatada a eficiéncia de algumas
dessas técnicas, pois permitiram controlar diferentes varidveis e salvo sob as
limitacdes matematica/fisicas de alguns controladores, pode se dizer que, em
geral, tiveram desempenhos satisfatorios;

Entretanto, algumas leis de controle apresentaram instabilidades dependendo da
variavel de estado que se desejou controlar. Em particular, o Slidding Mode foi o
mais problematico, apresentando resultados abaixo dos demais controladores em
quase todos os aspectos. Certamente, estas caracteristicas sdo particulares desta
implementacdo, visto que estd técnica € amplamente utilizada para sistemas nédo
lineares;

A reconfiguracdo do controle para que este seja tolerante a falhas também
apresentou bons resultados. O sistema de compensacdo, dentro das limitacGes
fisicas e de deflexdo das superficies, consegue compensar as falhas unilaterais
atuando na superficie oposta de maneira muito eficiente, evitando que o controle
da aeronave seja perdido;

A capacidade de se compensar a falha, utilizando o controle reconfigurado esta
diretamente relacionada com a proximidade do travamento com o limite de
deflexdo da superficie, sendo que, 0 sistema s0 ndao compensa por completo
travamentos muito proximos das saturagdes da superficie de controle;

Assim, os defeitos catastroficos sdo improvaveis, pois em raras ou nenhuma
condicdo ilesa de operacdo foram atingidas deflexdes passiveis de saturagdo. O
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esperado é que os defeitos ocorram dentro de uma faixa onde sua existéncia ndo
ameace a controlabilidade da aeronave e o cumprimento de sua missao;

e Na pratica, se tratando da possibilidade de ocorréncia de uma falha, surge um
método simples de garantia da ndo catastrofe. Trata-se de um sistema de
travamento mecénico que nao permite deflexdes proximas as saturacdo, e em caso
de falha de travamento em uma superficie, este sistema desbloquearia a superficie
oposta, de maneira a dar margem para correcdo. Evidentemente, se o piloto
precisar de maiores deflexdes em quando esta ndo apresenta falhas, também
poderia existir um desbloqueio, 0 que obviamente insere a chance de um
travamento de superficie proximo a saturagdo, que o sistema de compensacao
talvez ndo fosse capaz de corrigir;

e A utilizacdo do aileron como superficie primaria para controlar a variavel y
(angulo de guinada), além de ndo ser usual, ndo é uma técnica totalmente segura
para se controlar uma trajetdria, uma vez que, este controle garante apenas a
coincidéncia da direcdo e ndo da posicdo. Para trajetorias sinuosas e/ou longas, 0
erro pode acumular e, ao final, a aeronave continuara descrevendo uma trajetoria
paralela, mas em um ponto muito distante do desejado;

e A técnica denominada como Regressio do Grau Relativo se mostrou
extremamente eficiente, apresentando vantagens em quase todos 0s quesitos com
relacdo as outras técnicas, em quase todas as variaveis, principalmente no controle
de varidveis com grau relativo elevado (H e Y), sendo a Unica com resultados
satisfatorios para o controle da posigéo lateral Y.

Nestes aspectos, este trabalho gerou conhecimento e grande contribuicdo cientifica para o
aluno e para o leitor, apresentando e exemplificando toda a metodologia utilizada de maneira
simples, tornando possivel a disseminacdo dos conceitos e continuidade do trabalho. As
maiores dificuldades encontradas se encontram na parte técnica de programacao,
implementacdo e simulacdo, onde sempre surgem problemas e desafios. Porem, tais
dificuldades contribuem muito para o aprendizado e crescimento cientifico. De maneira geral,
as implicagdes técnicas e qualitativas sdo muito conclusivas e os resultados deste trabalho
para o aluno e para o meio cientifico sdo muito satisfatorios.
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5.2 Sugestdes para Trabalhos Futuros

O trabalho e os resultados, embora munidos de muitas conclusdes, deixam ainda muitas
perguntas e muitas vertentes a serem seguidas, configurando-o com um trabalho
extremamente propenso a continuidade. Eis algumas sugestfes para trabalhos futuros:

A primeira e mais necessaria melhoria/continuidade no trabalho é a modelagem e
implementacdo dos atuadores, aproximando as deflexdes de curvas possiveis de
serem executadas, de maneira a trazer mais realidade as simulacdes;

Aplicacdo de técnicas de otimizagdo para encontrar conjuntos de ganhos 6timos
para os controladores, por exemplo, Algoritimos Genéticos ou Redes Neurais, a
fim de encontrar melhor desempenho para as técnicas utilizadas;

