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RESUMO

CAMPOS R.B. (2017), Comparacdo do desempenho de diferentes técnicas de controle
aplicadas a dinamica de voo de aeronaves, 148p. Dissertacdo, Mestrado em Projeto
Materiais e Processos — Instituto de Engenharia Mecanica, Universidade Federal de

Itajuba.

As aeronaves nem sempre tém qualidades de voo adequadas e estudos visando
uma melhora neste quesito vem sendo feitos por diferentes pesquisadores. Uma forma
de melhorar as qualidades de voo das aeronaves, sem a necessidade de grandes
mudancas no projeto inicial das mesmas, é obtida com a implementacdo de leis de
controle de voo que auxiliam o piloto no comando da aeronave. Esta estratégia vem
sendo bastante avaliada e estudada na inddstria aeronautica moderna. O presente
trabalho apresenta um estudo detalhado, via simula¢des numéricas e controle de voo,
acerca do uso de leis de controle para controlar a dindmica de duas aeronaves: uma
aeroanve rigida e outra flexivel. As leis de controle utilizadas foram i) controle
proporcional derivativo integrativo, ii) regulador integrativo universal, iii) inversao
dindmica e iv) sliding mode. As aeronaves utilizadas foram Mirage Ill que é uma
aeronave rigida e uma aeronave flexivel, com a metodologia NFNS s (Non Linear
Flight Dynamics — Non Linear Structural Dynamics, strain based formulation),
NFNS_s190 (AEROFLEX), buscando um maior desempenho dos sistemas de controle,
sem afetar a segurangca de voo. Foi realizada uma comparacdo dessas técnicas de
controle com base em resultados de simulacBes feitas para verificar o desempenho e
sintonia dos controladores. Foram notadas diferencas entre os tipos de controle. As
causas encontradas para estas diferengas indicam algumas melhorias necessarias na
obtengdo dos ganhos 6timos para obter melhores resultados. Os resultados demonstram

eficacia das leis de controle projetadas.

Palavras-chave: aeronave flexivel, simulacdo de voo, controle de voo, leis de controle,
controle PID, regulador integrativo universal, inversdo dindmica, sliding mode, controle

ndo linear.
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ABSTRACT

CAMPOS R.B. (2017), Comparison of the performance of different control techniques
applied to aircraft dynamics, 148p. Dissertation, Master in Materials and Processes

Project - Institute of Mechanical Engineering, Federal University of Itajuba.

The aircraft do not always have adequate flying qualities and studies aiming for
an improvement in this issue have been done by different researchers. One way to
improve aircraft flight qualities without major changes in aircraft design is through the
implementation of flight control laws that assist the pilot in command of the aircraft.
This strategy has been widely evaluated and studied in the modern aeronautical
industry. The present work presents a detailed study, through numerical flight
simulations, about the use of control laws to control the dynamics of two airplanes: a
rigid aeroplane and a flexible one. The control laws used were i) proportional
integrative derivative, ii) universal integrative regulator, iii) dynamic inversion, and iv)
sliding mode. The aircraft used were Mirage Il which is a rigid aircraft and a flexible
aircraft, using the NFNS_s (Non Linear Structural Dynamics, strain based formulation)
methodology, NFNS_s190 (AEROFLEX), seeking a higher performance of control
systems, without affecting flight safety. A comparison of these control techniques was
performed based on results of simulations performed to verify the performance and
tuning of the gain controllers. Differences between control types were noted. The causes
found for these differences indicate some improvements needed to obtain the optimal
gains for better results. The results demonstrate the effectiveness of the designed control

laws.

Key words: flexible aircraft, flight simulation, flight control, control laws, PID control,
universal integrative regulator, dynamic inversion, sliding mode pure.
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1 INTRODUCAO

Toda aeronave é projetada e desenvolvida para cumprir uma missdo. Para que a
missdo seja cumprida € necessario a execugdo de manobras tais como decolagem,
subida, aceleracéo, curvas, voo de cruzeiro, descida, pouso, dentro outras (SAINTIVE,
2012).

Para que estas manobras sejam feitas, no caso de aeronaves tripuladas ou
remotamente pilotadas, faz-se necessario que o piloto comande as tarefas de forma

adequada.

Ja no caso de aeronaves nao tripuladas (KRUPTA et al., 2013), com controle

autébnomo, sdo sistemas de controle automatico que comandam a aeronave.

No caso particular de aeronaves tripuladas, € importante que a aeronave apresente
qualidades de voo satisfatorias. Entende-se por qualidades de voo, a capacidade do
piloto comandar a aeronave com precisdo e carga de trabalho adequada (ETKIN &
REID, 1996).

Cabe ressaltar que nem sempre as aeronaves tém qualidades de voo adequadas e
estudos visando uma melhora neste quesito vem sendo feitos por diferentes
pesquisadores. Uma forma de melhorar as qualidades de voo das aeronaves, sem a
necessidade de grandes mudangas no projeto inicial das mesmas, é 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. Esta estratégia vem sendo

bastante avaliada e estudada na industria aeronautica moderna.

Devido a criticidade dos sistemas de controle de voo, a inddstria aeronautica e
autoridades certificadoras tém usado técnicas de controle mais conhecidas e maduras
(geralmente leis de controle lineares), mas que, ndo permitem extrair todo o
desempenho de aeronaves, em certas aplicacfes/missdes, como no caso de aeronaves de

alto desempenho (cacas) e de aeronaves muito flexiveis (SOUSA, 2013).



Por aeronaves flexiveis, entende-se aeronaves que sofrem consideraveis
deformagdes estruturais quando sujeitas a carregamentos aerodinamicos. Estas
deformagdes estruturais afetam a geometria da aeronave, e este fato provoca a alteragéo
dos esforcos aerodinamicos (SILVESTRE, 2007). Havendo alteracdo dos esforcos
aerodindmicos, ha efeitos na dindmica de voo. Em resumo, a dindmica estrutural e

dindmica de voo sdo acopladas em aeronaves flexiveis.

A dindmica de voo e a aerolasticidade de um avido HALE (High Altitude Long
Endurance) foi estudada em (PATIL; HODGES; CESNIK, 1999). Os resultados obtidos
mostram que grandes deformacdes da asa podem alterar o carregamento aerodinamico,
quando comparados com uma configuracdo inicial ndo deformada. E estes resultados

podem ser observados apenas se é usado um modelo estrutural ndo linear.

Silvestre (2007) cita alguns motivos que tornam aeronaves flexiveis: o uso de
matérias compasitos na estruturas de aeronaves e o uso de asas com maior alongamento.
Materiais compdsitos tem peso mais leve, e ajudam a diminuir o peso da aeronave, e
assim aumentar o desempenho da aeronave. E asas de alto alongamento aumentam
também o desempenho da aeronave. Até este ponto, o fato de novas aeronaves serem
flexiveis era uma consequéncia de alteracfes no projeto, feitas com a meta de aumentar
0 desempenho da aeronave. N&o havia o requisito de que novas aeronaves fossem

flexiveis.

Dados emitidos pelo Intergovernmental Panel on Climate Change (IPCC) mostram
que o setor de transporte é responsavel por 23% das emissdes mundiais de gases de
efeito estufa. SO o transporte aereo € responsavel por 3% dessas emissdes, e é estimado
um aumento dessa poluicdo até em 2050 de 5 a 6% mais (ANAC, 2008). O uso de asas
flexiveis podem aumentar a economia de combustivel dos avides, diminuindo a
utilizacdo de combustiveis em até 12%, pois as asas ficam mais leves. O escoamento do
ar sobre a aeronave produz impactos negativos como ruido. E aeronaves com asas
flexiveis podem diminuir os efeitos de ruido e de consumo de combustivel. (Iflscience,
2015). Estes fatos podem estimular o desenvolvimento de aeronaves flexiveis, ja a partir
do comeco do projeto. Em outras palavras, o fato de novas aeronaves serem flexiveis
pode ndo ser mais consequéncia do projeto, mas pode ser algo procurado desde o

COmeco.

Da mesma forma como em aeronaves com asa rigida, é necessario o uso de leis de
controle de voo para aumentar as qualidades de voo de aeronaves flexiveis. Em
2



aeronaves rigidas, costuma-se usar leis de controle linear, mas estas ndo sdo adequadas

quando as aeronaves consideradas sdo muito flexiveis.

A utilizacdo de técnicas de controle baseadas em modelos lineares € para representar
0 comportamento do processo com modelos mais simples lineares, no entanto, isto
também constitui uma deficiéncia potencial porque tais modelos lineares sdo, muitas
vezes, inadequados quando se faz necessaria uma melhor aproximagdo de um processo.
Por outro lado, os controles ndo lineares, os quais empregam modelos mais realistas e,
portanto, mais complexos, para a descricdo de processos ndo lineares, eliminam a

simplicidade associada as técnicas lineares.

O desenvolvimento de aeronaves flexiveis tem requerido a implementacgdo de leis de
controle mais sofisticadas, com o intuito de compensar efeitos de flexibilidade estrutural
(COOK et. al.,, 2011), (SHEARER, 2006). Aeronaves muito flexiveis possuem
dindmica altamente ndo linear, e leis de controle linear podem ndo extrair todo o
desempenho requerido destes avides. Este fato tem incentivado a implementacéo de leis

de controle ndo linear em avides muito flexiveis.

Existem muitas publicacbes com resultados da implementacdo de técnicas de
controle ndo linear em aeronaves flexiveis, mas, ndo foi encontrada nenhuma referéncia
com resultados de comparacfes das diferentes técnicas. E este foi o objetivo inicial
desta dissertacdo: implementar e comparar diferentes técnicas de controle em uma
aeronave flexivel. Como foi verificado que as simulacdes em aeronaves flexiveis tem
um maior custo computacional (tempo para rodar as simulagbes), foi proposto
inicialmente o uso do modelo de uma aeronave rigida para acelerar as simulagdes e 0
aprendizado em simulagdes e controle. Este modelo de aeronave rigida foi usado como
plataforma de testes para analisar aplicacédo e eficiéncia de técnicas de controle. Depois

foram usados modelos de aeronaves flexiveis.

Seguindo a ideia de estudos acerca do uso de leis de controle aplicadas as aeronaves,
pretende-se neste trabalho desenvolver um estudo detalhado, via simulagdes numéricas,
acerca do uso de leis de controle em uma aeronave rigida (Mirage I1l) e uma aeronave
flexivel modelada com a metodologia NFNS_s (Non Linear Flight Dynamics / Non
Linear Structural Dynamics, strain based formulation), NFNS_190s (SOUSA, 2013).

As aeronaves rigidas utilizam técnicas de controle geralmente lineares, como a

técnica de controle Proporcional Integrativo Derivativo (PID). Essas técnicas podem



ndo ser adequadas para aeronaves flexiveis. Aeronaves muito flexiveis possuem
dindmica altamente ndo linear, e leis de controle linear podem n&o extrair todo o
desempenho requerido destes avides. A solucdo é a implementacdo de controles ndo
lineares (SOUSA, 2013).

Uma comparacdo entre diferentes técnicas de controle aplicadas a uma aeronave
rigida e flexivel permitira uma melhor escolha da lei de controle a ser utilizada, e
também serd um incentivo para a implementagdo de técnicas de controle mais
avancadas. No presente trabalho foram utilizadas, analisadas e comparadas as seguintes
técnicas de controle: i) Proporcional Integrativo Derivativo (PID, técnica linear), ii)

Regulador Integrativo Universal (R1U), iii) Inversdo Dinamica (1D) e iv) Sliding Mode.

As simulacdes numéricas serdo efetuadas utilizando um programa comercial de
engenharia que permite simular o comportamento das aeronaves mediante a introducéo

de leis de controle.



1.1 Revisédo bibliografica

O assunto de leis de controle aplicado a aeronaves € muito extenso. Os seguintes
itens apresentam uma revisdo historica de alguns trabalhos apresentados na literatura

relacionados ao projeto de leis de controle de aeronaves.

De acordo com (STEVENS & LEWIS, 2003) o primeiro sistema de controle
automatico de voo foi criado em 1912. Era um sistema de piloto automatico feito pela
Sperry Gyroscope Company, e testado em 1914. O desenvolvimento de pilotos
automaticos permitiu que Wiley Post, em 1933, voasse ao redor do globo em menos de

oito dias.

No final da década de 1930, a teoria de controle classico comecou a se desenvolver,
e com a Segunda Guerra Mundial (1939-1945), o desenvolvimento de aeronaves

acelerou e criou a necessidade de analise de comportamento dindmico das aeronaves.

No final da década de 1940, ocorreu o surgimento dos primeiros computadores
analogicos, e em 1948, (EVANS, 1950) publicou a técnica de analise de lugar das
raizes, e comecaram a surgir analises de estabilidade de aeronaves quando controlada
pelo piloto automético. Nesta época, 0 envelope de voo das aeronaves comegou a
expandir, com varias aeronaves, como o Bell X-1, a primeira aeronave supersonica, e
outras aeronaves da familia X (DA SILVA, 2010).

Com a expansdo do envelope de voo e a importancia dos efeitos aeroelasticos,
comegaram a surgir problemas de estabilidade e controle das aeronaves, ja que havia
uma gama maior de condigdes de voo que a aeronave estava sujeita, levando a varios
acidentes (alguns catastréficos) com as aeronaves X-2 e X-3, e também potencializados
por ocorréncias de efeitos aeroelasticos até entdo desconhecidas, como divergancia,
flutter, entre outras (DA SILVA, 2010).

Nesta época, comegaram a surgir superficies de controles com atuadores hidréulicos,
devido ao aumento das cargas aerodindmicas que surgiram com o maior desempenho e
tamanho de aeronaves, possibilitando a implementacdo de aumento artificial de
estabilidade, utilizando sinal vindo dos sensores de velocidades angulares, que
alimentavam os atuadores das superficies de comando, alterando os modos naturais da
aeronave, e também possibilitaram o surgimento de pilotos automéaticos mais complexos

(OGATA, 2010). Porém ha aeronaves sem atuadores hidraulicos, e que usam piloto



automatico, mesmo para superficies de controle ndo atuadas hidraulica ou eletricamente.
O desenvolvimento de transmissdo de comandos do piloto por sinais elétricos em fios
elétricos permitiu a utilizacdo de mais funcionalidades para o controle de voo

(tecnologia Fly By Wire).

Com relacdo a aplicacdo de leis de controle em aeronaves flexiveis, ha diferentes

técnicas de controle disponiveis na literatura.

Mclean (1978) utiliza controle 6timo e teoria algébrica de controle por modelo de
referéncia para suprimir os efeitos de turbuléncia na dindmica de voo e na resposta

estrutural de um avido flexivel.

Kubika et al. (1995), usam as técnicas de controle 6timo e eigenstructure
assignement em uma otimizacdo com vinculos para estabilizar modos rigidos e flexiveis

da aeronave e para aumentar a robustez paramétrica.

Uma metodologia de controle robusta baseada em programacdo quadratica é

aplicada no projeto de leis de controle de uma aeronave (LIVET et al., 1995).

No trabalho de Joshi & Kelkar (1996), técnicas de controle robusto tipo LQG sdo

usadas para controlar a dinamica linear de um avido sujeito a efeitos aeroelasticos.

Lavretzky & Henderson (1999), usaram a técnica de redes neurais artificiais é usada

para projetar a lei de controle de uma aeronave flexivel.

Apresentada por Gregory (1999), a aplicacdo de controle ndo linear por inversdo
dindmica para o controle da dindmica longitudinal de grandes avides flexiveis. A
mesma autora apresenta uma tentativa inicial de estabelecer resultados de estabilidade

global com o controle de avides flexiveis através da técnica de inversdo dinamica.

Edwards et al. (2000), usam a técnica de controle por modos deslizantes para

controlar a dindmica de um avido flexivel.

Um sistema de aumento de controle da dindmica lateral de uma aeronave flexivel

com a técnica de sintese H, foi desenvolvido por Alazard (2002).

Uma técnica de otimizacdo non-smoth € usada para definir os ganhos do controlador

da dindmica lateral de um avido em Simdes et al. (2009).

Henriquez (2011) usou a técnica de backstepping para controlar a dindmica de voo

de uma aeronave flexivel.



Em Da Silva (2012), foi utilizada técnicas de controle ndo linear 6timo quadratico
com realimentacdo de saida e redes neurais para garantir que a dindmica de um avido
flexivel rastreasse a dindmica do mesmo avido, mas com alta rigidez estrutural. Este
avido, com modelo de corpo rigido € o modelo de referéncia que o avido flexivel deve

rastrear.

J& Sousa & Paglione (2012) desenvolveram uma proposicdo dos valores de graus
relativos de parametros da dindmica de voo comumente controlados, utilizando o
regulador integrativo universal para controlar uma aeronave rigida e os resultados
obtidos demonstraram a eficacia e robustez da lei de controle projetada. Sousa (2013)

aplicou a mesma técnica no controle de um avido muito flexivel.

De todos os trabalhos citados, apresentam leis de controle aplicadas, porém néo

apresentam uma comparacao entre leis de controle aplicadas a aeronaves flexiveis.

Um dos objetivos desta dissertacdo € implementar e comparar as diferentes técnicas
de leis de controle para aprimorar melhor a decisdo de qual técnica escolher. Esta
comparacdo é feita através da andlise de resultados de simulacfes feitas em uma
aeronave rigida (Mirage I1l) e uma aeronave NFNS_s (Non Linear Flight Dynamics /

Non Linear Structural Dynamics, strain based formulation) (NFNS_190s).

O foco do trabalho é o controle da aeronave flexivel, mas devido as simulagdes
efetuadas serem muito lentas, para acelerar a familiarizacdo e implementacdo, foi usado
primeiro a aeronave rigida (Mirage 111), e ap6s os resultados foram implementados em

aeronaves flexiveis, sdo elas: a aeronave B1 (apéndice A) e a aeronave NFNS_190s.

1.2 Objetivos

O objetivo geral deste trabalho € aplicar e analisar técnicas de controle em uma
aeronave rigida e uma aeronave flexivel e comparar os resultados das diferentes técnicas

de controle para aprimorar melhor a decisdo de qual técnica escolher.
O objetivo geral pode ser dividido em alguns objetivos especificos:

e Estudar detalhadamente a aplicabilidade de diferentes técnicas de controle ndo

linear;



e Estudar detalhadamente a aplicabilidade de técnicas de controle lineares e ndo
lineares em aeronaves rigidas e/ou flexiveis;

e Realizar simulacdes numéricas para verificar o comportamento das aeronaves
Mirage 111 e NFNS_190s quando controladas pelas leis de controle avaliadas;

e Comparar os resultados das diferentes técnicas de controle utilizadas.

1.3 Desafios cientificos

Os desafios cientificos encontrados para a realizacao deste trabalho foram:

e Entendimento das leis de controle;

e Implementacdo das leis de controle;

e Obtencéo das equacdes da lei de controle por inversao dinamica;
e Obtencéo dos graus relativos;

e Obtencédo dos ganhos.

1.4 Estrutura da dissertacao

O presente trabalho esta segmentado em seis capitulos, finalizando com as
referéncias bibliograficas. A seguir sdo apresentados os assuntos relacionados a cada

capitulo.

No Capitulo 1, apresentou-se uma introducdo sobre o assunto da pesquisa, uma
revisao bibliografica sobre as principais pesquisas na area, foi proposto os objetivos
para o desenvolvimento desta pesquisa e por Gltimo os desafios cientificos encontrados

pela autora.

No Capitulo 2, apresentam-se 0s principais conceitos de voo, sistemas de eixos e
graus de liberdade. Exibe-se a descricdo dos dois tipos de aeronaves utilizadas como

modelo neste trabalho, detalhando suas equagdes de movimento.

