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Resumo

Neste trabalho realizou-se a modelagem da aeronave de asas rotativas mo-
delo Super Lynx e a implementagdo de leis de controle de vOo para esta aero-
nave. Para analises iniciais, utilizou-se do codigo de simulacdo numérica para
voo de helicopteros helicopt—Unifei5 ,desenvolvido na UNIFEI e apresentado
no Relatério Final Projeto 351 (2015/2016). Foram utilizados, os dados do
modelo Super Lynx encontrados no livro do Padfield(2007), os quais foram
substituidos no cédigo citado. Leis de controle de voo foram projetadas para
"simular"um piloto comandando o helicoptero. O uso de simula¢des com con-
trole foi importante para se realizar algumas analises de qualidade de voo. Na
realizac@o dos controles foi utilizado o Regulador Integrativo Universal, sendo
definido para cada projeto do controlador, parametros que buscaram atender
trés condi¢cdes de voos distintas dentro do envelope da aeronave, em sua mai-
oria definidos para trés velocidades diferentes. Além da variacdo numérica da
velocidade, foram definidas variagdes nas amplitudes dos sinais de referéncia
desejados, o que resultou em uma ampla faixa alcancada pelos controladores.
A utilizagdo do RIU para controle de aeronaves de asas rotativas e sua apli-
cagdo para distintas relacoes de velocidades e amplitudes, se apresenta como
novidade. Apds o projeto das leis de controle de voo, as qualidades de voo
foram avaliadas. Os critérios de resposta do eixo longitudinal dos documentos

ADS-33E foram utilizados nas avaliacdes.



Abstract

In this work, the modeling of helicopter Super Lynx was made, followed by
the implementation of flight control laws. Flight control were designed in order
to "simulate"the pilot commands on the helicopter. The use of flight simulations
with control was important in order to perform some handling qualities analy-
sis. For initial analysis, it was used the code for helicopter flight simulations
helicoptUnifei5, developed at Unifei and presented on the Final Report Project
351 (2015/2016). In this work, data from the Superlynx model found in the
book Padfield(2007) were used, which were implemented in the code used. In
carrying out the control, the Universal Integrative Regulator was used. Control-
ler gains were implemented in order to control the helicopter at three different
to three different flight conditions within the aircraft envelope. In addition to
the numerical variation of the speed, the amplitudes of the controls were chan-
ged, which allowed to increase the range controlled by the regulators. After the
design of the flight controls laws, some handling qualities were evaluated. The

roll axis response criteria of documents ADS-33E was used in the evaluations.
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Capitulo 1

Introducao

1.1 Justificativa

Assim como no desenvolvimento de aeronaves de asas fixas, as aeronaves
de asas rotativas sdo projetadas para serem capazes de cumprir determinadas
missoes, as quais envolvem inimeras manobras. As manobras exigidas incluem
a decolagem, subida, voo de cruzeiro, voo pairado, aproximacao e finalmente o
pouso da aeronave. No caso particular de aeronaves de asas rotativas, os mode-
los ndo sd@o sempre tao precisos como nos modelos matematicos de aeronaves
de asas fixas. Flexibilidade estrutural dos rotores e escoamento ndo estaciond-
rio (HAYCOCK & GRANT, 2011) causam efeitos que se ndo considerados de

forma apropriada, irdo produzir imprecisoes nos resultados.

De acordo com o conhecimento atual do autor, no Brasil, as pesquisas
relacionadas a dindmica e controle de voo de HelicOpteros, sdo em maioria
realizadas pelo Instituto Tecnolégico de Aerondutica(ITA) e pelo Instituto de
Pesquisas e Ensaios em Voo(IPEV), em Sdo José dos Campos. Esta situagdo
comecou a mudar por volta de 2011, com a ideia da possivel criacao do Centro
Nacional de Tecnologia em Helicopteros(CNTH). Desde aquele ano, a Unifei
estava participando de estudos e reunides com alguns setores do governo es-
tadual e federal para criacio do CNTH. Em 2013, foram iniciadas pesquisas
relativas ao projeto e desenvolvimento de futuros simuladores de voo de Heli-

copteros. As pesquisas iniciais estariam focadas na implementacao de modelos
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matematicos e simulagdes numéricas de voo de Helicopteros (SOUSA, 2016).
A 1deia da criagdo do CNTH foi cancelada, mas as pesquisas relacionadas ao

uso de simulag¢des de voo de HelicOpteros continuam.