Aplicacdo de outras técnicas de controle, como Ldgica Fuzzy, Redes Neurais,
Model Predictive Control, etc;

Reestudo da técnica de controle do Slidding Mode, na tentativa de melhor
aproveitar as vantagens dessa lei e obter melhor resultados nos controles das
variaveis;

Tratar os problemas de chattering encontrado em algumas simulacdes;
Implementar um controlador para a trajetéria que ndo somente considere a dire¢ao
(&ngulo de guinada) mas também a posi¢do, de maneira a corrigir o problema do
paralelismo. Isto poderia ser feito usando um condicional, onde, sob determinada
diferenca de posicdo lateral (compensada geometricamente pelo angulo de
guinada), utilizaria o controle da posicdo lateral para trazer a aeronave para a
curva desejada;

Realizar tal estudo em outro modelo de aeronave;

Averiguar controlabilidade do avido, submetido a uma falha diferente, por
exemplo, falhas de leme, possivelmente tentando corrigi-la utilizando tracédo
assimétrica das turbinas;

Se tratando da técnica denominada Regressdo do Grau Relativo, realizar
melhorias na mesma, por exemplo, em uma manobra de rolamento, utilizacdo dos
profundores para aumentar a taxa de guinada (i) e do leme para ajudar no
controle da altitude, permitindo assim manobras bruscas até, possivelmente,
manobras acrobaticas;

Considerar usar motor para controle de arfagem e guinada quando ndo houver
mais profundor e/ou aileron;

Propor métodos para aumentar ainda mais a seguranca do voo quando uma falha
ocorre. Por exemplo, um sistema de travamento mecanico que ndo permite
deflexdes proximas as saturacdo, e em caso de falha de travamento em uma
superficie, este sistema desbloquearia a superficie oposta, de maneira a sempre
deixar margem para atuacao e correcao das falhas.
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ANEXO A — CONSTANTES DO AVIAO MIRAGE IlII

Os valores dos coeficientes sdo determinados empiricamente em tunel de vento.
Felizmente, o Mirage Il j& foi ensaiado e as constantes podem ser encontradas na literatura
(PAGLIONE, 1987).

e Geometria, massa e inércias:

m = 7400 kg
S =36m?
b=5.25m

L, =0,9.10* kg m?
I, = 54.10* kg m?
I, = 6,0.10* kg m?

Ly = 0 kg*m*
L, =1,8.103% kg? m*
I,, = 0 kg? m*
e Motor:
E,.. = 40.000 N
n, =1

e Aerodindmica:

CDO = 0,015
kD = 0,4
CLO = 0

Crog = 2,204 rad ™t
Crs, = 0,7 rad™*

Crq =0
Cpp = 0

Cog = —0,17 rad™?

Cmg = —04mrad™?
Cms, = —0,45 rad™!
Cyg = —0,6rad™"

Cys, = 0,01 rad™*

Cys, = 0,075 rad™*



141

Cnp = 0,15rad™

Cnp = —0,055 m rad™*
Cpr = —0,7mrad™!
Cns, = —0,085rad ™"
Cos, = 0

Cip = —0,05rad™

Cyp =—025mrad™!
C, =—0,06 mrad™?
Cis, = —0,018 rad ™"
Cs, = —0,03rad™!

Obs.: o valor de C,z primeiramente era negativo, porém foram encontradas divergéncias nas
simulacdes, que sé convergiram adotando-o0 com o positivo com 0 mesmo madulo.
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APENDICE A — GANHOS ENCONTRADOS PARA OS

CONTROLADORES

Com o intuito de facilitar a consulta dos ganhos para possiveis comparacdes, analises e

implementacdes, todos 0s ganhos encontrados para os controladores implementados estéo
dispostos na Tabela A.1.