No Capitulo 3, apresentam-se informacdes que podem ser analisadas nas simulagdes
numéricas, como trimabilidade, equilibrio e establidade, autoridade de controle e

qualidades de voo.



No Capitulo 4, serdo expostas as teorias de controle utilizadas neste trabalho. Inicia-
se apresentando o problema que deu embasamento para esta pesquisa, faz-se uma
apresentacdo das simulagdes de voo aplicando as leis de controle no Mirage Ill e no
NFNS_190s com os resultados, visando demonstrar detalhadamente quais parametros

foram utilizados e quais foram as respostas das aeronaves.
No Capitulo 5, fez-se uma comparacéo entre as técnicas de controle utilizadas.

No Capitulo 6, as conclusdes e sugestdes para trabalhos futuros sdo apresentados

com o intuito de finalizar esta pesquisa.



2 CONCEITOS FUNDAMENTAIS DE VOO

De acordo com Etkin (1996), a dinamica de voo lida com o estudo da dinamica da
aeronave em torno do centro de gravidade. Uma aeronave € considerada como um corpo
rigido e ela envolve o estudo da sua dindmica e da estabilidade estatica, resposta da
aeronave as perturbacbes externas e atuacdo das superficies de controle e também
andlise de qualidades de voo. Serdo introduzidos a seguir alguns conceitos necessarios

para o estudo da dindmica de voo.

2.1 Sistema de eixos e graus de liberdade

Segundo Etkin (1996), em dinamica de voo geralmente usa-se quatro sistemas de
eixos de referéncia, sdo eles: i) sistemas de eixos do corpo (body-axis), ii) sistema de
eixos aerodinamico (wind-axis), iii) sistemas de eixos de estabilidade (stability axis) e
iv) sistema de eixos da terra (inercial). Na Figura 2.1 estd representado o sistema de

eixos do corpo de uma aeronave.
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Figura 2.1 — Sistema de eixos do corpo (origem no centro de massa). Adaptado de
Lewis & Stevens (1992).

O sistema de eixos do corpo possui 0 eixo x orientado com o eixo longitudinal da
aeronave, que esta associado ao movimento em torno do eixo horizontal, seu sentido é
pra frente da aeronave. O eixo y é orientado com o eixo lateral ou transversal da
aeronave, perpendicular ao eixo x apontando para a asa direita. E eixo z é orientado com
o eixo vertical da aeronave, ¢ perpendicular aos eixos x e y apontando para “baixo” em
relacdo ao referencial fixo da aeronave. Este € o sistema de eixos usado na mecénica de

voo tradicional.

Sempre que uma aeronave muda sua atitude em voo, ela tem que girar sobre um ou

mais dos seus trés eixos.

O movimento em torno do eixo longitudinal é chamado rolamento, aquele em torno
do eixo lateral é chamado arfagem, e finalmente, 0 movimento de uma aeronave, em

torno do eixo vertical € chamado guinada.

Rolamento, arfagem e guinada, movimentos de uma aeronave em torno dos eixos
longitudinal, lateral e vertical sdo controlados por trés superficies de controle, no qual é
demonstrado na Figura 2.2.

11



Na vista A da Figura 2.2 representa o controle de rolamento no qual é produzido
pelos ailerons, os quais estdo localizados no bordo de fuga das asas, ou seja, uma

deflexdo assimétrica dos ailerons esquerdo e direito produz movimento de rolamento.

Na vista B da Figura 2.2 representa a arfagem, ela é comandada pelos profundores,
na parte traseira do estabilizador horizontal, ou seja, uma deflexdo de profundor produz
movimento de arfagem, isto €, empinar o nariz da aeronave para cima (momento

positivo) ou abaixar o nariz da aeronave (momento negativo).

Na vista C da Figura 2.2 representa 0 movimento de guinada (controle direcional),
ele é comandado pelo leme de direcdo, na parte traseira do conjunto vertical da
empenagem, ou seja, uma deflexdo de leme produz movimento de guinada, isto é, leme
direcionado para a esquerda, 0 avido vira para a esquerda, leme direcionado para a

direita, o avido vira para a direita.

Por ultimo, um comando de manete produz variacao da tracdo das turbinas.

12
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Figura 2.2 — Movimentos de uma aeronave sobre seus eixos. Adaptado de Homa (2013).

O sistema de eixos 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 relagéo ao ar. E obtido rotacionando o eixo de estabilidade de um angulo

B (angulo de derrapagem) em torno do eixo z.
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O sistema de eixo inercial tem a Terra como referéncia, eixo z apontando para o
centro da Terra, eixos X e y perpendiculares a z e entre si, eixo x apontando para o norte
e eixo y para o leste. (SOUSA, 2013).

Além do angulo do vento relativo a aeronave, também é necessario obter os angulos
da aeronave em relacdo a Terra, ja que a forca peso resultante atua sempre com uma
direcdo e sentido em relacdo a Terra. As componentes da for¢a peso impdem

aceleracOes na aeronave, nos eixos X, y € z.

A cinemética da aeronave é definida pelo vetor posicdo da aeronave e pela
orientacdo da aeronave em relacdo a terra é definida pelo vetor com os angulos de
Euler, ¢ , 6 e y. Esses trés angulos sdo encontrados apds sucessivas rotacdes da
orientacdo da aeronave, feitas em ordem, e representam, respectivamente, ¢ angulo de
rolamento, 6 angulo de atitude ¢ 1 &ngulo de direcdo da aeronave (angulo de guinada ou
de proa) conforme mostra a Figura 2.3. As variacdes destes angulos apresentam relagédo
com as velocidades angulares da aeronave, nas quais sdo, p, no eixo X, g, o eixoy e r,
no eixo z (SOUSA, 2013).

Figura 2.3 — Representacao dos angulos de Euler. Retirado de Wikipédia
(https://pt.wikipedia.org/wiki/%C3%82ngulos_de_Euler#/media/File:Plane.svg).
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A aeronave possui seis graus de liberdade, dentre eles, trés velocidades lineares, u, v
e W, nos eixos X, y e z do corpo, respectivamente, e trés velocidades angulares, nas
quais, p (velocidade ou taxa de rolamento, ou ainda rotacéo), q (velocidade ou taxa de
arfagem) e r (velocidade ou taxa de guinada) em torno dos eixos X, y € z do corpo,

respectivamente.

2.2 Equacgdes de movimento

Seréo apresentadas as equacOes de forcas e momentos que permitem sua insergdo no
modelo matemético. Por fim, serdo apresentadas as caracteristicas fisicas e 0s

parametros das aeronaves.

No Capitulo 5 as leis de controle estudadas serdo aplicadas nestas aeronaves.

2.2.1 Aeronave de asa rigida (Mirage I11)

O Mirage Il é um modelo de aeronave de asa fixa e rigida, este modelo foi
escolhido pela autora, devido ao fato de ter sido bastante estudado e a sua dindmica esta

disponivel na literatura.

Segundo Etkin (1996) as equacdes do movimento de uma aeronave de asa fixa
rigida sdo obtidas através da aplicacdo da segunda lei de Newton, generalizada para

movimentos lineares e angulares segundo as Equagdes (2.1) e (2.2):

Fp=—" (2.1)
m _ d(Iw) 2.2)

onde:
Fr : forca externa resultante do corpo;

F, : forgca externa resultante em relagdo ao eixo x do corpo;
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F, : forga externa resultante em relagdo ao eixo y do corpo;
F, : forga externa resultante em relagdo ao eixo z do corpo;
v : vetor velocidade do corpo;

WR : momento externo resultante do corpo;

o : vetor velocidade angular do corpo.

Aplicando a Equacdo (2.1) em cada eixo da aeronave, podem-se obter as equacdes

abaixo relativas as velocidades lineares da aeronave:

u=rv—qw — gsen(6)+X/m (2.3)
v = —ru+ pw + gsen(0) cos(p) +Y/m (2.4)
W = qu —pv + gcos(6) cos(p) + Z/m (2.5)
onde:

g : aceleracdo gravitacional;
m : massa total da aeronave;
X : forga externa resultante no eixo x do corpo;
Y : forga externa resultante no eixo y do corpo;

Z : forga externa resultante no eixo z do corpo.

Segundo Lewis e Stevens (1992), aplicando a equacédo (2.2) em cada eixo da

aeronave, podem-se obter as equacdes das velocidades angulares da aeronave como

segue:

p = (.7 + c,p)q + 3L + 4N (2.6)
g = cspr — cg(p? —12) + ;M (2.7)
W = qu —pv + gcos(0) cos(p) +Z/m (2.8)
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onde:

L : momento externo resultante no eixo x do corpo (é utilizada uma barra porque a

maioria das bibliografias traz L como forca de sustentacéo);
M : momento externo resultante no eixo y do corpo;

N : momento externo resultante no eixo z do corpo.

Estes momentos surgem do carregamento das forgas aerodinamicas com relagdo ao
centro de gravidade (CG) da aeronave e do proprio momento que o0s elementos
aerodinamicos geram (LEWIS & STEVENS, 1992). Ainda segundo o autor, as
constantes ¢; , ¢ , ¢3,¢C4,Cs, Cq, C7, Cg € Co Podem ser expressas em funcdo dos

momentos de inércia da aeronave como segue:

r=1nl,-12 (2.9)
_ —_J2
¢ = o (2.10)
¢ = (2.11)
;=2 (2.12)
Ch="2 (2.13)
Cs = % (2.14)
Co =22 (2.15)
y
1
¢, == (2.16)
Iy
_ 2
cg = M (2.17)
cg == (2.18)
onde:

I, : momento de inércia de massa em torno do eixo x do corpo;

I, : momento de inércia de massa em torno do eixo y do corpo;
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I, : momento de inércia de massa em torno do eixo z do corpo;

I, : produto de inércia de massa com relagéo aos €ixos X e z do corpo.

Além das equagbes (2.3) a (2.8), as forcas aerodindmicas e a geometria que

permitem obter todas as informagdes da dindmica geral da aeronave com relagéo ao

préprio eixo de coordenadas, hd também, de acordo com Etkin (1996), as equacbes que

calculam os angulos da aeronave e a posi¢do dela no espaco em relagéo ao eixo inercial,

isto é, com relagdo a um ponto fixo na Terra, apresentadas nas equacdes seguintes:

¢ =p + tan(0) [gsen(p) + rcos(¢)]

6 = qcos(p) — rpsen(p)

l/.) __gsen(@)+rcos(p)
- cos(6)

X =

ucos(0) cos(y) + v[— cos(¢) sen(y) + sen(¢p)sen(8) cos(YP)] +

w(sen(¢@)sen(y) + cos(¢) sen(8) cos(Y)]

y =

ucos(0)sen(y) + v[cos(p) cos(p) + sin(¢p) sen(6)sen(P)] +
w([—sen(@) cos(y) + cos(¢) sen(6)sen(y)]

h = usen(6) — vsen(¢p) cos(8) — wcos(¢) cos(6)

onde:
x : deslocamento horizontal no eixo x inercial;
y : deslocamento horizontal no eixo y inercial;

h : altitude da aeronave (deslocamento no eixo -z inercial).

(2.19)
(2.20)

(2.21)

(2.22)

(2.23)
(2.24)

Segundo Etkin (1996) as forcas aerodinamicas externas da aeronave Sdo as

seguintes: i) arrasto (D), ii) sustentacdo (L) e iii) forca lateral (F,,). Essas forgas sdo

exemplificadas na Figura 2.4.
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Figura 2.4 — Forcas aerodinamicas externas em um voo simétrico. Retirado de Etkin
(1996).

Na Figura 2.4, V ¢ o vetor velocidade resultante, fazendo um angulo o (angulo de
ataque) com o eixo x do corpo e W é a forca peso. Vale lembrar que na Figura 2.5 ndo
esta representada a forca lateral, pois 0 voo € simétrico e esta é perpendicular ao plano
da figura. Além disso, ndo foi representada a tracdo da turbina, que, para um voo

equilibrado, deve contribuir para a diminuicdo do arrasto.

As forgas externas podem ser expressas pelas equagdes (ETKIN, 1996):

2
L =2%5C,(a,q,in, 8, Mach, ...) (2.25)
_ oVt ;
D = > SCy(Cp,B,in, 8., Mach, ...) (2.26)
_ PV
Fya - TSCya(,B; p; r, Sa, 51'1 ) (227)
onde:

p : massa especifica do ar;
Vr : norma euclidiana do vetor velocidade resultante V;
S : &rea equivalente da adimensionalizacao dos esforgos;

C.. : coeficiente de sustentacéo total da aeronave;
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Cp : coeficiente de arrasto total da aeronave;

Cy, : coeficiente de forga lateral total da aeronave;
i, : angulo de montagem do estabilizador horizontal;
d. . deflexdo do profundor (elevator);

d, . deflexdo assimétrica dos ailerons;

9, : deflex@o do leme (rudder);

Mach : nimero de Mach (V1/Vgom)-

De forma anéaloga, os momentos aerodindmicos sdo chamados de momento de
rolamento (L), momento de arfagem (M) e momento de guinada (N), e estdo expressos

nas equacoes:

_ 2

L =2LSbC(B.p.T, 80,6, ) (2.28)
= PV g v

M = > ScCp(a,a,q,ip, 8., Mach, ...) (2.29)

N =22 sbC. (8,7, 8,6, ..) 2.30
- 2 n ,p,T', arVry ( )

onde:

b : envergadura;

¢ : corda média aerodinamica;

C, : coeficiente de momento de rolamento total da aeronave;
C,, : coeficiente de momento de arfagem total da aeronave;

C,, : coeficiente de momento de guinada total da aeronave.

As forcas e momentos resultantes dependem de muitas variaveis, entre eles
profundor (8.), aileron (3,) e leme (5,). Estes dispositivos também sdo chamados de

superficie de controle e sdo utilizados para que a aeronave efetue um movimento
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qualquer desejado, dentro de suas limitagcbes. E um comando (sinal de controle) de

manete (8,) produz variacao da tracdo das turbinas.

O vetor de comando C = {5, 5, 0, 5,} € 0 vetor que contém as deflexdes das

superficies podendo ser de origem humana ou de um sistema de controle.

Vale ressaltar que a “deflexdo de manete”, (3,), € uma grandeza adimensional que
mede a porcentagem da poténcia do motor que estd sendo utilizada, isto é, assume
valores entre 0 e 1, onde O corresponde ao motor desligado (ou sé produzindo poténcia
de atrito) e 1 corresponde ao motor na condicdo maxima de operacdo, dispensando a

maior poténcia.

Para o célculo das forcas e momentos, que estdo apresentadas nas Equacbes 2.25 a
2.30, é necessario determinar os coeficientes adimensionais, que podem ser obtidos com
aproximacdes analiticas seguidas de ensaios para determinacdo experimental, eles

podem ser escritos em formas de tabelas ou de derivadas de estabilidade e de controle.

As equacOes obtidas analiticamente sdo demasiadamente minuciosas e podem ser
utilizadas na prética apesar de ndo serem lineares, j& é conhecimento adquirido e usado
na indastria. Linearizacdo sdo feitas para ajudar o time de controle de voo, que
desenvolve leis de controle, normalmente linearizadas em torno de um ponto de

equilibrio.

As equacOes a seguir, retiradas de Sousa (2013), permitem o calculo dos
coeficientes adimensionais em funcdo de outros coeficientes, sendo possivel o calculo

das forcas e momentos da aeronave.

Cyq = CypB + Cys 6, + Cys. 84 (2.31)
€1 = Cio + Cua@ + Cis, 80 + 22 (2.32)
Cp = Cpo + kpCP (2.33)
Cy = —cos(a) cos(f) Cp — cos(a) sen(f)Cyq + sen(a)C,, (2.34)
Cy = —sen(B)Cp + cos(f)Cyq (2.35)
C, = —sen(a) cos(B) Cp — sen(a)sen(f)C,q — cos(a)C,, (2.36)
Cm = Cmo + Cna@ + 22+ g, 8, (2.37)
Cp = CopB + C’;—’;” + 24 Cos, By + Cns, O (2.38)
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Clpp + Cer
Vr Vr

Cl = Clﬁﬁ + + Clgr(sr + Cl(ga(sa (239)
onde:
C,p : taxa de variagdo de C,, com relagdo a f3;

Cys, : taxa de variagdo de Cy, com relagdo a o,

yop -

Cys, - taxa de variagdo de C,, com relagdo a d,;

¥3 -
Cy : constante fixa (termo independente) de Cy ;
C., : taxa de variacdo de C; com relacéo a a;

: taxa de variacdo de C; com relacdo a d,;
Cy, : taxa de variagdo de C, com relagdo a q/VT;
Cpo : constante fixa (termo independente) de Cp;

kp : constante de proporcionalidade entre Cp, e C3;
C, : coeficiente adimensional da forga externa com relagéo ao eixo x aerodindmico;

C, : coeficiente adimensional da forga externa com relacéo ao eixo y aerodinamico;

y

C, : coeficiente adimensional da forca externa com relagdo ao eixo z aerodinamico;
C,o - constante fixa (termo independente) de C,;

C,nq - taxa de variacdo de C,, com relacdo a a;

: P RN«
Cpnq : taxa de variagdo de C,, com relagdo a /VT’
Cins, - taxa de variacao de C,,, com relagdo a d.;
C, : taxa de variagdo de C, com relagdo a f;

: P s D/ .
C,, : taxa de variagdo de C, com relagdo a /VT’
C,, : taxa de variacdo de C, com relagdo a r/VT;
C,s, : taxa de variagéo de C, com relagdo a o,

C,s, - taxa de variagdo de C,, com relagdo a d,;
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Cyp : taxa de variagdo de C; com relagdo a f;

C, : taxa de variagdo de C; com relagdo a p/VT;
C;, : taxa de variagdo de C; com relagdo at /VT;
Cy5, - taxa de variacdo de C; com relagéo a o,

Cy5, : taxa de variagdo de C; com relagdo a d,.

Estes coeficientes sdo definidos empiricamente, possivelmente através de ensaios

em tanel de vento. A forca da tracdo da turbina pode ser calculada através de:

np
F=nF,. (pi) (2.40)

onde:
F,..x : forca de tracdo estatica ao nivel do mar;
p : massa especifica do ar nas condi¢des atmosféricas da aeronave;

P, - Massa especifica do ar ao nivel do mar;
n, : coeficiente propulsivo com relagdo a p.

Dessa maneira, as forgas externas e momentos, no sistema de eixos aerodinamicos

podem ser calculados, utilizando:

E, = F; cos(a) + %SC,C (2.41)
F, =225, (2.42)
E, = —F;sen(a) + pTV%SCZ (2.43)
L=2%s1c, (2.44)
M =24 s1c,, (2.45)
N =2Lsic, (2.46)
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As equacbes 2.31 a 2.39 serdo utilizadas de maneira a fornecer o modelo

matematico da aeronave nas simulac@es que serdo realizadas no dominio do tempo.

2.2.2 Aeronave de asa flexivel (NFNS_190s)

A aeronave com a metodologia NFNS_s (NFNS_190s) possui geometria semelhante
ao avido Embraer-190 e sua dindmica foi tirada de (SOUSA, 2013) a partir dos dados
fornecidos por (DA SILVA, 2012), (DA SILVA; PAGLIONE, 2010), (DA SILVA,
2010). Os dados de entrada (geometria, distribuicdo de massa, coeficientes
aerodinamicos) da referéncia (SOUSA, 2013), a partir das referéncias (DA SILVA,
2012), (DA SILVA; PAGLIONE, 2010) foram usados.