Em Sousa(2016) foi desenvolvido um c6digo numérico de simulagdo do
helicoptero Bo-105. Roque(2015) modificou o codigo de forma a implementar
dados do helicoptero AS-355, tirados a partir do trabalho de Cruz(2009). A
utilizacdo do Regulador Integrativo Universal(RIU) no controle da dindmica de
voo de HelicOpteros e sua aplicacdo para distintas relacoes de velocidades e
amplitudes se apresenta como uma novidade, ja que a utilizagdo em aeronaves
de asas fixas j4 € realizada, conforme pode ser encontrado em Campos(2017),
Méndez(2018), Santos et al.(2017),etc.

O conhecimento do comportamento em voo da aeronave € primordial para
a garantia de um funcionamento adequado, essencial para o cumprimento com
eficiéncia da missao requerida. Modelagens mais precisas permitem um estudo
mais detalhado de trimabilidade, estabilidade e autoridade de controle. As in-
formacgdes obtidas com estes estudos, permitem a avaliagdo das qualidades de

voo, ainda na fase de projeto.

Os resultados encontrados nas simulacdes devem apresentar satisfatorio
grau de representatividade, garantindo assim a validagdo do modelo. O modelo
validado implica em resultados obtidos das simulagdes de voo proximos dos re-
sultados que seriam obtidos em voo, caso fossem testadas as mesmas manobras
simuladas. Uma ferramenta muito importante para se realizar simulagdes de

voo € o simulador de voo.

As Figuras 1.1 e 1.2 apresentam simuladores de voo utilizados para anali-
sar o comportamento dinamico da aeronave e para realizar o treinamento pilo-
tos. As avaliagdes feitas no simulador, podem classificar o modelo da aeronave
simulada, como adequado(valido) ou ndo. Se ndo for considerado valido, cor-
recoes deverdo ser feitas no modelo matematico, contido no c6digo numérico
de simulacdo. Para que isso seja possivel, € muito importante que seja realizada

a escolha de pilotos experientes para realizacao destes testes.
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Figura 1.2: Simulador tripulado(AVIATIONNEWS.EU, 2010)

Sendo a aeronave comandada pelo piloto, um item a ser avaliado para o
correto cumprimento da missao, sao as qualidades de voo (PADFIELD, 2007).
As qualidades de voo definem a capacidade do piloto comandar as manobras

necessdrias para o cumprimento da missdo, com precisao e carga de trabalho
adequada (STEVENS & LEWIS, 1992, HAYCOCK & GRANT, 2011).

A andlise das qualidades de voo, pode e € feita por meio de ensaios em voo
quando o prot6tipo ja existe. Mas, nas ultimas décadas, tem havido um uso cada
vez maior da modelagem matematica de aeronaves de asa fixa e de asa rotativa.

A ideia de implementar simulagdes de voo utilizando modelos matematicos da
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aeronave em desenvolvimento estd sendo praticada e estas simulagdes permitem
a verificacdo das qualidades de voo e do atendimento aos requisitos de certifica-
¢ao (SOUSA et al., 2016b). Ao se verificar problemas de projeto, pode-se atuar
pontualmente, garantindo melhorias rdpidas e com baixo custo. Informagdes
referentes a estabilidade, controlabilidade e manobrabilidade auxiliam nas ana-
lises de qualidades de voo (SOUSA, 2016), (MOORHOUSE & WOODCOCK,
1981) e (ADS-33E,2000).

Vale lembrar que independente da aeronave projetada possuir ou ndo qua-
lidades de voo adequadas, sistemas artificiais de controle de voo automatico po-
dem ser implementados com o intuito de aumentar a estabilidade das aeronaves
(STEVENS & LEWIS, 1992), aumentar o controle das aeronaves durantes as
manobras (CAS) (STEVENS & LEWIS, 1992), ou simplesmente permitir total
controle automatico em certas manobras, sem auxilio do piloto(autopilot)(STEVENS
& LEWIS, 1992). Torna-se entdo interessante o projeto de leis de controle, e a
técnica do Regulador Integrativo Universal uma alternativa para utilizacao em

aeronaves de asas rotativas.

Para realizacao das andlises de qualidades de voo, um modelo de simulacdo
numérica deve ser utilizado.A Figura 1.3 apresenta todos os componentes de
um simulador de voo. As andlises aqui apresentadas ficaram restritas a drea em

destaque, ou seja, serdo utilizados os modelos de simulagao.

Controles
=> e
forcas
Modelo de Simulacéo (feedback)
_| Cabine / Instrumentos

I Aeronave I I:,') 0

oo

—l Sistema de indicag&o visual

Pilotos

G 0 —I Sistema de indicacgdo de movimento
Estagdo do
Operador —ISistema de indicac&o de audio

Figura 1.3: Arquitetura basica de um simulador de voo

Para dar continuidade aos estudos sobre helicopteros, neste trabalho foi re-
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alizado a modelagem do helicéptero modelo Super Lynx, seguida da implemen-
tacdo de leis de controle de voo(utilizando a técnica do Regulador Integrativo

Universal), finalizando com analises iniciais de qualidades de voo.