Tabela A.1 — Resumo dos ganhos encontrados para os controladores implementados

Regulador - Regresséo do
. Slidding .
PID Integrativo Mode Backstepping Grau
Universal Relativo
q ki = k =0,4363 a=1 koy=5 ki =4
ky, = p=1 b=>5 ky =10 k,=3
k;=0 ko =10 =0 k,=0 kg=0
ky=1 kiy =5 ki, =1
k,=0 kp, =1 k = 0,05
ks =0 kg1 =0
ki; =5
kp, =2
kg =0
a ki = k =0,4363 a=1 ko = ki=3
k,=3 §= b=1 k, =8 k,=3
kg =02 ko=1 ® =0,0175 k, =2 ky=0,2
ky =20 ki =2 ki, =4
k,=1 kpy =2 k = 0,05
k; =0 kg1 =0
ki, =3
kpy =2
kg =1
0 ki =2 k =0,4363 a=50 ko =6 k=5
k,=5 U= b=1 ky = k, = 60
kg =04 ko=1 ® = 0,0087 k, =2 ky=5
ky =20 ki =4 ki, =4
k, = ky, =3 k =0,03
ks =0 kg =2
ki; = 0,5
kp, =5
kg =1
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k=-0,04 a= ko =104
u=+4 b=1 ki, =09
ky=10,2 d=2 k, =11
k,=0,2 kipn=1 ki, = 0,01
k, =07 ky, =2 k =0,00015
ks =0 kg1 =0
ki, =0
ky, =3
kg =0
k=2,68 a= ky = 0,02 k; = 0,001
u=>50 b=10 k=7 k, = 0,009
ky = 0,05 P = k, =14 ky = 0,008
k, =03 kipy =0 ki, =3
k, =08 kpr =2 k =0,002
k3 =0 kg =1
ki; =05
kp, =2
kg, =2
k;=0 k =0,6981 a=1 ky=01 k=0
ky=1 u=2 b =20 ki =4 ky, =
k;=0,2 ko =109 ® =0,02 k,=0,5 ky =
k=1 kipy =15 ki, =5
k, = kp1 =2 k=103
ks =0 kg1 =0
ki, =15
ky, =2
kg =0
k =0,0175 a=1 ko =0,21 k;=0
u=15 b=4 ki =65 ky, =20
ko =10,01 @ = 0,035 k, =0,35 k;=0
k=15 ki; =05 ki, =18
k, =4 kpi =2 k = 0,006.
ks =1 kg1 =0
ki; =0
kp, =3
kg =0
k;=0
k, =0,0015

kg = 0,0025
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APENDICE B - DEMAIS GRAFICOS DAS

SIMULACOES REALIZADAS NA SECAO 4.9
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Figura 63 — Variaveis de estado da trajetoria sem falhas (com Backstepping).
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Figura 64 — Comandos da trajetdria sem falhas (com Backstepping).
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Figura 65 — Variaveis de estado da trajetoria sem falhas.
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Figura 66 — Variaveis de estado da trajetoria com &,, = 0° € 64, = 0° com sistema de
compensacéo desligado.



148

Velocidade
400 f
w
> W I R
0
0 50 100 150 200 250 300
Angulo de ataque
100
m
g
& 7
d 1
-100 -
0 50 100 150 200 250 300
Velocidade de Arfagem
500
a
@
3 Jn o
IS 0 1 4 —
e i e N
T
-500
0 50 100 150 200 250 300
Angulo de Atitude
100
m
3
o 0
RS
fan]
-100
X 104 Altitude
2
E o
T \ % %
-2
0 50 100 150 200 250 300
Tempo (s)

Velocidade de Rolamento

1000
@
g 0 [y fﬁx
o A ]
A=)
o
-1000
0 50 100 150 200 250 300
Angulo de Rolamento
2000
w
g
5 0
=
-2000 - i
0 50 100 150 200 2?5913"0
Velocidade de Guinada SM
500
— RGR
n
E
fﬁ 0 L
5 I
-500
0 50 100 150 200 250 300
Angulo de Derrapagem
100
m
g
& ° -
[<=X
-100
0 50 100 150 200 250 300
x 10° Angulo de guinada
5
g ﬁ;ﬁﬁ
= 0
k=) e
> T
5 M
0 50 100 150 200 250 300
Tempo (s)

Figura 67 — Variaveis de estado da trajetoria com &,, = 20° e §,, = 30° com sistema de
compensacéo desligado.
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Figura 68 — Variaveis de estado da trajetoria com &,, = 20° e §,, = 30° com sistema de
compensacéo ligado.
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APENDICE C - INFLUENCIA DA IMPLEMENTACAO

DE MODELOS DE ATUADORES

Como mencionado anteriormente, neste apéndice serdo apresentadas algumas simulagdes
com modelo de atuador, a fim de verificar o efeito da implementacédo direta dos mesmos.
Desde ja, vale ressaltar que os ajustes dos ganhos para todos os controladores foram
realizados sem a modelagem dos atuadores, logo, uns poderdo apresentar bons resultados e
outros ndo. Assim, ndo se atribui a capacidade de controle a técnica de maneira geral, mas sim
ao ajuste de ganhos que ndo tinha sido realizado para tratar este caso.

Para os profundores, foram estipulados valores de deflexdo maxima em 25°, e taxa de
deflexdo méxima de 60°/s. Para o aileron, foram estipulados valores de deflexdo maxima em
40°, e taxa de deflexdo maxima de 80°/s. Estes valores foram definidos com base em valores
convencionais de deflexdes utilizados na aviagéao.