A deducdo das equagcOes de movimento requer o conhecimento das energias
cinéticas potencial de um elemento de massa arbitraria do corpo. E os valores destas
energias requerem por sua vez, o valor da posicdo deste elemento de massa pdV.
(Figura 2.5).

Z
Figura 2.5 — Posicao do elemento de massa. Retirado de WASZAK & SCHMIDT

(1988).

No sistema de eixos apresentado na Figura 2.5, o eixo do sistema inercial X aponta

para a frente, o eixo Y é perpendicular ao eixo X e aponta para a direita, e 0 eixo Z é
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perpendicular aos eixos X e Y, e aponta para baixo. Esta orientacdo do sistema de eixos
¢ comumente usada na disciplina de dindmica de voo cl&ssica. Mesma orientacdo €
definida para o sistema de eixos do corpo oxyz, em que o eixo X (do corpo) é

coincidente com o eixo da fuselagem e aponta para a frente.

A posicdo R do elemento de massa pdV com relacdo a um referencial inercial (a

terra) é dado por:

=e]}

Il
O:Ul
+
=

(2.47)
onde:

R,: posicédo do sistema de eixos local oxyz com relacdo ao sistema inercial oxyz.

p. posicdo do elemento de massa pdV com relacdo a um sistema local oxyz.

A energia cinética do corpo é definida em (WASZAK & SCHMIDT, 1988) como:

T=1( R 4R gy (2.48)

A energia potencial é composta pela energia potencial gravitacional e pela energia
potencial elastica. A energia potencial gravitacional é definida em (WASZAK &
SCHMIDT, 1988) como:

Uy = — f, §.(Ro + B)pdV (2.49)

Onde g é o vetor aceleracdo da gravidade, que é assumido uniforme ao longo do

corpo e o sistema de eixos inercial é ligado a terra.

A energia potencial elastica ou energia de deformacao elastica € o trabalho feito na

estrutura quando esta sofre deformacdes.
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Consideragéo o vetor posi¢cdo p(x,y,z) como a soma do vetor posi¢do p, (x,y,z) do
elemento de massa ndo deformado mais seu deslocamento devido a deformacéo

P 4(X.y,Z,t), obtém-se a expressdo da energia potencial elastica:

U, =154 3 hay (2.50)

27V §t?

Uma vez conhecidas as energias cinética e potencial, podem ser definidas as

equacOes de movimento.

As equacOGes de movimento sdo obtidas a partir do principio de Hamilton
(BRANDAO, 1997). As equagdes de movimento relacionadas a dindmica de voo e a

dindmica estrutural sdo obtidas (SU, 2008):

vy a1 cllal 1% 1T = [&s) 251
Ou

Mpg. & + Mpg. B + Cpp. € + Crg. B + Kpp.€ = Rp (2.52)

Mgp. & + Mgg. B + Cgr. € + Cpp. B = Ry (2.53)

onde:

Mgk , Mgg , Mpr , Mpg: componentes da matriz de massa generalizada;
Rg: componente do vetor de forga generalizada;

Rg: componente do vetor de forga generalizada.

Em Ribeiro (2012), e neste trabalho foi usado angulos de Euler para definir a
orientacdo do avido. A motivacdo para isso é que, muitos avides flexiveis que tem sido
desenvolvidos ndo realizardo manobras nas quais 0 angulo de atitude chegue perto de 90

graus. Com isso ndo ocorrerd problemas numéricos devido a este angulo de atitude.
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Além disso, o uso de angulos de Euler ja ¢ muito usado na metodologia NFLS e na
dindmica de voo tradicional. Toda mudanga que aproxime a metodologia NFNS_s da
dindmica de voo cléssica serd certamente bem vida por todos o0s que ja estdo

familiarizados com a dindmica de voo classica.

¢ = p + tan(8) (gsen(¢p) — rcos(¢)) (2.54)
6 = gcos(¢) + rsen(¢) (2.55)
P = (gsen(¢) — rcos(¢))/cos(6) (2.56)

As equacdes da posicdo da aeronave em relacdo ao sistema de eixos inercial séo

escritas como:

H = Usen(6) — Vcos(8)sen(¢p) — Wcos(0)cos(¢) (2.57)

Derivadas das coordenadas de posic¢édo do avido:

py = Ucos(08) cos(Y) + V(— cos(¢) sen(y) + sen(¢p)sen(8) cos(y) —

W (sen(¢p)sen(y) + cos(¢) sen(8)cos(¥)) (2.58)
Pe =

Ucos(0)sen(y) + V(cos(¢p) cos(y) + sen(¢p)sen(8)sen(yp) —

W (—sen(¢) cos(Y) + cos(¢) sen(8)sen(y)) (2.59)

Na metodologia NFNS_s, as coordenadas generalizdas de corpo rigido séo escritas
em uma ordem diferente da usada na metodologia NFLS. A motivacdo para isso € o fato
do eixo x na metodologia NFNS _s corresponder ao eixo y da metodologia NFLS e vice-

versa.

B=[vuwaqpr] (2.60)

27



O conjunto completo das equacdes de movimento na metodologia NFNS_ s €

apresentado nas Equacdes 2.61 a 2.68.

Mpp. & + Mpg. B + Cpp. € + Crg. B + Kpp.€ = Ry (2.61)
Mgp. & + Mgg. B + Cgr. € + Cpp. S = Rp (2.62)
¢ = p + tan(8) (gsen(¢p) — rcos(¢)) (2.63)
6 = gcos(¢) + rsen(¢) (2.64)
¥ = (gsen($) — rcos($))/cos(6) (2.65)
H = Usen(0) — Vcos(8)sen(¢p) — Wcos(8)cos(¢) (2.66)

Py = Ucos(0) cos(Y) + V(- cos(¢p) sen(y) + sen(¢p)sen(6) cos(Y) —

W (sen(¢p)sen(y) + cos(¢) sen(6)cos()) (2.67)
Pe =

Ucos(6)sen(y) + V(cos(¢p) cos(y) + sen(¢p)sen(8)sen(yp) —

W (—sen(¢) cos(Y) + cos(¢) sen(8)sen(y)) (2.68)

Segundo Sousa (2013), a metolodogia NFNS_s ndo cobra as hip6teses de pequenas
deformacdes, das deformac6es e suas derivadas serem colineares ndo foram necessarias
durante a deducdo das equacBes de movimento. H& acoplamento inercial entre as
coordenadas generalizadas do corpo rigido e da dindmica estrutural. Por estas razdes, se
o modelo estrutural da metodologia NFNS_s é suficientemente representativo da
aeronave analisada. A desvantagem da metodologia NFNS s é o maior custo
computacional exigido para rodar as simulag¢6es de voo. Por maior custo computacional,
entende-se recursos computacionais como memoria RAM usada durante as simulaces e

também tempo para rodar as simulagdes.

As superficies de controle do Mirage Il e do NFNS_190s s&o profundor, aileron e
leme, i) deflexdo do profundor produz movimento de arfagem, ii) deflexdo assimétrica
dos ailerons esquerdo e direito produz movimento de rotacdo, iii) deflexdo de leme
produz movimento de guinada e iv) comando de manete produz variacdo da tracdo nas

turbinas.
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Utiliza-se as superficies de controle no Mirage 111 e no NFNS_190s: i) profundor:
controla a taxa de arfagem, o angulo de ataque, o angulo de atitude e a velocidade, ii)
ailerons: controla o angulo de rolamento e o angulo de atitude, iii) leme: controla a taxa

de guinada e iv) manete (sinal de controle): controla a altitude.
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3 INFORMAGOES QUE PODEM SER
ANALISADAS NAS SIMULAGOES NUMERICAS

Nas simulagGes numéricas efetuadas no Capitulo 4 pode-se analisar informacGes de
trimabilidade, estabilidade, autoridade de controle e qualidades de voo. Ha possibilidade

de utilizar controle automatico para auxiliar o piloto e melhorar as qualidades de voo.

3.1 Trimabilidade

Trimabilidade é a caracterisitica que permite analisar a capacidade da aeronave
manter uma condi¢do de equilibrio, que ocorre quando a forca e 0 momento resultante
em torno do centro de gravidade sdo nulos. Se uma aeronave ndo consegue manter uma
condicdo de equilibrio, 0 voo ndo sera possivel nesta condicdo. Exemplo de condicdo de
equilibrio é o voo de uma aeronave em uma altitude e velocidade pre-definidas
(SOUSA, 2013).

3.2 Equilibrio e estabilidade

Um corpo estd em equilibrio quando estd em repouso, por exemplo, a aeronave
parada no solo, ou em movimento retilineo uniforme, como exemplo, o equilibrio de
uma aeronave em voo. O estado de equilibrio ndo pode apresentar rotagédo, devido a
definicdo de forcas e momentos, como as forgas aerodindmicas sdo dependentes da
orientacdo da aeronave com relacdo a sua trajetéria, e como a forca aerodindmica

(sustentacé@o) deve compensar 0 peso.

Um avido pode continuar em movimento retilineo sem aceleracdo, ou seja em
equilibrio, apenas quando a forca externa resultante e 0 momento resultante em torno do

centro de gravidade forem nulos.

Segundo Nelson (1989), o equilibrio pode ser estavel, instdvel ou neutro, i)

equiliibrio estavel € quando ao sofrer uma perturbacdo em um de seus graus de
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liberdade, o sistema tende a retornar a posicdo inicial sem auxilio de comandos, apds ser
retirada a perturbacdo, é a condicdo desejavel, ii) equilibrio instvel é quando ao sofrer
uma pequena perturbagdo em um dos seus graus de liberdade, o sistema tende a afarstar-
se cada vez mais da posicao inicial, ou seja, 0 sistema ndo volta a posicao inicial apds
ser retirada a perturbacdo e iii) equilibrio neutro é quando apds sofrer uma pequena
perturbacdo em um dos seus graus de liberdade, o sistema se mantém na nova posi¢ao

apos ser retirada a perturbacao.

Uma aeroanve deve ter estabilidade suficiente para manter uma trajetéria de voo e
se recuperar da acdo das diversas forcas. Estabilidade é a propriedade que diz que a
aeronave ou sistema voltara a condicdo inicial de equilibrio, quando for perturbada e
quando for retirada a perturbacdo. Estabilidade é uma propriedade do ponto de

equilibrio do sistema analisado.

A estabilidade afeta as qualidades de voo, e por sua vez, a capacidade da aeronave
cumprir a missdo. Por este motivo deve ser analisada. Além disso, requisitos de

certificagdo cobram niveis minimos de estabilidade para a aeronave.

A Figura 3.1 ilustra os trés tipos de equilibrio citados acima.

9,
T

Estavel Instavel Neutro
Figura 3.1 — Tipos de equilibrio. Adaptado de Pereira (2015).

A estabilidade estatica apresenta a tendéncia inicial da aeronave apds sofrer uma
perturbacdo. Uma aeronave em equilibrio ndo sofre aceleracdo e mantém um voo em
condigdo uniforme. Uma rajada de vento ou uma deflexdo dos controles alteram o
equilibrio e a aeronave sofre uma aceleracdo, devido ao desbalanceamento dos

momentos ou das forgas.
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Existem trés tipos de estabilidade estatica, i) estabilidade estatica positiva: quando o
objeto que sofre a perturbacdo tende a retornar ao equilibrio, ii) estabilidade estatica
negativa (instabilidade estética): quando o objeto que sofre a perturbacdo tende a
continuar na direcéo do disturbio e iii) estabilidade estatica neutra: quando o objeto que
sofre a perturbacdo ndo tem tendéncia a retornar, ou a continuar na direcdo de
deslocamento, porém permanece em equilibrio na dire¢cdo do distdrbio (NELSON,
1989).

Segundo Nelson (1989), enquanto a estabilidade estatica trata da tendéncia de um
corpo deslocado retornar ao equilibrio, a estabilidade dindmica diz respeito ao
movimento que resulta com o tempo. Se um objeto sofre um distarbio em relagdo ao seu
equilibrio, o tempo de movimento resultante define a estabilidade dindmica do objeto. A
estabilidade pode ser estatica ou dindmica. O ponto de equilibrio pode ser estavel com

relacdo a um grau de liberdade e instavel com relacéo a outro.

O avido é: i) estaticamente estavel se tende a voltar ao equilibrio, ii) estaticamente
instavel se tende a afastar-se do equilibrio ou iii) estaticamente indiferente se ndo

apresenta essas tendéncias.

Evidentemente um avido deve ser estaticamente estavel para ser facilmente
controlavel. Entretanto, isso ndo € suficiente, porque um avido estaticamente estavel
pode ainda ter trés diferentes tipos de comportamento quando afastado da condicdo de
equilibrio: i) o avido é dinamicamente estavel se tende a voltar ao equilibrio e logo se
estabiliza com poucas ou quase nenhuma oscilacdo, ii) dinamicamente instavel tenta
voltar ao equilibrio com exagerado impeto e as oscilagdes crescem cada vez mais e iii)
dinamicamente indiferente se tenta voltar ao equilibrio, mas sempre o ultrapassa e entra

numa oscilacdo permanente (NELSON, 1989).

A estabilidade dindmica avalia 0 comportamento do sistema ao longo do tempo.
Vale ressaltar que, instabilidade estatica implica em instabilidade dinamica, logo,
estabilidade dindmica implica em estabilidade estatica. Estabilidade estatica ndo garante

estabilidade dindmica. As Figuras 3.2 e 3.3 ilustram alguns tipos de estabilidade.
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Resposta do degrau
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Figura 3.2 — Sistema estaticamente estavel e dinamicamente instavel. Adaptado de
Pereira (2015).

Na Figura 3.2 o sistema tende a voltar ao equilibrio, porém com exagerado impeto e

as oscilagdes crescem cada vez mais.

Resposta do degrau

Amplitude
,.-"'
I

Tempo (segundos)

Figura 3.3 — Sistema estaticamente estavel e dinamicamente estavel. Adaptado de
Pereira (2015).

Na Figura 3.3 o sistema tende a voltar ao equilibrio e logo se estabiliza com pouca

oscilacéo.
A reducdo da perturbacdo com o tempo indica que ha resisténcia ao movimento e,
portanto, a energia esta sendo dissipada. A dissipacdo de energia € chamada de

amortecimento (positivo). Quando estd sendo adicionada energia ao sistema, o
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amortecimento é negativo. Na dindmica de aeronaves, 0 amortecimento é positivo
quando h& forcas e momentos que aparecem quando a aeronave entra em movimento e
quando estas forgas tendem a se opor a0 movimento. Se uma aeronave tem

amortecimento negativo, logo é dinamicamente instavel (ETKIN, 1996).

Toda aeronave deve demonstrar o grau requerido de estabilidade estatica e
dindmica. Se uma aeronave for projetada com instabilidade estética e uma ligeira taxa
de instabilidade dindmica, ela estara dificil, se ndo impossivel de voar. Geralmente a
estabilidade dindmica positiva em uma aeronave € projetada para evitar oscilacbes

continuadas desagradaveis.

Quando se deseja controlar uma aeronave é necessario saber suas grandezas como,

controlabilidade, manobrabilidade, no préxima secao sera relatado sobre isto.

3.3 Autoridade de controle

Aqui serdo introduzidas algumas grandezas importantes, definidas por Etkin (1996),

guando se deseja controlar uma aeronave.

Controlabilidade ¢é a capacidade que a aeronave tem de mudar o ponto de equilibrio
do sistema, e de manté-lo na nova condicdo de equilibrio. Ou seja, € a qualidade de
resposta de uma aeronave ao comado do piloto quando manobra a aeronave. Para isso é

necessario ter autoridade de comandos (SOUSA, 2013).

Manobrabilidade é a capacidade de (ou autoridade de comandos para) tirar a
aeronave da condicdo de equilibrio e produzir movimentos acelerados, isto é, manobras.
Ou seja, € a habilidade de uma aeronave quanto a sua dirigibilidade ao longo de uma
trajetoria de voo, para resistir aos esforgos que lhes sdo impostos. Quanto mais estavel
for a aeronave, mais controle serd necessario para tirar a aeronave da atual condicdo de

equilibrio.

Para obter o melhor desempenho a aeronave deve ter a resposta para 0s movimentos
dos controles, esse é o efeito dessas grandezas na qualidade de voo, com isso o piloto

tem capacidade para comandar a aeronave com precisao e carga de trabalho adequada.
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3.4 Qualidades de voo

Qualidades de voo representam as qualidades ou caracteristicas de uma aeronave
que governam a carga de trabalho adequada e a precisdo com que o piloto consegue
realizar as tarefas necessarias para que a aeronave realize a missdo para qual foi
projetada. Qualidades de voo sdo caracteristicas do desempenho do piloto e do veiculo
atuando juntos como um sistema em suporte a missdo da aeronave (ETKIN & REID,
1996).

Porém, nem sempre as aeronaves tém qualidades de voo adequadas e estudos
visando uma melhora neste quesito vem sendo feitos por diferentes pesquisadores. Uma
forma de melhorar as qualidades de voo das aeronaves, sem a necessidade de grandes
mudangas no projeto inicial das mesmas, é 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. Esta estratégia vem sendo bastante avaliada e estudada na

industria aeronautica moderna.
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4 TEORIAS DE CONTROLE E SIMULACOES
NUMERICAS

(Murray et. al., 2003), definiram de uma maneira simples, um sistema de controle
como um dispositivo onde uma quantidade medida é utilizada para modificar o

comportamento do sistema por meio de computacéo e atuacao.

Nesse capitulo, sera feita uma breve revisdo acerca da teoria de controle usualmente
utilizadas no controle de aeronaves bem como um maior detalhamento das técnicas de

controle utilizadas no trabalho na forma de simula¢Ges numéricas.

Segundo Ogata (2010), as teorias de controle utilizadas atualmente sdo: i) a teoria de
controle classico (teoria de controle convencional), ii) teoria de controle moderno e iii)

teoria de controle robusto.

O controle é essencial em qualquer campo da engenharia e ciéncia, sendo
importante em inimeros objetos do dia-a-dia como nos carros, computadores, telefones
celulares, aviacdo, e atuando sobre linhas de manufatura de boa parte de utensilios do
cotidiano (OGATA, 2010).

De acordo com Ogata (2010), o primeiro trabalho de grande significado publicado,
no século XVIII, foi o regulador centrifugo construido por James Watt, para controlar a
velocidade de uma méaquina a vapor. No século XX, foi demonstrado que a estabilidade
de um sistema poderia ser determinada a partir de equacdes diferenciais que descrevem
o0 sistema e ainda no século XX, Nyquist desenvolveu um procedimento para determinar
a estabilidade de sistemas de malha fechada baseado na resposta de malha aberta a

excitagdes determinadas.

Os controladores da década de 1940 usavam controles baseados em controladores
Proporcionais Integrativos Derivativos (PID), e ainda, na década de 1950, Ziegler e
Nichols criaram um método para definir os ganhos de cada elemento do PID de modo a
garantir os requisitos de desempenho. No entanto, neste periodo, 0s sistemas eram
capazes apenas de trabalhar com uma Unica entrada e uma Unica saida (SISO) (OGATA,
2010).
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A partir da década de 1960, com o inicio dos computadores digitais, foi possivel
analisar sistemas complexos de mdultiplas entradas e mudltiplas saidas (MIMO) no
dominio do tempo. Comecando assim a teoria de controle moderno, desenvolvida para
lidar com a crescente complexidade dos sistemas modernos relativos a precisao,

importancia e custo em diversas aplicacdes (OGATA, 2010).