1.2 Objetivos

* Familiarizacdo com a dinamica, simulacdo e controle de voo de Helicop-

teros;

* Implementacao do helicoptero modelo Super Lynx ao cédigo de simulagao

numeérica apresentado em Sousa(2016);

» Aplicacao da técnica do Regulador Integrativo Universal no controle do

voo da aeronave de asas rotativas modelo Super Lynx;

* Realizar anélises iniciais de qualidades de voo do helicoptero modelo Su-

per Lynx, nas quais o controlador vai "simular"o piloto.

1.3 Resumo dos Capitulos

Este trabalho discorre sobre dinamica de voo de helicOpteros, sobre a uti-
lizacao do Regulador Integrativo Universal e apresenta um estudo sobre quali-

dades de voo em relagdo ao eixo longitudinal (eixo de rolamento).

No capitulo 1, foi apresentado o contexto, motivacao e objetivos para que

a pesquisa fosse desenvolvida.

No capitulo 2, realizou-se uma revisdo bibliografica sobre modelagem, si-

mulacgdo e qualidades de voo de helicOpteros.

No capitulo 3, realizou-se a apresentacdo das equacdes que permitiram o
calculo da dinamica de v6o da aeronave. Definiu-se também o Regulador Inte-
grativo Universal(RIU), componente bédsico presente em todos os controladores

projetados, os quais foram representados graficamente por diagramas de blocos,
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seguido por uma introducao as andlises de qualidades de voo e apresentacdo do

helicoptero em estudo.

No capitulo 4 , inicialmente foram apresentadas simulacdes para duas con-
di¢cdes em estudo, a primeira consistiu em um voo na condi¢ao trimada, ja a
segunda apresentou um doublet no comando longitudinal ciclico. Em seguida
foi realizada a linearizagao do modelo, com sua respectiva andlise e apresenta-
cdo de suas respectivas matrizes linearizadas. Foram apresentadas também as
simula¢des com aplicacdo de controladores e com a aplicacdo de atuadores nos

controladores, finalizando com uma analise inicial de qualidades de voo.

No capitulo 5, foram apresentadas as conclusdes obtidas com a realizacao
do trabalho e realizada a apresentacdo de alguns temas para proximas pesquisas

a serem realizadas.



Capitulo 2

Revisao Bibliografica

A preocupacgdo com a resposta da aeronave em voo abrange tanto o de-
sempenho de seus componentes mecanicos quanto a interagdo aerodinamica
existente. Os diversos modelos de aeronaves precisam se comportar em voo
de forma equilibrada e estdvel, garantindo a seguranca e o cumprimento das

missoOes realizadas.

Estudos envolvendo aeronaves de asas rotativas seguem a mesma linha dos
estudos realizados para aeronaves de asas fixas. Uma grande dificuldade nessas
analises deve-se também ao fato da existéncia do rotor principal e seus graus
de liberdade, essenciais para obten¢do do funcionamento adequado. A com-
plexidade de constru¢do e de funcionamento do rotor exige que estudos sejam
realizados para que se conheca com mais fidelidade o comportamento deste em
voo. A modelagem aerodinamica de rotores realizando voo pairado (HARIHA-
RAN et al., 2015), a previsao de desempenho do perfil aerodinamico NACA
8H12 com efeitos de transicdo laminar-turbulenta (DA SILVA et al.,2015) e a
simula¢des acopladas a CFD/CSD para um rotor de helicOptero em voo a frente
e manobra (SHENG et al., 2013) sdo exemplos de estudos envolvendo este com-

ponente.
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2.1 Modelagens e simulacoes

O conhecimento dos componentes, da estrutura e das interagcdes aerodina-
micas, permitem que sejam implementados codigos que visam replicar o com-
portamento da aeronave real, permitindo assim estudos prévios sobre o compor-
tamento da aeronave em voo. Pode-se entdo realizar as andlises para aeronaves

de asas rotativas.

Taamallah(2011), realizou a modelagem dinamica de voo para um UAV de

helicoptero Flybarless de pequena escala.

Wei et al.(2015), utilizaram um método de identificacdo de associacao de

conjunto para modelagem dinamica de voo de helicoptero.

Sousa et al.(2016a), realizaram a implementacdo de um codigo de simula-

cdao numérica da dinamica de voo de aeronaves de asas rotativas.

Roque(2016) realizou o estudo da simulagdo dinamica do comportamento

em voo do helicoptero e analisou a simulacdo da aeronave AS355-F2 esquilo.