Primeiramente, foi realizada a mesma simulagéo para o angulo de rolamento sem falhas,
onde foi desejado um degrau de 30°, porém com a inclusdo do modelo dos ailerons. O
resultado desta simulagdo se encontra na Figura 69.
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Figura 69 — Controle do angulo de rolamento com atuador sem falhas.

Pode ser observado na Figura 69 que o Slidding Mode e o Backstepping apresentaram
resultados muito diferentes dos demais e do caso sem o modelo dos atuadores. A Figura 70

traz a mesma simulacdo sem estes dois controladores.
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Figura 70 — Controle do angulo de rolamento com atuador sem falhas (sem SM e BS).

Na Figura 70 é possivel verificar que o PID e o RIU apresentaram bons resultados para o
controle desta variavel com a modelagem do atuador. Embora tenha apresentado resultados
melhores que 0 SM e 0 BS, 0 RGR ndo foi capaz de realizar tal controle satisfatoriamente.

Como ja mencionado, a capacidade de efetuar o controle com qualidade esté diretamente
associada ao ajuste de ganhos. Isso acontece porque a introducdo do modelo do atuador limita
as taxas de deflexdo, o que muda a dindmica do sistema. Se, com um determinado
controlador, para o controle da mesma variavel sem o atuador, 0os comandos atingiam taxas de
deflex6es maiores que os limites aqui impostos, entdo, certamente a aeronave ndo terd o
mesmo comportamento, pois as deflexdes comandadas ndo serdo as mesmas. Entdo, uma vez
que a dindmica é alterada, a variavel controlada ndo converge para o valor desejado da mesma
formal, isto €, com diferente tempo de resposta, diferente velocidade de aproximacao, etc.
Estas mudancas fazem com que as influéncias dos ganhos no calculo dos comandos tenham
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pesos muito diferentes, alterando assim a capacidade do controlador em estabilizar a variavel
no valor desejado.

A seguir, a mesma analise realizada para o controle do angulo de rolamento seré realizada
para o controle do angulo de atitude, permitindo assim analisar também a influéncia da
modelagem dos profundores. A Figura 72 traz o resultado da mesma simulacéo para o angulo
de atitude sem falhas, onde foi desejado um degrau com valor inicial de 2,56° (condi¢édo de
equilibrio) e amplitude de 5°, porém aqui com a implementagdo do modelo dos profundores.

Velocidade Altitude
300 T T 5200 T T
— 200 1 5100 |
(2] —
E £
T
~ 100} 1 5000
0 : : : : 4900 : : : :
0 2 4 6 8 10 0 2 4 6 8 10
Tempo (s) Tempo (s)
Angulo de Atitude Profundor
100 T T T T 40 T .
50
: O 2
e ©
2 -50 1 o
>
-100
-150 : : : : -40 : : : :
0 2 4 6 8 10 0 2 4 6 8 10
Tempo (s) Tempo (s)
Profundor esquerdo Profundor direito
40 . : : : 40 : ,
= A A /\ 3 A A /\
>3 3
© O c O
& W & W
-20 1 1 -20 1 1
-40 : : : : -40 : : : :
0 2 4 6 8 10 0 2 4 6 8 10
Tempo (s) Tempo (s)
Desejado PID RIU SM BS RGR ‘

Figura 71 — Controle do angulo de atitude com atuador sem falhas.

Na Figura 71 € possivel verificar que para este caso o Regulador Integrativo Universal e a
Regressdo do Grau Relativo apresentaram resultados muito diferentes dos demais
controladores, sendo insatisfatorios para tal manobra com a modelagem dos profundores
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implementada. Para que seja possivel analisar os demais controladores, a Figura 72 traz a
mesma simulacéo, porém sem o RIU e 0 RGR.
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Figura 72 — Controle do angulo de atitude com atuador sem falhas (sem RIU e RGR).

Se compararmos a Figura 71 com a Figura 25, observa-se para estes controladores o
comportamento do sistema € muito parecido ao caso sem o0 modelo dos atuadores. O Slidding
Mode continua apresentando as oscilagGes de outrora, 0 Backstepping continua apresentando
0 mesmo sobressinal e o PID continua a controlar a varidvel com a mesma qualidade,
praticamente sobrepondo a curva desejada.

Conclui-se que alguns controladores apresentaram comportamento muito diferente apos a
implementacdo do modelo dos atuadores, outros mantiveram sua resposta parecida com
outrora. Ficou evidente que isso varia dependendo da variavel controlada, sustentando ainda
mais a ideia de que a capacidade/incapacidade de controlar as variaveis com tal
implementacao esta associada ao ajuste dos ganhos, que dependem da dindmica do sistema.