Ainda segundo o autor, a teoria de controle moderno é baseada na andlise do
dominio do tempo em sistemas de equacOes diferenciais. No entanto, a estabilidade de
um sistema complexo é sensivel ao erro entre o sistema real e seu modelo. Para evitar
que o sistema real se torne instavel quando um controle feito em um sistema modelado
seja aplicado, o projeto do sistema é feito primeiro considerando-se 0s possiveis erros e
depois o controlador é projetado de forma a garantir que, se o erro estiver dentro de uma
faixa prevista, o sistema seja estavel. Esta forma de projeto € o projeto de controle

robusto. Nao hd um modo definitivo de criar um controle para qualquer sistema.

Basicamente existem dois tipos de sistemas de controle: i) sistema de malha aberta e
i) sistema de malha fechada.

Os sistemas de malha aberta, conforme Figura 4.1, sdo sistemas em que o sinal de
saida do sistema ndo exerce nenhuma acéo de controle no sistema. Como exemplo, uma
lavadora de roupas, que executa as operacdes baseadas no tempo, ao invés de medir a
qualidade da limpeza das roupas e definir se ird para a proxima operacdo ou ndo, outro
exemplo, sdo os sinais de transito. Ainda outro exemplo, voltado para a aeronautica, €
um controlador que permite um sistema real rastrear a resposta de um modelo de
referéncia a perturbac6es as condicGes iniciais de equilibrio (resposta autbnoma), ou a
atuacdo dos comandos feitos pelo piloto. Controle a malha fechada pode demandar

também controle por modelo de referéncia.

O controle em malha aberta € uma acéo basica, sem realimetacdo. A entrada do
controlador é um sinal de referéncia. A saida do controlador é o sinal de controle que

leva a planta a saida desejada.
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R(s) U(s) Y(s)
— K(s) > P(s) - -
R(s) Y(s)

—» Gy —

Figura 4.1 — Controle em malha aberta.

A equacdo 4.1 consta com a fungéo de transferéncia em malha aberta.

% = G(s) = K(s)P(s) (4.1)

J& os sistemas de malha fechada, conforme Figura 4.2, sdo sistemas que comparam a
saida do sinal com a entrada de uma referéncia e utilizam essa diferenca como meio de
controle. Desta comparacdo resultard num erro, ao qual o sistema de controle fara os
ajustes necessarios para que o erro seja reduzido a zero. Como exemplo, o0 corpo
humano que mantém a temperatura corporal e a pressdo sanguinea em uma faixa
constante, regulando os mecanismos de manutencdo de temperatura (como o
metabolismo) ¢ a pressédo (a “for¢a” do coragao batendo). Outro exemplo, porém na area
da engenharia, € um sistema de condicionamento de ar, que mede a temperatura do ar na

sala e entdo decide se continua resfriando a sala ou ndo (OGATA, 2010).

O controle em malha fechada faz uso de realimentacdo da saida. O erro é a diferenca

entre a entrada e a saida. O controlador transforma o erro no sinal de controle.
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R(s) E(s) U(s) Y(s)

Ki(s) e P(s) -

Figura 4.2 — Controle em malha fechada.

Na Figura 4.3 obtém-se um modelo de diagrama de blocos.

R(s) E(s) U(s) Y(s)

K(s) > Afs) ———> P(s)

Y

Atuador

S(s)

A

Sensor

Figura 4.3 — Modelo de diagrama de blocos

Como o erro pode ser calculado para qualquer entrada r(t) é dado por:

eest = lim(r(t) —y(8)) = lim e(t) (4.2)

O erro estacionério € o limite do erro quando o tempo tende a infinito:

SR(s)
1+G(s)

eest = lim e(t) =lim[sE(s)] = lim [ (4.3)
t—oo s—0 s—-0
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Neste capitulo serdo apresentadas simula¢fes numeéricas utilizando os modelos das
aeronaves e dos controladores que foram apresentados nos capitulos anteriores.
Primeiramente serdo feitas as simulacdes para a aeronave de asa rigida (Mirage II)

seguidas das simulacOes para a aeronave de asa flexivel (NFNS_190s).

A aplicacdo de técnicas de controle ndo lineares em controle de voo vem ganhando
popularidade nos ultimos anos. Técnicas desse tipo utilizam informagdes sobre a

dindmica do sistema, ndo linear, no processo de construcao de leis de controle.

As técnicas de controle utilizadas neste trabalho sdo: i) Proporcional Integrativo
Derivativo (PID), ii) Regulador Integrativo Universal (RIU), iii) Inversdo Dinamica
(ID) e iv) Sliding Mode. A primeira técnica citada neste paragrafo é linear, ja as outras

sdo ndo lineares.

Estas leis de controle sdo mais detalhadamente apresentadas a seguir e as mesmas

serdo aplicadas no controle de aeronaves rigidas e flexiveis.
) Mirage 111

Mirage Ill é um dos mais bem sucedidos cagas supersénicos ja construidos.
Desenvolvido pela Dassault Aviation da Franca na década de 1950, foi o primeiro aviao
de combate europeu capaz de voar a uma velocidade de Mach 2. Na Figura 4.4, tem-se
o Mirage I, ele foi produzido em diversas vers@es e adquirido pelas forcas aéreas de
vinte paises num total de 1.422 unidades construidas (Retirado de Wikipedia.org —
https://pt.wikipedia.org/wiki/Dassault_Mirage Il11). Os dados desta aeronave estdo
citados em Sousa (2005).

Figura 4.4 — Dassault Mirage Il11. Retirado de Aerospaceweb.org.
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i)  NFLS_190s

A aeronave com a metodologia NFNS_s (NFNS_190s) possui geometria semelhante ao
avido Embraer-190 (Figura 4.5). Os dados de entrada (geometria, distribuicdo de massa,

coeficientes aerodinamicos) foram retirados da referéncia SOUSA, (2013).

Figura 4.5 — Embraer 190. Retirado de SMARTCOCKPIT (2011).

4.1 Simulagdes numéricas das aeronaves Mirage Il

Foram feitas simulacfes numeéricas utilizando a aeronave Mirage Ill, que é uma
aeronave rigida e uma aeronave modelada com a metodologia NFNS_s empregando

sistemas de controle.

Para implementar o controle foram feitas simula¢gdes numéricas da dindmica das
aeronaves consideradas. O primeiro passo no trabalho feito foi uma validagéo
qualitativa dos modelos simulados. Foram feitas simulacdes e depois analises
qualitativas dos resultados para ver a representatividade das aeronaves modeladas, a

coeréncia fisica.

Validados os modelos, foram implementadas as leis de controle, e 0s proximos

graficos mostram os resultados de simulagdes feitas.

Para todas as simula¢fes no Mirage Ill, a condi¢cdo padrdo de voo serd a 2000
metros de altitude (H = 2000m) e velocidade total de 200m/s (V = 200m/s).

Em Da Silva & Paglione (2010), as derivadas de estabilidade e de controle foram

modeladas para a seguinte condicdo de equilibrio: V=224,6m/s e H=10000m.
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As simulacbes a respeito da validacdo do modelo NFNS_190s foram feitas em
Sousa (2013), porem neste trabalho o modelo estruturam da aeronave NFNS_190s
apresenta apenas um elemento para cada membro estrutural. Isto foi feito para diminuir
0 numero de estados no modelo e assim, acelerar as simulagdes. Foram feitas também
simulacdes para validacdo deste modelo reduzido, mas estas ndo sdo apresentadas nesta

dissertacdo.

Em todas as simulages, as curvas vermelhas mostram o valor do sinal desejado e as
curvas azuis mostram o valor real dos estados e os ganhos foram obtidos através do
método tentativa e erro, porém existem sugestbes para saber qual ganho alterar

primeiro.

4.1.1 Analise de estabilidade e equilibrio no Mirage 111

O objetivo desta etapa € encontrar a condic¢do de equilibrio da aeronave para uma
condicgéo de voo determinada (altitude, velocidade, angulo de derrapagem e velocidade
angular de curva, isto é, variagdo do angulo de proa). Para encontrar o ponto de
equilibrio, utiliza-se uma rotina de otimizacdo na busca de vetor de estado x =
(a, ¢, 64,61, 0., m), (a: &ngulo de ataque, ¢p: angulo de rolamento, §,: deflexdo de
aileron, 6;: deflexdo de leme, §,: deflexdo de profundor e m: deflexdo de manete) de tal
forma a minimizar as varia¢bes nos graus de liberdade V, 3, a,p,q e h, (V: velocidade,
B: angulo de derrapagem, a: angulo de ataque, p: taxa de rolagem, q: taxa de arfagem e
h: altitude) de maneira a garantir o equilibrio e possivelmente a estabilidade da

aeronave.

A primeira simulagdo efetuada foi a fim de verificar o equilibrio da aeronave nas

condigdes:
H =2000m,V = 200m/s,f = 02e ) = 02/s
Foi encontrado o seguinte vetor de estado para o equilibrio:
a = 2.929191459063252°

¢ = —7.006647736307301.10712
6 = 2.929191459063252°
8, = 1.678024680960448.101° ©
8, = 4.707187791552872.10 * ¢
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Se

/A

—1.106583440090571°
37,33664044074952%

Fazendo uma anélise fisica, os resultados sdo coerentes, ja que a aeronave ndo
descreve movimento lateral, as deflexdes do aileron e leme sdo nulas. Além disso,
angulo de ataque positivo, ndo nulo, com valor igual ao angulo de altitude,
evidenciando a ndo variacdo da altitude. Também a deflexdo negativa de profundor,
afim de compensar 0 momento restaurador causado pelo estabilizador horizontal e o

valor de m mostrando que a turbina estd utilizando 37,34% de sua poténcia.

Em sequéncia, foi realizada uma simulacdo para verificar o equilibrio deste ponto. A

Figura 4.6 traz o comportamento da aeronave no decorrer do tempo.
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Figura 4.6 — Comportamento da aeronave Mirage 111 livre de comandos ou

perturbacdes.

Observando a Figura 4.6, pode-se notar que as variagdes dos graus de liberdade da
aeronave foram despreziveis ao longo de 200 segundos. Este comportamento mostra
que a aeronave de fato esta equilibrada nas condic¢des descritas.
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4.1.2 Andlises dinamica do Mirage 111 com comandos pré-definidos

Esta etapa visa averiguar o comportamento dinamico da aeronave quando comandos
pré-definidos sdo configurados, a fim de verificar a influéncia dindmica das superficies
de controle e realizar mais uma validacdo dinamica do modelo. Aqui, uma rotina
computacional serd utilizada para resolver o sistema de equacdes diferenciais levando-

se em conta variagOes pré-definidas nas superficies de controle.

Serdo utilizados “doublets” (a soma de um sinal constante positivo seguido da soma
de um sinal constante negativo, ambos por tempo limitado, retornando depois de um
certo tempo a condicdo inicial) para as quatro superficies de controle (&, 8;, 8, ), para
verificar a resposta da aeronave a todas as superficies. Daqui em diante, a condi¢do

padréo de simulagdo sera:
H =2000m,V = 200m/s,f = 0°e ) = 0%/s
4.1.2.1 Doublet de profundor

A primeira simulacdo realizada nesta etapa, cujo objetivo é analisar a resposta da
aeronave a comandos variados foi um doublet de profundor de amplitude de 5° e tempo
total de duracéo de 4s. A resposta da aeronave € mostrada na figura:
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Figura 4.7 — Resposta da aeronave Mirage Il a um doublet de profundor.

Observando a Figura 4.7, é possivel verificar claramente que a aeronave respondeu
ao comando de profundor. No tempo t = 1s, quando o profundor sofre uma deflex&o
simétrica positiva, este desvia o ar para “baixo”, fazendo com que a cauda da aeronave
“suba” e o nariz aponte para “baixo”. Logo, o resultado ¢ um momento de arfagem
negativo e velocidade angular de arfagem negativa, condizente com o resultado da
simulacdo. Por outro lado, quando este passa a ter uma deflexdo simétrica negativa, o
mesmo desvia o ar para “cima”, criando uma forca resultante na cauda para “baixo”.
Logo, o resultado é um momento de arfagem positivo e velocidade de arfagem positiva,
e angulo de ataque negativo, mais uma vez condizente com o resultado da simulacéo.

Entdo, fica claro que o modelo esté validado com relagcdo a comandos de profundor.

4.1.2.2 Doublet de ailerons

Foi realizado um doublet de ailerons com amplitude de 0,5° e tempo total de 4s. A

resposta da aeronave a este comando esta representada na figura:
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Figura 4.8 — Resposta da aeronave Mirage 111 a um doublet de ailerons.

Observando a Figura 4.8, fica evidente que a aeronave responde ao comando de
ailerons. Uma deflexdo positiva de ailerons significa que o aileron direito foi defletido
para baixo e o aileron esquerdo para cima, neste caso, ambos com mesma magnitude.
Para a analise de forgas, toma-se o aileron direito: quando este é defletido para baixo,
desvia o ar no sentido positivo de z-corpo, o que resulta em uma forca de reagéo no
sentido negativo de z-corpo, isto é, para “cima”. Esta forca localizada a direita da
aeronave acarreta um momento de rolamento negativo e consequentemente uma taxa de
rolamento negativo. O mesmo raciocinio é valido para a deflexdo negativa de ailerons.
Os resultados condizem perfeitamente com o esperado e pode-se dizer que o modelo
estd validado para comandos de ailerons. Vale observar que o angulo de rolamento
chegou até -50°, isto é, avido efetuou uma manobra consistida de um rolamento de
quase uma volta e meia para a “esquerda” seguida de quase uma volta e meia para a

“direita”.
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4.1.2.3 Doublet de leme

Foi realizado um doublet de leme, com amplitude de 10° e tempo total de duragéo de
4s. A resposta da aeronave a este comando esta representada na figura abaixo:
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Figura 4.9 — Resposta da aeronave Mirage Il a um doublet de leme.

De acordo com a Figura 4.9, fica evidente que a aeronave respondeu aos comandos
de leme. Vale observar que, leme defletido positivamente significa deflexdo do mesmo
para a esquerda. Assim, nesta condi¢do o ar é desviado para a esquerda, o que resulta
em uma forga de reacdo para a direita na cauda do avido. Logo, 0 momento de guinada é
negativo e consequentemente a velocidade angular de guinada também é negativa.
Olhando atentamente para a Figura 4.9, no instante t = 1s, onde o leme sofre uma
deflexdo positiva, a velocidade de guinda passa a ter valor negativo. Um efeito direto
deste movimento ¢ a diferenca de velocidade do ar nas asas direita e esquerda e uma
assimetria do movimento. Nestas condi¢fes, hd uma diferenca entre a sustentagdo da asa
direita com relacdo a esquerda e um momento de rolamento é gerado como pode-se
verificar na Figura 4.9. Pode-se afirmar que o modelo estd validado qualitativamente

para comandos de leme.
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4.1.2.4 Doublet de manete

A Figura 4.10 mostra claramente que a aeronave responde a comandos de manete.
Vale observar que comandos positivos de manete significa um aumento na poténcia da
turbina e aumento da tracdo. Esse aumento de tracdo desequilibra as forcas e provoca
uma aceleracdo do avido. Com o aumento da velocidade, aumentam a forca de
sustentacdo e o arrasto. A aeronave ganha altitude e faz movimento acelerado até a
resultante no eixo Xx-corpo seja nula novamente. O raciocinio é analogo para um
comando negativo de manete. Pode-se verificar que a resposta da aeronave condiz

muito bem com o esperado e logo é possivel afirmar que o modelo esta validado

qualitativamente também para comandos de manete.
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Figura 4.10 — Resposta da aeronave Mirage 111 a um doublet de manete.
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4.1.3 Controle proporcional integrativo derivativo (PID)

Uma vez implementado e validado os modelos, foram implementadas as leis de

controle. A primeira lei de controle implementada foi a do tipo PID.

De acordo com Ogata (2010) € predominante o uso de controladores PID nas malhas
industriais, pois € uma estratégia muito popular devido a sua arquitetura simples e sua
sintonia ser realizada por métodos igualmente simples e consolidados. Mesmo sendo
bastante utilizado, e possuindo uma grande historia e bibliografia, os controladores PID
ainda € uma éarea ativa de pesquisa, tanto académica quanto industrial (CONG &
LIANG, 2009).

A maioria dos controladores PID utilizados sdo ajustados em campo, algumas vezes
por métodos de tentativa e erro, outras por diferentes tipos de regras de sintonia, as
quais vém sendo propostas na literatura. Segundo Ogata (2010) a utilidade dos
controladores PID est4 na sua aplicabilidade na maioria dos sistemas de controle. Na
area dos sistemas de controle de processos, as estruturas de controle PID e PID
modificadas provaram sua utilidade, como resposta um controle satisfatorio, embora em

muitas situacdes especificas ndo possam fornecer o controle 6timo.

O controlador Proporcional, Integrativo e Derivativo gera a sua saida
proporcionalmente ao erro, a integral do erro e a derivada do erro. A Equagéo (4.4)
apresenta a forma ideal do controlador PID:

de(t)

u(t) = Kye(t) + Kp— [ e(t) + K,Ta =2 (4.4)

A Figura 4.11 apresenta o diagrama de blocos do controlador PID.
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Figura 4.11 — Diagrama de blocos do controle PID. Retirado de Puhlmann (2014).

Aplicando a transformacdo de Laplace a Equacdo (4.4), considerando condicdes

iniciais nulas, obtém-se a funcédo de transferéncia G.(s) do controlador PID:

U 1
G.(s) = % =K, (1+ =t sTd) (4.5)

4.1.3.1 PID no Mirage Il

A Figura 4.12 mostra o layout geral do conjunto aeronave e controlador, exatamente

como foram implementados e utilizados nas simulacdes.

Os valores dos ganhos para o controle PID foram obtidos por um processo de

tentativa e erro.
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Figura 4.12 — Representacdo do modelo PID implementado no Mirage Il1.
i) Controle da taxa de arfagem (q)
Os valores dos ganhos usados para calcular a taxa de arfagem foram:
kp = 3,4 ki=11 kd = 0,05

A simulacdo mostrada na Figura 4.13 apresenta o rastreamento de um doublet da
taxa de arfagem, e a deflexdo do profundor necessaria para comandar o doublet. Pode-se
ver um excelente rastreamento do sinal desejado. Para o controle da taxa de arfagem foi

facil a obtencéo dos ganhos.
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Figura 4.13 — Controle da taxa de arfagem.

i) Controle do &ngulo de ataque (o)
Os valores dos ganhos usados foram:
kp = 3,6 ki=12 kd = 0,698

Para o controle da taxa de arfagem foi facil a obtencdo dos ganhos. Simulacoes
feitas com a lei de controle PID foram feitas, e os resultados séo apresentados na Figura

4.14. Pode-se ver um excelente rastreamento do angulo de ataque.
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Figura 4.14 — Controle do angulo de ataque.

i) Controle do angulo de atitude (0)
Os valores dos ganhos usados foram:
kp = 3,6 ki =12,29 kd = 0,698

A simulacdo apresentada na Figura 4.15 mostra o rastreamento de um doublet do
angulo de atitude (6). Os resultados mostram um excelente rastreamento. Foi facil a

obtencédo dos ganhos.
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Figura 4.15 — Controle do angulo de atitude.

iv) Controle da velocidade (V) e altitude (H)

Os valores dos ganhos usados para velocidade foram:

kp =0 ki=0 kd =0

Os valores dos ganhos usados para altitude foram:

kp = 0.09 ki =—0.02 kd = —0.09

Conforme a Figura 4.16, pode-se observar que através do meétodo tentativa e erro
ndo foi possivel controlar a velocidade utilizando o controlador PID, porém o Unico

valor aceitavel para o kd foi zero.
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Figura 4.16 — Controle da velocidade e altitude.