Os cddigos implementados também podem ser utilizados em simuladores
de voo e sdo importantissimos tanto para treinamento de pilotos, quanto para
avaliacOes destes codigos. Estas atividades, permitem a redu¢@o do custo para
formacao de pilotos e a validacdo dos codigos desenvolvidos. O projeto do si-
mulador de voo de pesquisa DLR AVES (DUDA et al.), 2013), a sele¢ao de
parametros de movimento para simuladores de voo (BILIMORIA et al., 2015),
o desenvolvimento de um modelo dindmico linear e ndo linear a ser utilizado
em simuladores de voo (CRUZ, 2009) e a identificacdo de parametros para ca-
libragao do software do simulador de voo, permitindo um treinamento real da
tripulacdo (SUMIDA et al., 2015), s@o exemplos de estudos realizados que evi-

denciam a importancia destes simuladores.



2.2. Leis de Controle de Voo 9

2.2 Leis de Controle de Voo

Implementado o cédigo de simulagdo numérica que representa a acronave
estudada, utiliza-se do controle para substituir o piloto tanto em emergéncias
quanto em atuagdes de alto risco(monitoramento de territdrio inimigo ou prote-
cao de fronteiras). Esta utilizac@o se iniciou com o primeiro sistema de controle
automatico de voo que foi realizado pela Sperry Gyroscope Company e testado

em 1914, conforme informado por Stevens & Lewis(1992).

Na década de 1930 em diante, o desenvolvimento de aeronaves permitiu

com ele o desenvolvimento do controle classico.

Evans(1950), descreveu sobre a técnica de andlise de lugar das raizes e
andlises sobre estabilidade de aeronaves controladas por piloto automatico co-

megaram a aparccer.

Slotine et al.(1991), sugeriu o uso de técnicas robustas de controle nao

linear como o controle por modos deslizantes(SMC).

Xu et al.(2004) utilizou modos deslizantes no controle da dinamica longi-

tudinal de uma aeronave supersonica.

Seshagiri & Khalil(2005) chamam a atencao para a dindmica de alta frequén-
cia ndo modelada, que pode ser exitada na busca da reducao dos erros quando se
aumenta o ganho dos controladores, propondo o uso do Regulador Integrativo

Universal.

Da Silva(2007) utilizou-se da técnica de controle por modos deslizantes

para controle da dindmica longitudinal de uma aeronave hipersonica.

Dentre os diversos tipos de controles utilizados para realizar o projeto das
leis de controle, neste trabalho serd utilizada a técnica do Regulador Integrativo
Universal. Técnica esta que apresenta sua expressao definida em Seshagiri &
Khalil(2005) e a qual exige que se conheca somente o grau relativo do sistema

e o sinal de alta frequéncia para sua determinacao.

Sousa & Paglione(2012), ao realizarem a proposicdo de valores para os

graus relativos de pardmetros da dindmica de voo de aeronaves, fizeram a uti-
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lizacdo da técnica do Regulador Integrativo Universal para controle de voo de

uma aeronave de asa fixa.

Campos(2017), comparou diferentes técnicas de controle, inclusive o Re-
gulador Integrativo Universal para aeronave de asa fixa e uma aeronave de asa

flexivel.

Santos(2017), ao controlar uma aeronave com defeito induzido no aileron,
utilizou a técnica do Regulador Integrativo Universal para uma aeronave de asa

fixa.

Méndez(2018), realizou um estudo detalhado do Regulador Integrativo
Universal, realizando sua aplicagdo e implementagdo numérica e depois com-

parou com outras técnicas, as quais foram aplicadas a uma aeronave de asa fixa.

Neste trabalho a técnica do regulador integrativo universal foi usada para

controlar o voo do helicéptero Super-Lynx.

2.3 Analises de Qualidades de Voo

Apos realizado o estudo dos componentes, a modelagem matemadtica da
aeronave e ser realizado o controle, deve-se fechar as analises com o estudo das
qualidades de voo. As qualidades de voo de um helicoptero, considerando um
movimento com 6 graus de liberdade, referente a sua estabilidade dindmica e

de sua resposta ao comando foi realizada por Johnson(1980).

Hoh(1988), realizou a analise em tarefas que exigem entradas no comando
com pequena amplitude e grande frequéncia, como tarefas de alto ganho,fazem
com que diferentes caracteristicas de respostas a uma entrada do tipo degrau

levam a um mesmo HQR(Handling Qualities Rating).

Cooke & Fitzpatrick(2002) realizaram a divisdo na avaliacdo das qualida-
des de voo das aeronaves de asas rotativas em: caracteristicas mecanicas dos

comandos, da estabilidade estatica, estabilidade em manobra e etc.