V) Controle do angulo de rolamento (¢)

Os valores dos ganhos utilizados no angulo de rolamento foram:
kp =3 ki =12 kd = 0,5

Os valores dos ganhos utilizados na taxa de guinada foram:

kp =2 ki=3 kd = 0,05

A superficie de controle usada para controlar o angulo de rolamento é o aileron. O
leme foi usado como amortecedor de guinada. Os resultados da simulacdo do
rastreamento do doublet de angulo de rolamento com amortecimento da guinada sao
apresentados na Figura 4.17. Para o controle do angulo de rolamento foi dificil a

obtencdo dos ganhos e obteve um resultado satisfatorio com estabilidade.

55



Angulo de Rolamento Deflexao de Aileron

50 ; 50
real
—_ ﬂ desejado
0
% %)
3 0 S g 0 ‘ ‘
— (@]
<
o
-50 -50
0 10 20 30 0 10 20 30
t(s) t(s)
Velocidade de Guinada Deflexdo de Leme
1 T 10
real
R desejado ||

r (graus/s)
o

graus
o (&)

-1

——

2 -5
0 10 20 30 0 10 20 30

t(s) t(s)

Figura 4.17 — Controle do angulo de rolamento.

vi) Controle do Angulo de Proa (V)

Os valores dos ganhos utilizados no angulo de proa foram:
kp =3 ki=3 kd =4

Os valores dos ganhos utilizados na taxa de guinada foram:
kp =2 ki=4 kd = 0,01

A Figura 4.18 apresentou resultados satisfatorios com um excelente
rastreamento. Para o controle do angulo de proa foi dificil a obtencdo dos ganhos e teve

um resultado satisfatério.
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Figura 4.18 — Controle do angulo de proa.

4.1.3.2 PID no NFNS_190s

Os controladores baseados na lei de controle do controlador proporcional derivativo

foram implementados em Simulink™. A Figura 4.19 mostra o diagrama de blocos

utilizado no NFNS_190s.
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Figura 4.19 — Diagrama de blocos do controle PID no NFNS_190s.

i) Taxa de arfagem (q)
Os valores dos ganhos utilizados na taxa de arfagem foram:
kp = 25 ki=1 kd = 1,5

A simulacdo mostrada na Figura 4.20 apresenta o rastreamento de um doublet da
taxa de arfagem e a deflex&o do profundor necessaria para comandar o doublet. Pode-se
ver um excelente rastreamento do sinal desejado. Para o controle da taxa de arfagem foi

facil a obtencdo dos ganhos atraves do método de tentativa e erro.
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Figura 4.20 — Controle da taxa de arfagem.

i) Angulo de ataque ()
Os valores dos ganhos utilizados no angulo de ataque foram:
kp =9 ki=1 kd = 1,5

Para o controle da taxa de arfagem foi relativamente facil a obtengdo dos ganhos.
SimulacGes feitas com a lei de controle PID foram feitas, e 0s resultados sdo
apresentados na Figura 4.21. Pode-se ver um rastreamento nem tanto satisfatorio do

angulo de ataque.

59



Angulo de ataque
10 r r

real
desejado [

alpha (graus/s)
[6)]
.

-10 -
0 5 10 15 20 25 30

t(s)

Deflexao do Profundor

40

T
=

0 5 10 15 20 25 30
1(s)

graus

-20

Figura 4.21 — Controle do angulo de ataque.

iii) Angulo de atitude (0)
Os valores dos ganhos utilizados no angulo de atitude foram:
kp=9 ki=1 kd =1,5

A simulacdo apresentada na Figura 4.22 mostra o rastreamento de um doublet do
angulo de atitude (0). Os resultados mostram um bom rastreamento. Foi relativamente

facil a obtencdo dos ganhos atraves do método de tentativa e erro.
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Figura 4.22 — Controle do angulo de atitude.

iv)  Angulo de rolamento (¢)
Os valores dos ganhos utilizados no angulo de rolamento foram:
kp =1 ki=5 kd = 0,5

Os resultados da simulacdo do rastreamento do doublet de angulo de rolamento sédo
apresentados na Figura 4.23. Para o controle do angulo de rolamento foi dificil a

obtenc¢éo dos ganhos, porém obteve um bom rastreamento do angulo de rolamento.
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Figura 4.23 — Controle do angulo de rolamento.

4.1.4 Regulador integrativo universal (RIU)

O projeto “universal” foi apresentado pela primeira vez por Khalil, para o integrador
convencional, onde foi mostrado que a estrutura do regulador integrativo universal
coincide com o PI classico e controladores PID, seguido por saturacdo, para um grau
relativo (SESHARGIRI & KHALIL, 2005).

Segundo Seshagiri & Khalil (2005) o RIU é uma técnica recente (nova) que pode
utilizar controle por estrutura variavel e requer apenas duas informacfes a respeito do

sistema a ser controlado: i) o grau relativo e ii) 0 ganho de alta frequéncia.

A definigdo dos graus relativos requer o célculo de derivadas de Lie sucessivas até
que seja verificada uma relacdo direta entre uma das derivadas da saida comandada e o
sinal de entrada, ou seja, grau relativo de um sistema é o nimero de vezes que
precisamos derivar a saida y até que apareca o controle u explicitamente. E os ganhos

sdo os valores dados as constantes.

O uso da técnica de reguladores integrativos universais € uma técnica de controle
ndo linear que tem apresentado resultados satisfatorios no controle da dindmica de voo
de aeronaves (SOUSA & PAGLIONE, 2012), (SOUSA, 2013). Leis de controle
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definidas pelo método do regulador integrativo universal sdo utilizadas para controlar

sistemas com dinamica néo linear representada pela Equacéo (4.6):

%= f(X,g)+iZ::gi(X,§)[ui +6,(x,,wW)] (4.6)

Yi =hi(xig)

onde:

x € R": vetor de estados;

u € R™: vetor de controle;

y € R™: sinal de saida;

¢ : vetor de parametros constantes ndo conhecidos pertence a um conjunto compacto
®c R”

w(t): sinal externo continuo (com excecdo de numero finito de descontinuidades) e
pertence a um conjunto compacto;

f(.) e gi(.): campos vetoriais suaves;

D, : subconjunto aberto conectado de R";

hi(.): fungdes suaves em D;

o, (perturbagdes): funcdes continuas.

Em Seshagiri & Khalil (2005), € definida a expressdo para a lei de controle do tipo
regulador integrativo universal, apresentada na Equacao (4.6):

u= —k{sat(iﬂ = —k{sat[ Koo th ke, . 8, ﬂ (4.7)
H H

onde o termo sat(.) € uma suavizacdo do termo descontinuo sgn(.) feita em uma camada

limite em torno da superficie s (Si,u). Esta suavizacdo é feita com o intuito de

minimizar o chattering (oscilagdes com altissimas frequéncias).
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sat(x)=x —[x| <1

sat(x) = sgn(x) — [x| > 1

M: espessura da camada limite;

G=y—-r;

r: sinal de referéncia;

e, : derivada de e, de ordem i-1, i=1,2,....p
p: grau relativo;

o : saida da Equacdo 4.7, que representa o integrador condicional:

o =-k,o+ y{sat(%ﬂ (4.8)

s: equacdo da superficie deslizante e é funcdo do erro de rastreamento e suas derivadas

até ordem p-1.

pi-l

s=ko+ Y ke, +e, (4.9)
-1

k: ganho do controlador.
ko: ganho usado no integrador condicional.

ki ganhos usados com o intuito de garantir que a equagdo polinomial

/I”i’1+kj,ifl+...+kli =0 tenha todas as suas raizes no semiplano complexo esquerdo.

Desta forma o erro converge assintoticamente para zero quando a dindmica do sistema

estiver contida na superficie s=0.

Sousa (2013) utilizou a técnica do regulador integrativo universal para uma
proposicéo dos valores de graus relativos de parametros da dindmica de voo comumente
controlados e os resultados obtidos demonstraram a eficacia e a robustez da lei de

controle projetada.

As simulagdes apresentadas neste trabalho utilizaram leis de controle definidas pela
Equacdo (4.7).

Os valores dos ganhos para o controle RIU foram obtidos por um processo de
tentativa e erro.
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4.1.4.1 RIU no Mirage Il

A Figura 4.24 apresenta o diagrama de blocos do sistema de controle de voo

implementado na aeronave Mirage IlI.
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Figura 4.24 — Diagrama de blocos do sistema de controle de voo da aeronave Mirage
I

i) Controle da taxa de arfagem (q)

Em Promtun & Seshagiri (2009), é apresentado o uso do controlador regulador

integrativo universal no controle da taxa de arfagem. Nesta referéncia o valor do grau
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relativo da saida taxa de arfagem (considerando a deflexdo do profundor como entrada)

é definido como 1. Este valor foi usado neste trabalho nas simulagdes apresentadas.

A simulacdo mostrada na Figura 4.25 apresenta o rastreamento de um doublet da
taxa de arfagem e a deflexdo do profundor necessaria para comandar o doublet. Pode-se
ver um excelente rastreamento do sinal desejado. De acordo com Promtun & Seshagiri
(2009), e com os resultados mostrados na Figura 4.25, pode-se propor que 0 grau
relativo da taxa de arfagem seja 1. A expressao da lei de controle, com os valores dos

ganhos utilizados e da espessura da camada limite € apresentada na Equacédo 4.10 onde

eq=q-qd.

p =—k[sat =—k[ ("0"‘7*6‘7)] 0.6981317sat (—-L1) (4.10)
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Figura 4.25 — Controle da taxa de arfagem.

i) Controle do angulo de ataque (a)

Em Seshagiri & Promtun (2008), € apresentada a aplicacdo do regulador integrativo
universal no rastreamento de doublets de angulo de ataque. Nesta referéncia a superficie

de controle é o profundor, e o grau relativo da saida angulo de ataque é definido como
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2. Foram feitas simulacdes com a lei de controle tipo regulador integrativo universal
com grau relativo 2 e os resultados séo apresentados na Figura 4.26. Pode-se ver um
excelente rastreamento do angulo de ataque. Devido a este resultado o valor proposto
em (Seshagiri, Promtun, 2008) ser4 mantido neste trabalho. Portanto, o grau relativo do
angulo de ataque é proposto como sendo 2. A expressdao da lei de controle, com o0s
valores dos ganhos usados e da espessura da camada limite sdo apresentados na

Equacdo 4.11, onde e,=a-0,.

5p = —k [sat (i)] = —k|[sat (’W"‘“‘li‘—e"w)] = 0,1396263sat (“2 ) (4.17)
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Figura 4.26 — Controle do angulo de ataque.

iii) Controle do angulo de atitude (0)

Em voo reto e nivelado, o angulo de atitude é igual ao angulo de ataque. Com base
neste fato, foi feita a suposicéo de que o grau relativo do angulo de atitude tem 0 mesmo
valor do grau relativo do angulo de atitude. A simulacdo apresentada na Figura 4.27
mostra o rastreamento de um doublet do angulo de atitude (8). Os resultados mostram

um excelente rastreamento. Portanto, o valor proposto para o grau relativo do angulo de
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atitude é proposto como sendo 2. A expressdo da lei de controle, com os valores dos

ganhos usados e da espessura da camada limite é apresentada na Equagédo 4.12, onde

€e=9'9d.

§p = —k [sat (5)] = —k|sat ("""ﬂ‘—;eew)] = 0,13962634sat (“22200) (4.12)
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theta (graus)
o

-20
0

5 10 15 20 25 30
t(s)

Deflexao do Profundor

10

graus

-10 -
0 5 10 15 20 25 30

t(s)

Figura 4.27 — Controle do angulo de atitude.

Ao controlar o angulo de atitude, conforme Figura 4.27, houve um pequeno erro

estacionario.
iv) Controle da velocidade (V) e altitude (H)

Em Xu et al. (2005), Silva (2007) séo apresentadas leis de controle ndo linear da
altitude e velocidade de uma aeronave hipersonica. Nestas referéncias, o profundor e a
manete sdo usados para o controle da velocidade e altitude, e a técnica de controle usada
é controle por estrutura variavel. Os graus relativos da velocidade e altitude sdo
definidos como sendo 3 e 4, respectivamente. Estes valores dos graus relativos
propostos em Xu et al. (2005), Silva (2007) foram usados nas simulacbes e 0s

resultados séo apresentados na Figura 4.28. Nas simulagdes feitas, o profundor foi
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usado exclusivamente para controlar a velocidade e a manete de combustivel é usada
exclusivamente para controlar a altitude. Na Figura 4.28 é comandada uma onda
senoidal com 100m de amplitude, ao mesmo tempo em que o profundor é usado para
manter a velocidade constante. Os resultados da Figura 4.28 apresentam um
rastreamento satisfatério. Portanto, os valores dos graus relativos da velocidade e
altitude podem ser mantidos em 3 e 4, respectivamente. A expressdo das leis de
controle, com os valores dos ganhos usados e da espessura da camada limite séo

apresentadas nas Equacdes 4.13 e 4.14 onde: ey=H-H4 € ey=V-Vy.

ST = —k [sat (i)] - —k [sat (koaH+k1eH+k2éH+k3éH+é'H)] _

UH
0.750y+1ley+3éy+0€y+eé
—~0.6981317sqt (2o 30 100 o ) (4.13)
s kooy+kiey+kyéy+é
5p = —k [sat (—)] =—k [sat( AL M AL V)] =
u uy
0.750y+0.09ey+2éy+é
—~0.065449846sqt (~ w2y (4.14)
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Figura 4.28 — Controle da velocidade e altitude.
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V) Controle do angulo de rolamento (¢)

A superficie de controle utilizada para controlar o angulo de rolamento é o aileron.
Como o aileron esté diretamente relacionado com a taxa de rolamento, pode-se concluir
que o grau relativo de rolamento é 1 (LEWIS & STEVENS, 1992). Como a derivada do
angulo de rolamento é aproximadamente igual a taxa de rolamento (desde que as taxas
de guinada e arfagem sejam muito pequenas), pode-se supor que o grau relativo do
angulo de rolamento seja 2. Fazendo esta suposicdo, foi usado grau relativo 2 para o
aileron comandar doublet de angulo de rolamento. E foi usada uma lei de controle com
grau relativo 1 para o leme controlar a taxa de guinada. O leme foi usado como
amortecedor de guinada. O grau relativo da taxa de guinada foi definido como 1 porque
a derivada da taxa de guinada é funcdo direta da deflexdo do leme. Os resultados da
simulacdo do rastreamento do doublet de angulo de rolamento com amortecimento da
guinada sdo apresentados na Figura 4.29. Pode-se ver um excelente rastreamento do
angulo de rolamento. Portanto, pode-se propor que o valor do grau relativo do angulo de

rolamento é 2.

Embora a taxa de guinada ndo tenha apresentado o valor nulo desejado, pode-se
manter o valor do grau relativo da taxa de guinada como 1. A expressdo das leis de

controle, com os valores dos ganhos usados e da espessura da camada limite s&o

apresentadas nas Equagdes 4.15 e 4.16, onde: ey=¢-0, € e,=r-14 .

da = —k [sat (2)] =—k [sat (—koa¢+kle¢+é¢)] =

Ho
0.6981317sqt (17t 20 (4.15)
5l = —k [sat (5)] = —k [sat ("‘"L—*e)] = 0.6981317sat (w) (4.16)
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Angulo de Rolamento Deflexdo de Aileron
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Figura 4.29 — Controle do angulo de rolamento.

vi) Controle do angulo de proa (V)

Em Sousa & Paglione (2012), o valor do grau relativo do angulo de proa (V) foi
obtido por um processo de tentativa e erro. Foram feitas simulacdes com graus relativos
1, 2, 3,4 e 5. A Unica que apresentou resultados satisfatérios como o apresentado na
Figura 4.30, foi a que tinha controlador com grau relativo 3 (e aileron usado como
controle). Portanto, neste trabalho foi proposto o uso do grau relativo do angulo de proa
como sendo 3. As expressoes das leis de controle, com os valores dos ganhos usados e

da espessura da camada limite sdo apresentadas nas Equacdes 4.17 e 4.18, onde:

ey=Y-V, € e=T-1y.

Sa =—k [sat (i)] =—k [sat (koaw+kle¢+k2é¢+é‘l’>] =

Hy
0.436332313sat (“ L) (4.17)
8l = —k [sat (i)] = —k|sat ("0‘;—”)] = 0.6981317sat (=) (4.18)
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Figura 4.30 — Controle do angulo de proa.

Analisando a Figura 4.30 houve um pequeno atraso no angulo de psi.

4.1.4.2 RIUno NFNS_190s

O diagrama de blocos da lei de controle RIU é apresentado na Figura 4.34. Este
diagrama considera um sistema de grau relativo 4, onde sdo necessarias 3 derivacdes

sucessivas para que haja uma relacdo direta entre o sinal de controle e o sinal de saida:
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Figura 4.31 — Diagrama de blocos do controle regulador integrativo universal para um

sistema de grau relativo 4 no NFNS_190s.

A Figura 4.31 apresenta o diagrama de blocos do sistema de controle de voo
implementado no avido NFNS_190s. Deve ser entendido que os blocos de rastreador de
velocidade, altitude, angulo de rolamento, angulo de proa e taxa de guinada contém
controladores semelhantes ao apresentado na Figura 4.31. O que difere uma lei de
controle das outras leis de controle sio o grau relativo e os ganhos utilizados. E
apresentado na Figura 4.32 o diagrama de blocos do sistema de controle de voo da

aeronave.
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Figura 4.32 — Diagrama de blocos do sistema de controle de voo da aeronave
NFNS_190s.

O projeto do controlador consistiu na defini¢cdo das saidas que seriam controladas,
de quais controles seriam alocados para as saidas controladas, da definicdo do grau

relativo p, dos ganhos k , k; , k}' e da espessura da camada limite .

A dificuldade de implementar tal técnica na procura de ganhos esta no grande custo
computacional necessario para rodar simulacdes da aeronave flexivel. Por causa disso,
0s ganhos foram obtidos por um processo de tentativa e erro. A ideia neste trabalho ndo
era obrigatoriamente garantir que a lei de controle obtida seja otimizada, mas apenas

garantir que a técnica do regulador integrativo universal garante um controle satisfatorio
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de avides rigidos e flexiveis. Mas, mesmo o0 processo de tentativa e erro consumiria

muito tempo para achar os ganhos dos controladores.

4.1.4.2.1 Atuadores das superficies de controle

Com o intuito de tornar as simulagfes mais realistas, foram adicionados atuadores
das superficies primérias de controle (aileron e profundor) ao modelo da aeronave
NFNS_190s. Estes atuadores sdo bastante similares aos atuadores apresentados em
(LEWIS; STEVENS, 2002). Em todas as simulagbes feitas, pode-se ver que as
superficies de controle mais exigidas sdo o profundor e o aileron. Para o profundor foi
considerado um batente de 30 graus e um batente na taxa de 60 graus/s. E para o aileron

foi considerado um batente de 40 graus e um batente na taxa de 160 graus/s.
) Taxa de arfagem (q)

A simulacdo mostrada na Figura 4.33 apresenta o rastreamento de um doublet da
taxa de arfagem e a deflexdo do profundor necessaria para comandar o doublet. Pode-se
ver um rastreamento excelente do sinal desejado. A Equacgédo 4.19 apresenta a lei de
controle usada no amortecedor da taxa de arfagem. Foi fécil a obtenc¢éo dos ganhos.