Ogawa(2015) realizou um estudo sobre qualidade de voo no modo longi-

tudinal.
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Arantes(2016), realizou andlises das qualidades de voo nos eixos longitu-

dinal e lateral de uma aeronave de asa rotativa.

Frente a essa possibilidade de estudo, a andlise inicial das qualidades de
voo da aeronave modelo Super Lynx € importante para ampliar os estudos sobre
aeronaves de asas rotativas na UNIFEI e consequentemente no Brasil. O projeto
do helicéptero e de leis de controle de voo, para que as aeronaves possam ter
qualidades de voo adequadas para o cumprimento da missdo prevista, também

se torna importante a engenheiros e projetistas.



Capitulo 3

Fundamentos Teoricos

3.1 Dinamica de Voo de Helicopteros

Os Helicopteros se apresentam como maquinas versateis com capacidade
de suprir necessidades tanto de transporte de passageiros quanto de carga. Este
tipo de aeronave se caracteriza por impulsionar o ar através da fuselagem apds
a passagem deste pelo rotor principal. A passagem pelas pas resultam na cria-
cdo de forgas, as quais somadas irdo gerar a sustentacao da aeronave. O rotor
principal atua com elevada rotacao (entre 27 e 53rad/s, valores tirados de PAD-
FIELD(2007) E PROUTY(1990)) e a inclinac@o das pas em relagdo ao plano
de atuacdo do rotor altera as forcas aerodinamicas geradas, permitindo assim
manobras verticais, avangos e recuos, além de deslocamentos laterais conforme

decisao prévia do piloto.

Um bom helicoptero deve fornecer ao piloto condi¢cdes minimas adequadas
para a realizacdo de suas tarefas, condi¢des estas que garantem o cumprimento
da missdo com segurancga para o piloto, tripulantes e carga transportada. As
missoes podem ser realizadas envolvendo uma combinacado de voos pairados e
voos a frente, as quais serdo limitadas pela manobrabilidade apresentada pela
aeronave. Em Cruz(2009), foi definido o termo manobrabilidade como sendo
a habilidade apresentada pela aeronave quando exigida a mudanca de direcao,
respeitando o envelope de voo, a facilidade e a precisao requerida para realiza-

cdo da manobra. Estas caracteristicas podem limitar a atuacdo da aeronave no

12
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transporte de cargas ou passageiros e em manobras que exijam grandes razdes

de subida ou mudancas rdpidas de direcao.

Ao se projetar aeronaves de asas rotativas, uma boa estabilidade é desejada
e conforme definido em ANAC(2008), representa uma propriedade de massa
ou corpo que garante que a estrutura perturbada gere forcas e momentos que
tendem a restaurar as condigdes iniciais. Além da estabilidade, a controlabi-
lidade e a manobrabilidade devem se balancear, sendo estas definidas como a
capacidade de retirada da aeronave de sua condicdo de equilibrio, alcancando e
mantendo esta em outra condi¢ao, e a retirada da aeronave de sua condicdo de

equilibrio comandando manobras, respectivamente.

A localizacdo no helicoptero de seu centro de gravidade é essencial para
que se possa relacionar a este ponto, as forcas e momentos atuantes na aeronave.
Acompanhando a eixo longitudinal da aeronave, ou seja, seu plano de simetria,
define-se o eixo x (Figura 3.1), no qual estard aplicada a forca longitudinal
(X), o momento de rolamento (L), a velocidade angular de rolamento (p) € o
componente da velocidade total da aeronave, u. Perpendicularmente a este eixo
e com origem no centro de gravidade, temos o eixo lateral y, no qual estara
aplicada a forca lateral(Y)o momento de arfagem (M), a velocidade angular
arfagem (q) e o componente de velocidade total da aeronave, v. Finalizando a
definicao dos eixos origindrios no centro de gravidade do helicoptero, tem-se o
eixo z, perpendicular aos eixos X € y € com orienta¢ao para baixo. No eixo z
estara aplicada a for¢a (Z), o momento de guinada (N), a velocidade angular de

guinada (r) e o componente da velocidade total da aeronave, w.
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Figura 3.1: Sistema de coordenadas da aeronave (Padfield,2007)

Nas atuacdes do piloto sobre os pedais (rotor de cauda), coletivo (rotor
principal), ciclico (rotor principal) e sobre a manete de combustivel(rotor prin-

cipal), as variagOes nas forcas e momentos produzidas.

A analise das aeronaves de asas rotativas seguem 0S mesmos principios
utilizados para um avido convencional (VIEIRA & SERAPIAO, 2013). O ini-
cio da analise da dinamica do helicoptero deve ser feita com a apresentacao das
forcas e momentos atuantes na aeronave, nota-se entio a presencga da sustenta-
cdo, do peso, da tragdo e do arrasto. Estas forcas se originam devido a massa da
aeronave e das intera¢des aerodinamicas envolvendo a aeronave e a atmosfera.