5p = —k [sat (i)] = —k [sat (m)] = 0.6981317sat (—L1) (4.19)

Hq 0.1
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Figura 4.33 — Controle da taxa de arfagem.

ii) Angulo de ataque (o)

Na Figura 4.34 apresenta a simulacdo feita com o angulo de ataque. Pode-se ver um
excelente rastreamento do angulo de ataque. Foi facil a obtencdo dos ganhos. O erro por

volta de 7s foi devido a saturagdo do profundor.

5p = —k [sat (i)] = —k|sat (%;‘"“*e“)] = 0.6981317sat (“22 25t e) (4.20)
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Figura 4.34 — Controle do angulo de ataque.

iii)  Angulo de atitude (0)

A simulacdo apresentada na Figura 4.35 mostra o rastreamento de um doublet do
angulo de atitude (0). Os resultados mostram um bom rastreamento. Foi relativamente

dificil a obtencdo dos ganhos.

5p = —k [sat (i)] = —k|sat ("""f’i’j—;ef’”")] = 0.6981317sat (222222020 (4 21)
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Figura 4.35 — Controle do angulo de atitude.

iv) Velocidade (V) e altitude (H)

O controle escolhido para rastrear a velocidade desejada foi a deflexdo de

profundor.

Em (Da Silva, 2007), (Xu, 2005), (Da Silva; Vargas; Paglione, 2008) foi
demonstrado que o grau relativo da velocidade de um avido a jato é 3 (considerando o
profundor e/ou tragdo como controles). Os resultados dos controladores implementados
nestas referéncias foram satisfatdrios. Neste trabalho, o valor do grau relativo da
velocidade proposto para a aeronave NFNS_190s foi 3 também. Uma vez conhecido o

grau relativo, so falta determinar os ganhos do controlador.

Os ganhos do controlador foram determinados por um processo de tentativa e erro.

Os valores encontrados sdo apresentados na Equagéo 4.22:

op = —k [sat G)] =—k [sat (koaVJ’kle::kzéVJ’éV)] =

—~0.06981317sqat (“E vt (4.22)
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Na Equacdo 4.22 requer o calculo das derivadas primeira e segunda da velocidade.
Estes pardmetros ndo estdo disponiveis na simulacdo. Uma forma de obté-los seria
através de derivagdo numérica. No caso do MATLAB®/ Simulink™, ja existem blocos
que fazem a derivacdo numérica, mas o tempo da simulacdo iria aumentar muito. A
solucdo encontrada para contornar este problema foi implementar os observadores
descritos em (SESHAGIRI; KHALIL, 2005) e utilizar os ganhos descritos em (SOUSA,
2013).

A Equacdo 4.23 mostra o observador usado no controlador da velocidade:

1
by {—m ewr |o0s]
6
&,y | o7 0 | &2y +|0052|ew (4.23)
A éV 1
eV l 0053 0 J l0.053J

ey . diferenca entre a velocidade real e a velocidade desejada;
€,y : valor estimado de ey ;
€,y : valor estimado da derivada primeira de ey ;

€y : valor estimado da derivada segunda de ey ;
Os valores de e,y , &,y , €3y foram usados na Equacéo 4.23.

O controle escolhido para regular a altitude foi a manete de combustivel do motor.
Em (Da Silva, 2007), (Xu, 2005), (Sousa; Paglione, 2012), o valor do grau relativo
usado para a altitude foi 4. Este valor foi usado no controlador de altitude da aeronave

NFNS_190s. A Equacéo 4.24 apresenta a lei de controle da altitude.

671' — —k [sat (i):l — —k [sat (koGH+k1€H+k2éH+k3éH+éH):| —
u UH

(4.24)

—0.2sat ( 00

0.080H+16H+3éH+3éH+é'H)

No caso do controle de altitude, é necessario calcular trés derivadas da altitude. Pelo

mesmo motivo comentado no controlador de velocidade, foi necessario implementar um
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observador para estimar as derivadas da altitude. Tentou-se usar um observador com a
mesma estrutura do observador da velocidade, mas com terceira ordem. N&o foram
encontrados resultados satisfatorios, nos quais o0s valores encontrados pelos
observadores estivessem proximos das derivadas calculadas numericamente pelo
Simulink™. Uma solucao encontrada para contornar esta dificuldade foi utilizar dois
observadores na sequéncia: o primeiro com ordem 2, cujos estados sdo 0 erro, a
derivada primeira e a derivada segunda do erro. Neste primeiro observador, o sinal de
entrada é o erro (SOUSA, 2013).

A derivada segunda € entrada para o segundo observador, de ordem 1. Neste
segundo observador, os estados séo o sinal de entrada (derivada segunda do erro) e a
derivada deste sinal de entrada, que é a derivada terceira do erro. Os resultados obtidos

foram muito satisfatorios.

As Equac0es 4.25 e 4.26 mostram os observadores projetados:

. -t 0 1
?11{ [ 0.065 ] é1n [0.25]
eyl =1— 5052 0 1| éul|+ IWI ey (4.25)
[ I [
0.05% 0.053
. - 4 1
é.gHOl = l 0'015 [é,?HO] + 0._35 ésy (4.26)
€y ~ o052 0 |Lésn —
onde:

ey . erro da altitude;

€, « valor estimado de ey ;

&,y : valor estimado da derivada primeira de ey ;
&y : valor estimado da derivada segunda de ey ;
€311, - Valor estimado de €y ;

€4 - valor estimado da derivada terceira de e;y.
Os valores de ey , €51 , €31 , €4y TOram usados na Equacéo 4.24.

Na Figura 4.36 pode-se observar um excelente resultado no rastreamento da

velocidade e da altitude, porém foi dificil a obtencdo dos ganhos.
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Figura 4.36 — Controle da velocidade e altitude.

Os valores foram bem melhores do que no controle PID, pelo motivo da
utilizacdo de derivadas.
Observando a Figura 4.37 nos 5s iniciais houve uma rapida atuacdo de manete e

profundor nos instantes iniciais.
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Figura 4.37 — Controle da velocidade e altitude em 5s.

Esse tipo de manobra ndo é tdo comum em aeronaves comerciais. Por esse motivo,
foi feito um rastreamento com degrau de altitude de 100m positivo e 100m negativo,
conforme Figuras 4.38 e 4.39 ao invés de sinal senoidal, pode-se observar a

estabilizacéo da velocidade e da altitude.
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Velocidade Deflexdo do Profundor

Figura 4.39 — Degrau de altitude de 100m negativo.
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V) Angulo de rolamento ()

As EquacOes 4.27 e 4.28 apresentam o controlador e o observador usados para

comandar o angulo de rolamento desejado.

éa = —k [sat (E)] =—k [sat (W)] =

0.6981317sat (°'°°5"¢0+8”¢+é"’) (4.27)

A Equacdo 4.25 mostra o observador da derivada do angulo de rolamento:

e o 05 é
1¢l [ 1¢ 005 1¢ (428)
é2¢ "o 052 €20 0052

onde:

€1y - erro do angulo de rolamento (diferenca entre o angulo de rolamento do avido e

0 angulo de rolamento comandado);
€14 : valor estimado de ¢ ;

&4 - valor estimado da derivada de e .

Os valores de €, , €, foram usados na Equagéo 4.27.

O controle escolhido para amortecer a taxa de guinada foi a deflexdo de leme. Em
(SOUSA; PAGLIONE, 2012), o grau relativo da taxa de guinada de um avido foi
definido como 1. Este valor foi usado nesta dissertagdo. A Equacdo 4.29 apresenta a lei

de controle usada no amortecedor da taxa de guinada.
8l = —k [sat (i)] = —k|sat ("0‘;—”)] = —0.1745329255at (“2r™r)  (4.29)
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Na Figura 4.40 pode-se observar um excelente resultado no rastreamento do angulo

de rolamento, porém, foi dificil a obtengdo dos ganhos.

Angulo de Rolamento Deflexdo de Aileron
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Figura 4.40 — Controle do angulo de rolamento.

Na Figura 4.40 foi utilizada uma amplitude de phi de 30 graus. E notado que o efeito
do leme para amortecer oscilacbes de guinada pode atrapalhar um pouco o rolamento

(guinada adversa).

A Figura 4.41 mostra o controle do angulo de rolamento, porém sem a atuacéo do
leme, pode-se verificar que a instabilidade nos finais da Figura 4.40 acontece quando

este € utilizado.
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Angulo de Rolamento Deflexdo de Aileron
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Figura 4.41 — Controle do angulo de rolamento sem atuacdo do leme.

4.1.5 Inversao dinamica (ID)

A Inversdo Dinamica (ID) é uma técnica de controle que pode ser utilizada em
sistemas lineares, mas demonstra sua verdadeira capacidade quando aplicada a sistemas
nédo lineares (SLOTINE & Li, 1991). Pelo fato de depender de um modelo completo,
ndo linear, do sistema a ser controlado, esta técnica demanda grandes recursos
computacionais. Por esta razdo, e devido ao desenvolvimento de computadores de alto
desempenho, apenas recentemente esta técnica atingiu maturidade para aplicacdo do
ambito académico, sendo empregado nos sistemas de controles de aeronaves como F-
16, F-18, F-117 e Su-27 (ITO; WARD; VALASEK, 2001).

De acordo com Lubas (2008), Inversdo Dinamica é uma técnica de controle nédo
linear que tem encontrado grande aplicacdo em sistemas de comando de voo. Esta
técnica propde substituir os controladores classicos, tipicamente baseados em
escalonamento de ganhos, por um controlador com um dnico conjunto de ganhos,
valido para todo o envelope de operacdo do sistema. Para que isto seja possivel, o

controlador deve possuir em sua arquitetura um modelo (i.e., ndo linear), do sistema a
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ser controlado, 0 que torna esta técnica razoavelmente cara, do ponto de vista
computacional, quando comparadas as técnicas classicas (lineares). Os ganhos podem
ser entdo determinados através de um projeto de controlador robusto (WANG &
STENGEL, 2005), (SANDRAEY & COLGREN, 2005)) e otimizados segundo algum
critério conveniente ((LOOYE & JOOS, 2001), (LOOYE; JOOS; WILLEMSEN, 2001)
e (LUBAS, 2008)).

A técnica de Inversdo Dindmica visa substituir a dindmica inerente ao sistema pela
dindmica desejada pelo projetista. No caso de perfeita substituicdo da dinamica, a

dindmica desejada pelo projetista é a nova dinamica do sistema.

De um modo geral, esta técnica de controle torna-se especialmente atraente para o
controle de aeronaves de alto desempenho que, por estarem submetidas a fortes
transientes, rapidamente se afastam de qualquer ponto de equilibrio especifico.
(SLOTINE & Li, 1991).

Inversdo Dindmica é uma metodologia de controle que visa cancelar dindmicas
inerentes ao sistema e simultaneamente alcancar a resposta da dindmica desejada. Para
isto, basta manipular cuidadosamente as equacfes que descrevem o comportamento do
sistema (LUBAS, 2008).

Segundo Givisiéz (2009), o objetivo da técnica pode ser resumido como a busca de
uma entrada de controle tal que o sistema dindmico a ser controlado se comporte
segundo uma dada dindmica desejada, desde que, obviamente, a mesma nao viole as
limitacBes fisicas do sistema. Em outras palavras, a dindmica real do sistema é
“substituida” por uma dinamica, geralmente mais simples, linear, que seja mais

adequada por alguma razéo de projeto.

De acordo com Slotine & Li (1991), um sistema ndo linear pode ser modelado

segundo as equacdes diferenciais ordinarias (4.34) e (4.35):

x=fx)+gx)u (4.34)
y(t) = h(t) (4.35)

Onde o vetor de estados x € R™ e o vetor de controle u e R™ sendo n 0 nimero de

estados e m 0 nimero de controles. Resolvendo explicitamente para o vetor de controle:
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u=g0)" - f)] (4.36)

Esta equacdo é valida considerando que g(x) seja inversivel para todos os valores de

Trocando x por x4 temos a forma final da lei de controle da inversao dinamica:

u=g(x) " [Xges — f(x)] (4.37)

Assumiu-se que g(x) era inversivel para todos os valores de x, 0 que nem sempre é
verdade, e contornar tal obstaculo nem sempre é uma tarefa trivial. Por exemplo, g(x)
geralmente ndo é inversivel se hd mais estados que controles. Outra consideracao sobre
g(x) é que se o valor dele for pequeno, o controlador ndo linear tende a saturar o0s
controles do sistema.

Diversas formas de dindmicas desejadas irdo responder diferentemente quando
submetidas as mesmas incertezas. Assim, é de grande importancia selecionar a dinamica
que ira satisfazer o desempenho especificado e a robustez requerida. (SLOTINE & Li,
1991).

E importante considerar que a dindmica desejada deve ser alcancada considerando
as limitacdes de deflexdo das superficies da aeronave. Se a dindmica desejada demandar
mais forcas e momentos que as superficies sdo capazes de criar, os atuadores podem
saturar.

A resposta em malha fechada pode ser encontrada como na Figura 4.51. O
integrador a direita da dindmica desejada é usado para aproximar o restante das

dindmicas do sistema, que inclui a dindmica do atuador, inversdo dindmica e sensores.

¥cmd .
Xdes ¥

+
Dlnﬂl'.l’llﬁﬂ - Integrador
Desejada

A

v

Figura 4.42 — Sistema de controle em malha fechada. Retirado de Lubas (2008).
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O sistema pode ser projetado para que siga uma determinada trajetéria desejada
r(t). Entdo, o erro pode ser definido como sendo a diferenca instantanea entre a saida e

a trajetoria desejada, como na Equacéo (4.38):
e(t) =r(t) —y() (4.38)

Diferenciando-se a equacdo da saida mostrada em (4.34) e (4.35), obtém-se a

seguinte expressao:

y=2=22f(0) + 2 g(0u = F(x) + 6(0u (4.39)

T oox ox

Gregory (1999) apresenta uma aplicagdo de controle ndo linear por inverséo
dindmica para o controle da dindmica longitudinal de grandes avides flexiveis. A
mesma autora apresenta uma tentativa inicial de estabelecer resultados de estabilidade

global com o controle de avides flexiveis através da técnica de inversao dinamica.

4.1.5.1 Inversdo dindmica no Mirage 111

O conceito de inversdo dinamica é relativamente simples. O objetivo da técnica
pode ser resumido como a busca de uma entrada de controle tal que o sistema dinamico
a ser controlado se comporte segundo uma dada dindmica desejada, desde que,
obviamente, a mesma néo viole as limitagdes fisicas do sistema. Em outras palavras, a
dindmica real do sistema ¢ “substituida” por uma dinamica, geralmente mais simples,

linear, que seja mais adequada por alguma razéo de projeto (SLOTINE & Li, 1991).

A Figura 4.43 mostra o diagrama de blocos, como exemplo, a taxa de arfagem.
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Figura 4.43 — Diagrama de blocos do controle inversédo dindmica no Mirage I11.

i) Controle da taxa de arfagem (q)

A simulagdo mostrada na Figura 4.44 com grau relativo 1, apresenta o rastreamento
de um doublet da taxa de arfagem e a deflexdo do profundor necesséria para comandar o
doublet. Pode-se ver um excelente rastreamento do sinal desejado. As Equacdes 4.40 e

4.41 apresentam as equac0es f(x) e g(x) da taxa de arfagem.

17*alpha 21xq

2 *P) k 2
Fix) =2 1227 T (31734225659419871 * V2 x (

30 18 30 100 10Vt
257509499 72500509 )) / 18014398509481984000 (4.40)
2882303761517117440

G(x) = (—(285608030934778839 = Vt?) /360287970189639680000) (4.41)
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&
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Figura 4.44 — Controle da taxa de arfagem.

i) Controle do angulo de ataque (a)

Foram feitas simulagGes com a lei de controle inverséo dindmica com grau relativo
2 e o0s resultados sdo apresentados na Figura 4.45. Pode-se ver um excelente

rastreamento do angulo de ataque. As Equacdes 4.42 e 4.43 apresentam as equacoes f(x)
e g(x) do angulo de ataque.
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Fx = (—(cos(alpha) * cos(betal) = Vt * ((40801147276396977 * Vt* «
(cos(alpha) * ((551 * alpha) /250 —
19483605487504907/1441151880758558720) + cos(betal) * sin(alpha) *
((1943  alpha®) /1000 — (119 * alpha)/5000 + 27804983945836032699/
1844674407370955161600) + sin(alpha) * sin(betal) * (u1/100 — (3 *
betal)/5 + (3 *u3)/40 +
251136043885408563/4056481920730334084789450257203200)))/
16663318621270835200 — (5520653160719109 * cos(phi) * cos(theta))/
562949953421312 + sin(betal) * Vtx p — cos(alpha) * cos(betal) * Vt x q) +
cos(betal) = sin(alpha) * Vt * ((1888416287911143 *
u4)/1017048255692800 — (5520653160719109 *
sin(theta))/562949953421312 — (40801147276396977 * Vt* * (cos(alpha) *
cos(betal) * ((1943 * alpha”2)/1000 — (119 = alpha)/5000 +
27804983945836032699/1844674407370955161600) — sin(alpha) * ((551 *
alpha)/250 — 19483605487504907/1441151880758558720) + cos(alpha) *
sin(betal) * (u1/100 — (3 * betal)/5 + (3 *u3)/40 + 251136043885408563/
4056481920730334084789450257203200)))/16663318621270835200 +
sin(betal) * Vt*r — cos(betal) * sin(alpha) * Vt*x q + 1888416287911143/
1017048255692800))/(cos(alpha)?® * cos(betal)? * Vt* + cos(betal)? *
sin(alpha)? * Vt%)) (4.42)

Gx = (—((40801147276396977 = Vt* * cos(betal) = sin(alpha) = Vt * ((7 *
sin(alpha))/10 — cos(alpha) * cos(betal) * ((6171 * alpha) /5000 —
19/2500)))/16663318621270835200 + (40801147276396977 * Vt* x
cos(alpha) * cos(betal) * Vt * ((7 * cos(alpha))/10 + cos(betal) * sin(alpha) *
((6171 * alpha) /5000 — 19/2500)))/16663318621270835200)/(cos(alpha)? x
cos(betal)? * Vt* + cos(betal)? * sin(alpha)? * Vt%)) (4.43)
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Figura 4.45 — Controle do angulo de ataque.

i) Controle do angulo de atitude (0)

A simulacdo apresentada na Figura 4.46 mostra o rastreamento de um doublet do
angulo de atitude (0). Os resultados mostram um excelente rastreamento. As Equacoes

4.44 e 4.45 apresentam as equacdes f(x) e g(x) do angulo de atitude.
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F(x) =
(sin(phi) * (q * ((372 * p)/497 + (25 *7r)/497) +
(6784435576080464328603078517927359 * Vt* * (betal/20 + (3 *ul)/10 —
(9%u3)/500 + (21*p)/(16*Vt) — (63 *1r)/(200 * Vt) —
60867003159015543/10141204801825835211973625643008000))/
21267647932558653966460912964485513216 + (40801147276396977 *
Vt? % ((17 *u3)/200 — (3 * betal)/20 — (231 % p)/(800 * Vt) + (147 =)/ (40 *
Vt) + 70818605601322571/1014120480182583521197362564300800))/
25580445883464417280) + cos(phi) * ((17 *p xr)/18 - p?/30 + r?/30 —
(31734225659419871 = Vt? * ((17 * alpha) /100 + (21 xq)/(10 * Vt) —
25050349912506309/2882303761517117440))/18014398509481984000) —
cos(phi) *xr * (p + tan(theta) * (cos(phi) * r + sin(phi) * q)) — sin(phi) * q *
(p + tan(theta) * (cos(phi) * r + sin(phi) * q))) (4.44)

G(x) =
(—(285608030934778839 * Vt? * cos(phi)) / 360287970189639680000) (4.45)

Angulo de atitude

40 r T
real
P , desejado | |
o J
S/
- /
E 0
-20 :
0 5 10 15 20 25 30
t(s)
Deflexao do Profundor
20
10 A
(2]
=]
o
2 . I
-10 :
0 5 10 15 20 25 30

t(s)

Figura 4.46 — Controle do angulo de atitude.