A Figura 3.2 apresenta as forcas geradas nessas interacoes.

Resultante Sustentacdo
Aerodinamica

Tragdo

(o

Yento
Relativo Peso

Figura 3.2: Forcas bésicas atuantes na aeronave,(Sérvulo & Saba,2016
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De forma simplificada, a sustentagdo gerada para viabilizar o voo da ae-
ronave se deve as interagOes existentes entre 0 movimento e angulacao das pés
com o ar local que envolve a aeronave, o conhecimento do Teorema de Bernoulli
ajuda na realizacdo deste entendimento. Pode-se dizer que "Quanto maior a
velocidade do escoamento, maior serd a pressao dindmica € menor serd a pres-
sdo estatica", ou seja, ao colocar um perfil aerodindmico em um escoamento,
a massa de ar que enfrenta um "caminho"maior para chegar ao bordo de fuga,
apresentard uma maior pressao dindmica e com isso haverd menor pressao esta-

tica no extradorso, e vice-versa.

Nos Helicopteros, os fendmenos presentes durante a interacao das pas com
o escoamento, sao fundamentais para realizacao do voo da aeronave e influen-
ciam na medida do angulo de ataque encontrado pela pad em seu movimento.
Portanto, devem ser consideradas estas influencias para que se consiga realizar
o calculo correto do coeficiente de sustentacdo e consequentemente o calculo do
valor da forca de sustentacdo. A Equacdo 3.1 apresenta os termos que definem
o valor do angulo de ataque total, (ROQUE, 2016).

Qtotal = A fys + Qiclico + 6 + A (31)

Onde:
Qiotal € 0 Angulo de ataque total;
arys € 0 Angulo do escoamento com a fuselagem. Este dngulo € fixo e representa
a inclinagdo da fuselagem com relacao ao vetor velocidade;
Qeiclico € 0 angulo de ataque ciclico. Este angulo € variado atuando pontualmente
através do comandado do manche do piloto;
£ € o batimento. Este é o nome para o movimento em que a pé faz para cima e
para baixo;

A(Inflow) - pode ser entendido também como downwash no rotor principal. E

IExistem explicagdes aerodinimicas mais detalhadas para explicar a producio da for¢a de sustentacdo. Expli-
cacdes que incluem a condigdo de Kutta, conceitos de starting-vortex, de Circulagdo, Teorema de Kutta-Joukowski,
junto com o Teorema de Bernoulli. A explicacdo comentada apresenta a idéia, mas nao estd completa. Para maiores
informagdes, consultar Anderson(2017).
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a massa de ar deslocada para baixo devido ao movimento do rotor principal e

para o lado devido ao movimento do rotor de cauda.

As pés do rotor principal da aeronave, onde sdo geradas as for¢as que per-
mitem a sustentacdo e os movimentos da aeronave, fazem parte de um meca-
nismo que permite a pa apresentar alguns graus de liberdade. Serdo descritos
rapidamente, trés movimentos apresentados pelas pas. O primeiro movimento,
chamado de Lead-lag, representa o avanco e o recuo sofrido pela pa quando a
pa esté sujeita ao fendmeno do batimento(CRUZ). O segundo movimento, cha-
mado de batimento, € causado pela variacdo da for¢a de sustentacdo quando a
pa percorre seu plano de rotagao(fendmeno este conhecido como dissimetria de
sustentacdo), a velocidade relativa da pa em relagdo ao vento varia quando a pa
avanca ou recua em relagdo ao seu eixo de rotagdo. Ja o terceiro movimento,
ocorre devido a rotagdo da pa em torno de seu eixo longitudinal, variacdo esta
causada pela atuagao do piloto no comando ou pela tor¢ao sofrida pela pa ao ser
exposta a uma forca aerodindmica aplicada fora de seu eixo de flexao(CRUZ).
A Figura 3.3 apresenta os eixos nos quais ocorrem os fendmenos € o comando

descritos.

Cabeca do
~rotor

Eiela de comandg.—
de passo

Figura 3.3: Eixos de batimento, Lead-lag e comando(Aerotecnologia, 2019)

Apo6s terem sido escritos de forma sucinta, as Equacoes 3.2 descrevem a
dindmica da aeronave, também apresentadas em Sousa et al.(2016) e melhor
explicadas em Padfield(2007).
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Onde:

u, v e w sdo os componentes da velocidade total V descritas no sistema de
eixos da aeronave;

p, q e r sdo as velocidades angulares em torno dos eixos X, y € z;

@, 0 e ¢ sdo os angulos de Euler da aeronave, que dizem a orientagdo desta com
relacdo ao sistema de eixos da terra;

h € a altitude da aeronave;

F,, F, e I, sao as componentes da for¢a resultante, atuantes os €ixos X, y € z
da aeronave;

L,, M e N sdo os momentos de rolamento, arfagem e guinada atuantes na aero-

nave.