94



iv) Controle do angulo de rolamento (¢)

Os resultados da simulagéo do rastreamento do doublet de &ngulo de rolamento com
amortecimento da guinada sdo apresentados na Figura 4.47. Pode-se ver um excelente
rastreamento do angulo de rolamento. As EquacOes 4.46 e 4.47 apresentam as equacdes

f(x) e g(x) do angulo de rolamento.

F(x) = (q*((25%*p)/497 — (1009 *r)/1491) + tan(theta) * (sin(phi) *
((17 *p *x1)/18 - p?/30 + r?/30 — (31734225659419871 = Vt* x ((17 *
alpha)/100 + (9 *u2)/20 + (21 xq)/(10 *Vt) — 25050349912506309/
2882303761517117440))/18014398509481984000) — cos(phi) * (q * ((372 *
p)/497 + (25 *r)/497) — (6784435576080464328603078517927359 * Vt* *
((9 *u3)/500 — betal/20 — (21 *p)/(16 *Vt) + (63 *1)/(200 * Vt) +
60867003159015543/10141204801825835211973625643008000))/
21267647932558653966460912964485513216 + (40801147276396977 *

Vt? % ((17 *u3)/200 — (3 * betal)/20 — (231 % p)/(800 * Vt) + (147 =)/ (40 *
Vt) + 70818605601322571/1014120480182583521197362564300800))/
25580445883464417280) + cos(phi) * q * (p + tan(theta) * (cos(phi) *r +
sin(phi) * q)) — sin(phi) *r * (p + tan(theta) * (cos(phi) * r + sin(phi) *

q)) + (13600382425465659 = Vt* * ((9 * u3)/500 — betal/20 — (21 *
p)/(16 *Vt) + (63 *r)/(200 * Vt) +
60867003159015543/10141204801825835211973625643008000))/
1279022294173220864 — (6784435576080464328603078517927359 * Vt *
((17 *u3)/200 — (3 *betal)/20 — (231 *p)/(800 * Vt) + (147 xr)/(40 *

Vt) + 70818605601322571/1014120480182583521197362564300800))/
21267647932558653966460912964485513216 + (tan(theta) + 1) *
(cos(phi) *r + sin(phi) * q) * (cos(phi) * @ — sin(phi) * 1)) (4.46)

G(x) = (—(40801147276396977 = Vt?*)/12790222941732208640 —
(20353306728241392985809235553782077 * Vt* = cos(phi) * tan(theta))/
212676479325586539664609129644855132160) (4.47)
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Figura 4.47 — Controle do angulo de rolamento.

V) Controle do angulo de proa (V)

O rastreamento do angulo de proa apresentou resultados satisfatorios como o
apresentado na Figura 4.48. As Equacdes 4.48 e 4.49 apresentam as equacoes f(x) e g(x)

do angulo de proa.
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F(x) =
((sin(phi) * ((17 xp *r)/18 - p*/30 + r?/30 — (31734225659419871 * Vt* «
((17 * alpha) /100 + (9 *u2)/20 + (21*q)/(10 = Vt) — 25050349912506309/
2882303761517117440))/18014398509481984000) — cos(phi) * (q * ((372 *
p)/497 + (25 *1)/497) — (6784435576080464328603078517927359 * Vt* «
((9 *u3)/500 — betal/20 — (21 *p)/(16 *Vt) + (63 *1)/(200 * Vt) +
60867003159015543/10141204801825835211973625643008000))/
21267647932558653966460912964485513216 + (40801147276396977 *
Vt"2 % ((17 *u3)/200 — (3 xbetal)/20 — (231 *p)/(800 * Vt) + (147 *
r)/(40 * Vt) +
70818605601322571/1014120480182583521197362564300800))/
25580445883464417280) + cos(phi) x q * (p + tan(theta) * (cos(phi) *r +
sin(phi) * q)) — sin(phi) *r * (p + tan(theta) * (cos(phi) * r + sin(phi) *
q)))/cos(theta) + (sin(theta) * (cos(phi) *r + sin(phi) * q) * (cos(phi) * q —
sin(phi) * r))/cos(theta)?) (4.48)

G(x) = (—(20353306728241392985809235553782077 * Vt"2 *
cos(phi))/(212676479325586539664609129644855132160 * cos(theta))) (4.49)

Angulo de guinada
2 r T

real
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psi (graus)

0 5 10 15 20 25 30
1(s)

Deflexao do Aileron

20

L
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o
—
-

-10 \/

-20

0 5 10 15 20 25 30
t(s)

Figura 4.48 — Controle do angulo de proa.
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vi) Controle da taxa de guinada (r)

A simulacdo mostrada na Figura 4.49 apresenta o rastreamento de um doublet da
taxa de guinada, e a deflexdo do leme necesséria para comandar o doublet. Pode-se ver
um excelente rastreamento do sinal desejado. As Equacfes 4.50 e 4.51 apresentam as

equacoes f(x) e g(x) da taxa de guinada.

F(x) = ((40801147276396977 * Vt* * ((3 * betal)/20 + (231 * p)/(800 *
Vt) — (147 xr)/(40 * Vt) —
70818605601322571/1014120480182583521197362564300800))/
25580445883464417280 — (6784435576080464328603078517927359 *
Vt"2 x (betal/20 + (3*ul)/10 + (21 *p)/(16 xVt) — (63 x1)/(200 * Vt) —
60867003159015543/10141204801825835211973625643008000))/
21267647932558653966460912964485513216 — q * ((372 * p)/497 + (25 *
r)/497)) (4.50)

G(x) = (—(98024917420998593856633108904594034751 * Vt*)/
755001501605832215809362410239235719168000) (4.51)

Velocidade de Guinada
10 r T

real
desejado [

r (graus/s)
: o o
\
|
|

-10

0 5 10 15 20 25 30
1(s)

Deflexao de Leme

40

20
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\ L —
0 5 10 15 20 25 30
t(s)

-20

Figura 4.49 — Controle da taxa de guinada.
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vii)  Controle da taxa de rolamento (p)

A simulacdo apresentada na Figura 4.50 mostra o rastreamento de um doublet da
taxa de rolamento (p). Os resultados mostram um excelente rastreamento. As Equacgdes

4.52 e 4.53 apresentam as equacdes f(x) e g(x) da taxa de rolamento.

F(x) = ((6784435576080464328603078517927359 * Vt? * ((17 * u3)/200 —
(3 * betal)/20 — (231 % p)/(800 = Vt) + (147 *1)/(40 * Vt) +
70818605601322571/1014120480182583521197362564300800))/
21267647932558653966460912964485513216 — (13600382425465659 *
Vt? * ((9 *u3)/500 — betal/20 — (21 *p)/(16 xVt) + (63 x1)/(200 * Vt) +
60867003159015543,/10141204801825835211973625643008000))/
1279022294173220864 — q * (((25 * p)/497 — (1009 * r)/1491))) (4.52)

G(x) = (—(40801147276396977 = Vt"2)/12790222941732208640) (4.53)

Velocidade de Rolamento
20¢

v

-40°"
0 5 10 15 20 25 30

p (graus/s)

Deflexado de Aileron

0.4¢ m
0.2
; \
g O
ol
0.2
0.4°
0 5 10 15 20 25 30

t(s)
Figura 4.50 — Controle da taxa de rolamento.

Pode-se observar um excelente rastreamento em todos os estados utilizando inversao
dinamica.
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4.1.6 Sliding Mode

De acordo com Edwards & Spurgeon (1998), a técnica de controle por modos
deslizantes (Sliding Mode) foi criada com base na teoria de controle de estrutura
variavel (VSCS — Variable Structure Control Systems) desenvolvida na Russia nos anos
60.

Este controle € um conjunto de subsistemas continuos governados por uma lei de
controle descontinua, a qual atua de acordo com o estado do sistema, perturbacdes e
referéncia do sistema (UTKIN, 1993).

Edwards et al. (2000) utilizaram a técnica de controle por modos deslizantes para

controlar a dindmica de um avido flexivel.

Seja um sistema com uma entrada e uma saida, dado pelo sistema (4.54):

{56 =f()+g)u (4.54)

y = h(x)

Onde f(x) e g(x) sdo campos vetoriais suaves pertencentes ao R" e h(x) uma funcédo
escalar suave, ou seja, todas as derivadas parciais, de qualquer ordem, existem e s&o

continuas.

O sistema (4.54) é um sistema com estrutura varidvel, cujas regras de chaveamento
estdo definidas pela fungdo continua S(x) (UTKIN, 1993).

B {u*(x) se S(x) >0 (4.55)

T lum(x)seS(x) <0

O problema de controle é projetar S(x) (superficie de escorregamento), ut(x) e
u~ (x).

Para isso, a superficie de escorregamento deve ser a0 menos localmente atrativa em
um dominio Q de forma que (EDWARDS & SPURGEON, 1988):
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lim <0 (4.56)

S—-0t

lim >0 (4.57)

S$-0"

Segundo Edwards & Spurgeon (1998) esta condicdo pode ser substituida por:

$.5<0 (4.58)

Uma condicdo mais forte para (4.55) é dada por:

S.S <nls| (4.59)

onde:

1: constante positiva.

Slotine & Li (1991) define a superficie de escorregamento conforme a Equacdo
4.60:

S(,t) =3t (L2 +2.7) (4.60)
onde:
y=Y—Ya (4.61)

Nota-se que a superficie (4.61) é uma equacéo da dindmica do erro de rastreamento.

Assim, para um sistema de segunda ordem:

S=y+A7y (4.62)
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onde:

\: constante do projeto positiva, que esta relacionada com a taxa em que o erro de

rastreamento tende a zero quando o sistema ja atingiu a superficie.
Se o sistema (4.54) possui grau relativo n, este pode ser reescrito como a equagao:

y™ =a(x) + b(x).u (4.63)

Para obter a lei de controle, considerando um sistema de segunda ordem na
superficie S = 0, tem-se (SLOTINE & LI, 1991):

S=j—Jg+Ay=a+bu—-u—3y;+15=0 (4.64)

Através de (4.64), a melhor aproximacéo da lei de controle continua & de ordem 2

que permite S = 0, tal que:

a=@§%yﬂ (4.65)

Como ha incertezas no modelo, para compensar os erros adiciona-se a parcela
descontinua. Assim, de forma genérica, a lei de controle por modos deslizantes ¢ dada

por:

u=1u1-K,.sign(S) (4.66)

onde:

i1 controle obtido por inversdo dinamica com modelo estimado.
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Conforme a condicdo de escorregamento (4.59) deve-se projetar o ganho para
garantir que a condicdo de escorregamento seja satisfeita e compensar 0s erros entre o
modelo e o sistema real. Nota-se que as fungdes ut(x) e u™(x) séo definidas através do
sinal da funcdo sign().

Sed =aeb = b o controle se comporta como um rastreador de trajetoria e o ganho
K, apenas leva o sistema da condicdo inicial para a superficie. Quanto maior sdo 0s
erros entre os parametros estimados, maior deve ser o ganho K, para compensar 0S
desvios e levar o sistema para a referéncia.

De acordo com Slotine & Li (1991), devido as imperfeicbes do controle
(chaveamento ndo instantaneo e valor de S ndo conhecido com preciséo infinita), ocorre
o fenbmeno denominado chattering, o qual se trata de oscilacbes em torno da superficie
S=0.

Para suavizar o efeito do chaveamento do sinal de controle devido a funcéo sign(),
Slotine & Li (1991) sugere o uso da fungdo de saturacdo no lugar da funcéo sign(),

dessa forma, o sinal de controle deve ser reescrito segundo a equacéo (4.67):

u=1u1-—K,.sat (%) (4.67)

onde:

¢: camada limite.

S
sat (3) = pSelSl=e (4.68)
sign(S) se |S[>¢

Esta técnica permite eliminar o efeito do chattering.
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4.1.6.1 Sliding mode no Mirage 111
A Figura 4.51 mostra o diagrama de blocos utilizado no controlador do tipo sliding
mode, como exemplo, a taxa de arfagem.

Os valores dos ganhos para o sliding mode foram obtidos por um processo de

tentativa e erro.

As equac0es utilizadas para o sliding mode foram as mesmas utilizadas na inversao

dinamica.
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Figura 4.51 — Diagrama de blocos do sliding mode no Mirage I11.
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i) Controle da taxa de arfagem (q)
Os ganhos utilizados para a taxa de arfagem foram:
k =-10/(180/m) u=05 k1 =20

A simulacdo mostrada na Figura 4.52 apresenta o rastreamento de um doublet da
taxa de arfagem, e a deflexdo do profundor necessaria para comandar o doublet. Pode-se

ver um excelente rastreamento do sinal desejado. Para o controle da taxa de arfagem foi
facil a obtencdo dos ganhos.

Velocidade de Arfagem

10 r
real
- S / desejado []
é o
9 /'/
S \\7 ///
-10 ;
0 5 10 15 20 25 30
t(s)
Deflex&o do Profundor
4
2
]
g 0
o
2
-4 L
0 5 10 15 20 25 30
t(s)
Figura 4.52 — Controle da taxa de arfagem.
i) Controle do angulo de ataque (a)
Os ganhos utilizados para o angulo de ataque foram:
k =-40/(180/m) u=0,1 k1=1 k2 =1

Para o controle do angulo de ataque foi fécil a obtengdo dos ganhos. Os resultados

sdo apresentados na Figura 4.53. Pode-se ver um excelente rastreamento do angulo de
ataque.
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-20

0 5 10 15 20 25 30
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Figura 4.53 — Controle do angulo de ataque.

i) Controle do angulo de atitude (0)
Os ganhos utilizados para o angulo de atitude foram:
k = —40/(180/m) n=01 kl=1 k2 =1
A simulacdo apresentada na Figura 4.54 mostra o rastreamento de um doublet do

angulo de atitude (0). Os resultados mostram um bom rastreamento.
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Figura 4.54 — Controle do angulo de atitude.

iv) Controle do angulo de rolamento (¢)
Os ganhos utilizados para o angulo de rolamento foram:
k = —40/(180/m) u = 0,05 k1=0,3 k2 =1

Os resultados da simulacdo do rastreamento do doublet de &ngulo de rolamento sé&o

apresentados na Figura 4.55. Para o controle do angulo de rolamento foi dificil a

obtenc¢&o dos ganhos.
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Figura 4.55 — Controle do angulo de rolamento.

V) Controle do angulo de proa (V)
Os ganhos utilizados para o angulo de proa foram:
k = —40/(180/m) u=0,5 k1 =10 k2 =2 k2 =0

A Figura 4.56 apresentou resultados razoaveis. Para o controle do angulo de proa foi

dificil a obtencdo dos ganhos.
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vi) Controle da taxa de guinada (r)

Os ganhos utilizados para a taxa de guinada foram:

k = —40/(180/)

u=20,8

25

Figura 4.56 — Controle do angulo de proa.

k1 =1

30

A simulacdo mostrada na Figura 4.57 apresenta o rastreamento de um doublet da

taxa de guinada, e a deflexdo do profundor necessaria para comandar o doublet. Pode-se

ver um rastreamento razoavel do sinal desejado. Para o controle da taxa de guinada foi

dificil a obtencdo dos ganhos.
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Figura 4.57 — Controle da taxa de guinada.

vii)  Controle da taxa de rolamento (p)
Os ganhos utilizados para a taxa de rolamento foram:
k = —40/(180/m) p=0,1 k1 =30

A simulacdo apresentada na Figura 4.58 mostra o rastreamento de um doublet da

taxa de rolamento (p). Os resultados mostram um bom rastreamento.
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Figura 4.58 — Controle da taxa de rolamento.
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5 COMPARACAO DAS TECNICAS DE
CONTROLE

O método PID apresentou alguns resultados satisfatorios, porém utilizando tentativa
e erro para obtencdo dos ganhos nao foi possivel obter os ganhos para velocidade e
altitude.

Algumas vantagens observadas com o uso da técnica do regulador integrativo
universal sdo: a simplicidade das expressdes obtidas para as leis de controle; o fato de
ndo serem requeridos conhecimentos detalhados do modelo matematico do avido; a
precisdo dos resultados obtidos, mesmo com o uso de atuadores; a robustez da lei de
controle e a capacidade de compensar efeitos de flexibilidade estrutural (SOUSA,
2013). Com base na analise dos resultados obtidos, ficou constatada a eficiéncia da lei
de controle, que permitiu controlar diferentes variaveis apenas ajustando os ganhos
experimentalmente e salvo as limitacGes fisicas do sistema e limitagcdes de esforco em

localizar os coeficientes 6timos, apresentou resultados satisfatorios.

Apos terem sido feitas as analises dos resultados das simulacdes, é possivel afirmar
que o controle de inversdo dindmica é um método complexo e dificil de realizar, mas
que quando obtido sucesso, proporciona resultados satisfatorios para o controle da
aeronave. Embora esta técnica de controle consiga administrar sistemas altamente néo-
lineares com excelente desempenho, é sabido que a inversdo dindmica ndo oferece
garantia de robustez a priori, € pode se tornar um controlador instavel devido a
incertezas de modelagem (PAPAGEORGIOU & GLOVER, 2005). A estabilidade
longitudinal de um sistema controlado por inversdo dindmica permanece robusta em
relacdo a incertezas, mas a estabilidade lateral é sensivel a incertezas nas derivadas de
estabilidade (BRINKER & WISE, 1996).

Deve ser salientado que as observacgdes relativas a robustez nas leis de controle
citadas nos dois ultimos paragrafos foram retiradas de outras referéncias. Nesta

dissertacdo, ndo foi analisado a robustez das leis de controle analisadas.

O controle sliding mode também é um método complexo e dificil de realizar e

obteve resultados satisfatorios, mas ndo para todas as simulagdes.
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Através da Figura 5.1, observa-se depois de feitas as comparacdes que nao

uma lei ideal, porém cada lei de controle tem seu lado positivo e negativo.

existe

2,5

Escala de Comparacao das Leis de Controle

Dificuldade Qualidade de Robustez  Busca pelos  Atuagdo
de Controle Ganhos Exigida pelo
Programacao Controle

EPID
ERIU
=D
B SM

Legenda: 2 satisfatdrio 1 razoavel 0 insatisfatorio

Figura 5.1 — Comparacéo das leis de controle.
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6 CONCLUSOES E SUGESTOES PARA
TRABALHOS FUTUROS

Neste capitulo sdo apresentadas as principais conclusdes do trabalho, suas
contribuicdes em relacdo ao tema que foi abordado e linhas de raciocinio para futuros
projetos que possam vir a ser desenvolvidos nesta area. Primeiramente é apresentada
uma discusséo sobre os resultados alcancados, a metodologia proposta e as ferramentas
de desenvolvimento. Logo, aponta as contribui¢fes desta dissertacdo para as linhas de
pesquisa em engenharia de controle e sobre os algoritmos genéticos. Por fim,
apresentam sugestfes para trabalhos futuros bem como uma visdo pessoal da autora

sobre o trabalho que foi desenvolvido.

Neste trabalho foram utilizadas, analisadas e comparadas as seguintes técnicas de
controle: i) Proporcional Integrativo Derivativo, ii) Regulador Integrativo Universal,

iii) Inversdo Dinamica e iv) Sliding Mode.