Segundo Stevens & Lewis(1992), os momentos sao gerados devido as for-
cas aerodinamicas em relacdo ao CG da aeronave e as constantes cl, c2, c3, c4,

c5, ¢6, c7, ¢c8, c9 sdo expressas em fungcao dos momentos de inércia da aeronave.
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coeficiente c1
¢ = Gl)rlmles (3.3)
coeficiente c2
¢y = Ut Lok (3.4)
coeficiente c3
e =L (35)
coeficiente c4
o) = L (36)
coeficiente c5
5 = fz;yfw (3.7)
coeficiente c6
Co = (3.8)
coeficiente c7
or=1 (3.9)
coeficiente c8
oy = Lalla i)t (3.10)
coeficiente c9
Co = ITx (3.11)
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Apresentada as equacoes que descrevem a dinamica da aeronave, orienta-
se o leitor a realizar uma leitura do Anexo 1 deste trabalho, o qual apresenta de

forma mais detalhada das equacdes utilizadas.

3.2 Sistemas de Controle

Sistemas envolvendo controle sdo ferramentas que auxiliam nos mais di-
versos ramos de atuacdo na engenharia, sendo aplicado para um controle de
temperatura, um controle de nivel, em um reator quimico, em uma planta de
extracdo de petrdleo, no controle do sistema de marcha lenta de um automovel,
em uma maquina de lavar roupas e etc. Definido em Murray et al.(2003), um
sistema de controle é um dispositivo no qual a quantidade a ser medida € utili-
zada para realizar a modificacdo do comportamento do sistema, concluindo-se
que a descricao de um sistema de controle se refere a relagdo entre a entrada e
a saida do sistema, as quais serdo descritas matematicamente através da utiliza-
cao de funcoes de transferéncia, equagdes diferenciais, equagdes de diferenga e

etc.

De acordo com Ogata(2010), o controle é de essencial importancia em
qualquer campo da engenharia e da ciéncia, sendo aplicados a maioria dos obje-
tos, equipamentos, maquinas e sistemas. Portanto, leis de controle sdo também
desenvolvidas para realizagdo e aplicacdo do controle em aeronaves, em Mén-
dez(2018) e Campos(2017) sdo encontrados controles para aeronaves de asas

fixas.

Dentre as técnicas para projetar leis de controle, podem ser citadas a téc-
nica de controle 6timo usada por Mclean(1978), Kubica et al.(1995) e Da Silva
(2012), inversdo dinamica usada por Gregory(1999) e Gregory(2001), controle
por modos deslizantes usado por Edwards, et al.(2000), entre outras. A utiliza-
cdo destas técnicas, abrange diferentes tipos de controles, sendo eles, o sistema
de aumento de estabilidade(SAS), o sistema de aumento de controle(CAS) e o
piloto automatico(PA), (STEVENS & LEWIS,1992). O presente trabalho utili-

zou de dois destes tipos de controle, o SAS e o PA.
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3.2.1 Regulador Integrativo Universal

A técnica de controle por modos deslizantes ou estrutura varidvel permite
que o modelo matematico utilizado nas simulag¢des seja impreciso, podendo
existir incertezas em valores de parametros utilizados(chamados de incerte-
zas paramétricas) ou podendo corresponder a subestima¢do da ordem do sis-
tema(chamado de incerteza nao estruturada ou dinidmica nao modelada) (SESHA-
GIRI & KHALIL, 2005).

Este método se baseia na maior facilidade em controlar sistemas de 1 or-
dem em relagdo a sistemas de ordem n, ou seja, essa simplificagdo permite que
sistemas de ordem n sejam transformados em sistemas de ordem 1 para realiza-

cdo das analises.

Mesmo com incertezas no modelo matematico, um bom desempenho é
conseguido. Esta utilizacdo pode causar uma alta atividade nos controles, le-
vando a uma atuagdo excessiva e permanente dos atuadores ou levando a exci-

tacdo de modos naturais da dinamica ndo modelada.

A técnica do Regulador Integrativo Universal € derivada a partir do con-
trole por modos deslizantes. O controle equivalente € igualado a zero, a funcao
sinal € substituida pela fun¢do saturacdo, sendo considera uma regiao de "tole-
rancia"em torno da superficie s=0. Esta regido é chamada de camada limite. A
superficie s contém um termo integrativo, que usa um integrador condicional,

sO atuante dentro da camada limite.