A metodologia proposta para este trabalho, bem como a revisdo da literatura sobre o
assunto e apds terem sido feitas as analises dos resultados das simulagdes, demonstrou
grande eficicia e aplicabilidade na area de controle. Cabe ainda ressaltar que os

resultados obtidos foram comparados, conforme a Tabela 5.1.

A comparagcéo feita entre as leis de controle pode-se chegar a conclusdo que cada lei

de controle tem sua caracteristica particular, cada lei tem seus pros e contras.

Através dos resultados obtidos, pode-se concluir que o trabalho mostrou que apesar
da maior complexidade, os controladores propostos possuem um bom potencial para

serem desenvolvidos na pratica.

A melhor técnica utilizada foi o regulador integrativo universal, pois foram obtidos
resultados mais satisfatorios que as demais técnicas. Porém essa ndo é uma conclusao
definitiva, pois para escolher a melhor técnica ira ter que analisar a robustez de cada
técnica de controle. A andlise da robustez sera feita ao se analisar a capacidade do

controle em compensar efeitos de perturbacdes externas e imprecisdes nos modelos.
As contribuicOes que surgiram deste trabalho podem ser enumeradas em:

e Estudo de varias leis de controle, na escolha da melhor lei de controle.
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Validagéo dos resultados encontrados utilizando as leis de controle.
Disponibilidade de uma interface grafica para o ensino/aprendizagem da

aplicabilidade das leis de controle na area de controle.

O trabalho apresenta alguns pontos em aberto e que podem ser explorados para

complementar os resultados ja alcangados, ou seja, podem-se discutir algumas linhas de

pesquisa para trabalhos futuros, de entre as quais se enumeram:

Implementar processos de otimizacdo para definir os ganhos 6timos utilizando
algoritmo genético ou redes neurais.

Estudo da viabilidade de se aplicar a sintonia de controladores com algoritmos
genéticos em processos online, tendo como fator preponderante o tempo
computacional.

Encontrar formas pelas quais pode ser reduzido consideravelmente o tempo das
simulagdes. Algumas formas sugeridas sdo migrar todas as simulacfes para o
ambiente de programacdo FORTRAN® que é muito mais rapido do que o
MATLAB® / SIMULINK®, e/ou usar mais computadores e processamento
paralelo para rodar as simulagdes.

Elaborar o controle da velocidade e altitude nas leis de controle inversdo
dindmica e sliding mode, e fazer uma trajetoria para que a aeronave possa segui-
la;

Aplicar as leis de controle inversdo dinamica e sliding mode no NFNS_190s.
Aplicar falhas aos sistemas e compensa-las por meio de alocacdo de controle,
especifica para cada caso de falha;

Andlise de qualidade de voo e robustez da resposta das aeronaves em conjunto
com um controlador de voo tolerante a falhas.

Desenvolvimento de outros controladores como backstepping, redes neurais,

fuzzy, entre outros.

115



REFERENCIAS BIBLIOGRAFICAS

AGENCIA NACIONAL DE AVIAO CIVIL. (2008). Relatério do seminario internacional
aviacdo e mudancas climaticas: atualidades e perspectivas. Disponivel em:
<http://www.anac.gov.br/arquivos/pdf/Relatorio_Final_27jan09.pdf>. Acesso em: 17 janeiro
2017.

ALAZARD, D. (2002). “Robust h2 design for lateral flight control of highly flexible aircraft”.
Journal of Guidance, Control and Dynamics, vol. 25(3), pp.502-509.

BOUADI, H.; CUNHA JR, S. S.; DROUIN, A.; MORA-CAMINO, F. (2011). “Adaptive
Sliding Mode Control for Quadrotor Attitude Stabilization and Altitude Tracking”, CINTI 2011
- 12th IEEE International Symposium on Computational Intelligence and Informatics,
Budapest.

BRANDAO, M. P. (1997). “Fundamentos da dinamica de estruturas”. Sdo José dos Campos:
Instituto Tecnoldgico de Aeronautica.

CONG, S.; LIANG Y. (2009). “Pid-like neural network nonlinear adaptive control for
uncertain multivariable motion control systems”, IEE TRANSACTIONS ON INDUSTRIAL
ELETRONICS 56, 3872-3879.

COOK, R. (2011). “Robust manoueuvering and gust alleviation of very flexible aircraft using
novel control effectors”. In: INTERNATIONAL FORUM IN AEROELASTICITY AND
STRUCTURAL DYNAMICS, Paris, pp. 1-34.

CUNHA JR, S. S.; PANOMRUTTANARUG, B.; AL-FAZARI, H.; MORA-CAMINO, F.
A. (2011). “Neural Network Control Based on Differential Flatnessf a Quadrotor”. DINCON
2011: X Conferéncia Brasileira de Dinamica, Controle e Aplicacdes, Aguas de Linddias.

DA SILVA, A. L. (2012). “Non-linear optimal model following control of flexible aircraft”.
Saarbriucken: LAP Lambert Academic.

DA SILVA, A.L. (2010). “Flight mechanics model of flexible aircraft”. Instituto Tecnolégico
Aeronautico, So José dos Campos, SP, Brasil.

DA SILVA, T. M. L. (2010). Aeroelasticidade transonica de aerof6lio com arqueamento
variavel. Dissertacdo de Mestrado, Escola de Engenharia de S&o Carlos, Universidade de S&o
Paulo, Sdo Paulo, SP, Brasil.

DA SILVA, A.; PAGLIONE P. (2010). “Conceptual flexible aircraft model for modeling,
analysis and control studies”. In: AIAA ATMOSPHERIC FLIGHT MECHANICS
CONFERENCE AND EXHIBIT, Toronto. Washington: DC, pp. 1-27.

EDWARDS C.; SPURGEON S. K. (1998). “Sliding mode control: Theory and applications”.
12 ed. Taylor & Francis.

EDWARDS, C.; SPURGEON, S. K.; AKOACHERE, A. (2000). “A sliding mode output
feedback controller for an aircraft system with flexible modes”. In: IEEE CONFERENCE ON
DECISION AND CONTROL, 39, Sydney. Piscataway: IEEE, pp.1673-1678.

ETKIN, B., REID, L. D. (1996). Dynamics of Flight — Stability and Control, 32 ed, Wiley.
EVANS, W. R. (1950). Control System Synthesis by Root Locus Method.

GIVISIEZ, B. R. (2009). Inversdo dinamica aplicada ao controle de voo tridimensional de
aeronaves comerciais. Dissertacdo de Mestrado, Instituto Tecnoldgico de Aerondutica, S&o José
dos Campos, SP, Brasil.

116


http://lattes.cnpq.br/5136468097738470
http://lattes.cnpq.br/5136468097738470

GREGORY, I.M. (1999). “Madified dynamic inversion to control large flexible aircraft -
What's going on?” In: AIAA GUIDANCE, NAVIGATION AND CONTROL CONFERENCE,
Portland. Washington, DC, 1999. (AIAA 99-3998).

HENRIQUEZ, A.A.M. (2011). Flight Control Design for a flexible conceptual aircraft using
backstepping technique. Dissertacdo de Mestrado, Instituto Tecnoldgico de Aerondautica, Sao
José dos Campos, SP, Brasil.

HODGES, D. H.; YU, W. (2007). A rigourous, engineer-friendly approach for modeling
realistic, composite rotor blades. Wind energy, vol.10, pp. 179-193.

HOMA, J. (2013). Aerodindmica e teoria de voo — nogOes bésicas. 322 ed. Asa.

ITO, D.; WARD, D. T.; VALASEK, J. (2001). “Robust dynamic inversion controller design
and analysis for the x-38”. In: AIAA Guidance, Navigation, and Control Conference and Exibit,
Montreal, Canada.

JOSHI, S.M.; KELKAR, A. G. (1996). “On longitudinal control of high speed aircraft in the
presence of aeroelastic modes”. Washington, DC: NASA (NASA TM 110254).

KRUPA, E. P.; CUNHA JR, S. S.; COIMBRA, R. F. F. (2013). “Proposta de uma
Metodologia para o Projeto Conceitual de Vants”, XI Congreso Iberoamericano de Ingenieria
Mecénica, La Plata.

KUBICA, K.; LIVET, T.; LETRON, X.; BUCHARLES, A. (1995). Parameter-robust flight
control system for a flexible aircraft. Control Eng. Practice, vol.3(9), pp. 1209-1215.

LAVRETSKY, E.Y.; HENDERSON, D. K. (1999). “A neural network-based approach to
active structural mode suppresion for flexible transport aircraft”. In. AMERICAN CONTROL
CONFERENCE, San Diego, pp.4168-4162.

LIVET, T.; KUBICA, K.; MAGNI, J.F. (1995). “Robust flight control design with respect to
delays, control efficiencies and flexible modes”. Control Eng. Practice, vol 3(10) pp. 1373-
1384.

LOOYE, G.; JOOS, H. D. (2001). “Design of robust dynamic inversion control laws using
multi-objective optimization”. In: AIAA Guidance, Navigation, and Control Conference and
Exibit, Montreal, Canada.

LOOYE, G.; JOOS, H. D.; WILLEMSEN, D. (2001). “Application of an optimization-based
design process for robust autoland control laws”. In: AIAA Guidance, Navigation, and Control
Conference and Exibit, Montreal, Canada.

LUBAS, C. (2008). Aplicacdo da técnica de inversdo dindmica para projetos de sistemas de
controle de voo. Dissertacdo de Mestrado, Instituto Tecnoldgico de Aeronautica, Sdo José dos
Campos, SP, Brasil.

MCLEAN, D. (1990). Automatic flight control systems. Hertfordshire: Prentice Hall,
(International Series in Systems and Control Engineering.), 610 p.

MURRAY, R. M, K. J.Astrom, S. P. Boyd, R.W. Brockett G. (2003). “Future directions in
control in an information-rich world”, IEE Control Systems Magazine 23(1), pp. 20-33.

NELSON, R. C. (1989). Flight Stability and Automatic Control, McGraw-Hill Book
Company, Singapore.

OGATA, K. (2010). Engenharia de Controle Moderno. Pearson Education.

PATIL, M. J.; HODGES, D. H.; CESNIK, C. E. W. (1999). “Non linear aeroelasticity and
flight dynamics of high-altitude long-endurance aircraft”. Washington, DC: AIAA (AIAAA 99-
1470).

117



PEREIRA, R. A. (2015). Uso de leis de controle para melhoria de qualidade de voo de uma
aeronave. Trabalho Final de Graduacdo em Engenharia Mecanica Aeronautica, Instituto de
Engenharia Mecénica, Universidade Federal de Itajubd, Itajuba, MG.

PUHLMANN, H. (2014). PID digital, método de calculo numérico.

RIBEIRO, F. (2012). “Aeroflex: a toolbox for studying the flight dynamics of highly flexible
airplanes”. In: CONGRESSO NACIONAL DE ENGENHARIA MECANICA, S&o Luis, MA. Rio
de Janeiro: ABCM, 2012. (CONEM 2012-1786).

SADARAEY, M.; COLGREN, R. (2005). “Two dof robust autopilot design for a small uav
using a combination of dynamic inversion and h-infinity loop shaping”. In: AIAA Guidance,
Navigation, and Control Conference and Exhibit, San Francisco, California.

SAINTIVE, N.S. (2012). Teoria de Voo — Introducgédo a Aerodinamica, 6 ed., Asa.

SESHAGIRI, S.; KHALIL, H. K. (2005). “Robust output feedback regulation of minimum-
phase nonlinear systems using conditional integrators”. vol.41(1), pp. 43-54.

SHEARER, C. (2006). Coupled non linear and flight dynamics, aeroelasticity and control of
very flexible aircraft. Dissertation (Doctorate in Aerospace Engineering), University of
Michigan, Ann Arbor. 236 p.

SILVESTRE, F. J. (2007). Modelagem da mecénica de voo de avides flexiveis e aplicacbes de
controle. Dissertacdo de Mestrado, Instituto Tecnoldgico de Aeronautica, Sdo José dos Campos,
SP, Brasil.

SIMOES, A. M. (2009). “Lateral flight control design for a highly flexible aircraft using a
nonsmooth method”. In: IEEE CONFERENCE ON DECISION AND CONTROL,48, CHINESE
CONTROL CONFERENCE, 28., Shanghai Piscataway: IEEE, pp.696-701.

SLOTINE, J.J. E.; LI, W. (1991). Applied nonlinear control, Prentice Hall, New Jersey.

SMARTCOCKPIT. (2011). Embraer 190-195, 2011. Available at:
<http://www.smartcockpit.com/plane/EMBRAER/EMBRAER-190-195.html>.  Accessed on:
20/12/2016.

SOUSA, M. S. (2005). Projeto de um sistema de controle de uma aeronave de estabilidade
variavel usando o método do modelo de referéncia. Dissertacdo de Mestrado, Instituto
Tecnolodgico de Aeronautica, Sdo José dos Campos, SP, Brasil.

SOUSA, M. S.; PAGLIONE, P. (2012). “Proposicdo de valores para os graus relativos de
parametros da dinamica de voo de avides”. In: CONGRESSO NACIONAL DE ENGENHARIA
MECANICA, Séo Luis, MA. Rio de Janeiro: ABCM, 2012. (CONEM 2012-1399).

SOUSA, M.S. (2013). Modelagem, simulagdo e controle n&o linear de avides muito flexiveis.
Tese de doutorado, Instituto Tecnoldgico de Aeronautica, Sdo José dos Campos, SP, Brasil.

STEVENS, B. L.; LEWIS, F. L. (2003). Aircraft Control and Simulation. 22 ed. Hoboken:
John Wiley & Songs.

SU, W. (2008). Coupled non linear aeroelasticity and flight dynamics of fullly flexible aircraft.
Dissertation (Doctorate in Aerospace Engineering) -University of Michigan, Ann Harbor.

WANG, Q.; STENGEL, R. F. (2005). “Robust nonlinear flight control of a high performance
aircraft”. IEEE Transactions on Control Systems Technology, vol. 13, pp. 15-26.

WASZAK, Martin R.; SCHMIDT, David K. (1988). “Flight dynamics of aeroelastic vehicles.
Journal of Aircraft”, v. 25(6), pp. 563-571.

http://www.iflscience.com/technology/nasa-successfully-tests-secret-flexible-airplane-wings/.
https://pt.wikipedia.org/wiki/%C3%82ngulos_de_Euler#/media/File:Plane.svg.

118


http://www.iflscience.com/technology/nasa-successfully-tests-secret-flexible-airplane-wings/
https://pt.wikipedia.org/wiki/%C3%82ngulos_de_Euler#/media/File:Plane.svg

APENDICE A - CONTROLE DA AERONAVE
FLEXIVEL B1

Utilizando a técnica do regulador integrativo universal foi pré-estabelecida uma
trajetdria para que a aeronave percorra, sem a necessidade de interferéncia humana. Foi
feita através de formulacdo matematica da aeronave (dindmica) B1, no qual o modelo
matematico da dindmica de voo foi obtido de (WASZAK & SCHMIDT, 1988).

Uma vez definido o controlador, em um sistema MIMO (multiple inputs multiple
outputs), deve-se definir quais superficies de controle serdo utilizadas para controlar as

variaveis desejadas.
i) Taxa de arfagem (q)

A simulagdo mostrada na Figura A.1 apresenta o rastreamento de um doublet da
taxa de arfagem e a deflex@o do profundor necessaria para se comandar o doublet. Pode-
se ver um satisfatorio rastreamento do sinal desejado, com bons resultados. Os valores

para camada limite e ganhos foram:

k.o, +€e 8o, +60e
= —k{sat(iﬂ = —K| sat D% TP || -0.43635at(bJ
U Hq 1

Taxa de arfagem Deflexdo do profundor
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Figura A.1 — Controle da taxa de arfagem, H=2000 m, V=200 m/s.
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i) Angulo de ataque (o)

A simulacdo mostrada na Figura A.2 apresenta o rastreamento de um doublet do
angulo de ataque e a deflexdo do profundor necessaria para se comandar o doublet.
Pode-se ver um satisfatorio rastreamento do sinal desejado, com bons resultados. Os

valores para camada limite e ganhos foram:

ko +k ; | 7 ;
H= —k{sat(iﬂ :—k{sat( 0% * 449 8, ﬂ - -0.43635at(0 ST, ¥ fe“ + 8 j (A.2)
I 1,
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Figura A.2 — Controle do angulo de ataque, H=2000 m, V=200 m/s.

iii) Angulo de atitude (8)

A simulacdo mostrada na Figura A.3 apresenta o rastreamento de um doublet do
angulo de atitude e a deflexdo do profundor. Pode-se ver um satisfatério rastreamento

do sinal desejado, com bons resultados. Os valores para camada limite e ganhos foram:

H= —k{sat[iﬂ _ —k{sat( Koo, + Koy +&, ﬂ - —0.4363sat( 0o, + 8269 88 ] (A3)
H Hoy
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Angulo de atitude Deflexdo do profundor
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Figura A.3 — Controle do angulo de atitude, H=2000 m, V=200 m/s.

iv) Velocidade (V) e altitude (H)
Nas simulagfes feitas, o profundor foi usado exclusivamente para controlar a

velocidade e a manete de combustivel € usada exclusivamente para controlar a altitude.

Estes controles estardo ativos o tempo todo, pois serd desejado que o avido percorra

um trajeto, mantendo velocidade e altitude constantes.

ko, + ki, +ky8, +8 050, +060, +1.16, +&
@z—k{sat( 0% ¥ 10; TR A H :0.04sat( e +er (A4)
Vv

(A.5)

or =1sat(0'050H +0.30, +1&, +0€&, +'é'Hj

50
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Velocidade Deflexdo do profundor
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Figura A.4 — Controle da velocidade e altitude, H=2000 m, V=200 m/s.

v) Angulo de rolamento (o)
O aileron comanda doublet de angulo de rolamento e o leme controla a taxa de

guinada. Os resultados da simulagao do rastreamento do doublet de angulo de rolamento
com amortecimento da guinada sdo apresentados na Figura A.5. Neste caso os valores

para camada limite e ganhos foram:

k +k,o, +8 100, + 60, + €
= —k[sat(iﬂ S P B S -0.6981sat[ Os T 2% q (A6)
7 My 1.6

8= —k{sat(iﬂ _ —k{sat(mﬂ _ -0.5233at(0'05”—f+efj (A7)
7 M, 2
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Angulo de rolamento Deflexdo do aileron
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Figura A.5 — Controle do angulo de rolamento, H=2000 m, V=200 m/s.

vi) Trajetéria
Para a simulagéo foi utilizado o controle do angulo de rolamento para se obter uma

trajetoria desejada. A Figura A.6 mostra a execuc¢do do trajeto, comparando o percurso

desejado com o percurso que o avido de fato realiza.
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Figura A.6 — Trajetoria.
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Observando a Figura A.6 é possivel verificar que a aeronave descreve quase que
perfeitamente a trajetoria desejada. A Figura A.7 mostra os comandos realizados pelos

controles.

Manete Aileran
a0
w i
= U Inl‘.ﬁ; e ! —— rbw‘lk]ﬁ ________
: : £ : :
] 200 400 600 ] 200 400 600
Profundor Leme
0.5 10
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w w
3 4
m m
= =
05P--R--#- 450 i------- -
-1 H H A0 H H
] 200 400 600 ] 200 400 600
Tempo (s) Tempo (s)

Figura A.7 — Controle do angulo de rolamento e da taxa de guinada,
H=2000 m, V=200 m/s.

124



APENDICE B - DIAGRAMA DE BLOCOS
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Figura B.1 — Diagrama de blocos do sistema de controle de voo da aeronave Mirage I11.
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