A utilizagdo do RIU consiste no uso de uma técnica de controle nao li-
near que pode ser aplicada no controle da dinamica de voo de aeronaves con-
forme utilizado em Sousa & Paglione(2012), Sousa(2013), Campos(2017) e
Méndez(2018). Nesta técnica de controle, considera-se um sistema nao linear

MIMO, representado pela Equagao 3.12:

X = f(@,0)+ 0" gi(x, 0)[u; + 6i(x,0,w)]

3.12
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Onde:xeR" é o vetor de estados, ueR™ € o vetor de controle, ye R™ é o
sinal de saida, 6 é o vetor de parametros constantes nao conhecidos e perten-
centes a um conjunto compacto © C R”, w(t) € um sinal externo continuo, com
exce¢ao de numeros finitos de descontinuidades, e pertencem a um conjunto
compacto W C RY, f;(.) e g;(.) sdo campos suaves em D = D,x0, onde D,
¢ um subconjunto aberto conectado de R,,, h; sdo fungdes suaves em D, e as

perturbagdes ¢; sao fungdes continuas em DxW.

O projeto da lei de controle comeca na especificacao da superficie desli-
zante na qual o deslizamento acontece (SESHAGIRI & KHALIL, 2005), (SLO-
TINE & LI, 1991). Para definigdo inicial, sem agao integrativa:

pi—1
si= Y kiel +e), (3.13)
j=1

Conforme descrito anteriormente, a escolha das constantes &}, k2, ..., k,, |
¢ realizada de tal forma que a equacao polinomial apresente todas as suas raizes
no semi-plano complexo esquerdo. Garantindo que o erro de rastreamento e
suas derivadas convirjam para zero. Seja entdo, a equacdo do integrador condi-

cional.

o=~k + uisat(%), ki >0 (3.14)

]

Utilizando o integrador condicional, as superficies deslizantes s; podem

ser definidas conforme apresentado na equacao 3.15

pi—1

si=koi+ > _kiel +el, (3.15)
j=1

A expressdo para a Lei de Controle do tipo RIU, definida em Seshagiri &
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Khalil(2005) € apresentada pela equacgado 3.16

u = —k.sat (i) = —k.sat ( wrhetiet ..t ep> (3.16)
It 1t

As leis de controle definidas pela equacao 3.16 exigem que se conheca o
grau relativo do sistema e o sinal de alta frequéncia. Explicado de forma de-
talhada em Méndez(2018), o parametro grau relativo, representa o nimero de
derivadas necessdrias da saida para achar uma relagdo que implica em uma rela-

¢do nao direta do controle com a primeira derivada parcial da saida a controlar.

Utiliza-se entdo dos controladores para "substituir"os pilotos nos coman-
dos da aeronave . Pode ser considerado que a lei de controle "simular"o piloto,

permitindo assim a realizacdo de avaliacdes sobre qualidades de voo.

Para tornar os resultados mais realistas, faz-se da utilizacdo de atuado-
res. Nestas condi¢Oes, limites sao impostos para os controles a fim de limitar
os angulos permitidos para os comandos. Utilizou-se entdo, as dinamicas dos
atuadores das superficies priméarias de controle da aeronave. As equacdes dos

atuadores sao dadas por:

01s = nl * 01 + n2 * 0,

01 = nl * 01 + n2 % Opo
. (3.17)
Ootr = nl x Oppr +n2 % 0,

90:n3*90+n4*06

Onde: 0,,1, 0,2, 0, sdo as deflexdes necessdrias para comandar o longitu-
dinal ciclico, o lateral ciclico e a deflexdo do pedal necessdria para comandar
o coletivo do rotor de cauda, ja o 6. € a deflexdo necessaria para comandar o
coletivo do rotor principal. Tem-se também que nl, n2, n3 e n4 sdo constantes

de tempo usadas nos modelos dos atuadores.
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3.3 Analise das Qualidades de Voo

A analise sobre a qualidade de voo de uma aeronave, abrange tanto as per-
cepcoes relatadas pelos pilotos, quanto a facilidade encontrada por eles em reali-
zar uma manobra pré-definida. Para Cooper & Harper(1969) e para Cook(2007),
as qualidades de pilotagem(handling qualities) sao aquelas qualidades ou carac-
teristicas que regem com qual facilidade e precisdo o piloto € capaz de realizar
as tarefas necessdrias em apoio ao papel da aeronave. Para Ashkenas(1984),
qualidades de voo representam as propriedades as propriedades da aeronave
que permitem ao piloto explorar totalmente seu potencial e desenvolvimento

durante uma larga gama de missoes e testes sem ocorrer problemas de contro-
labilidade.

Desta forma, a qualificagdo da aeronave dentro de uma escala de medicao
aceita € essencial para garantir uma atuacdo adequada dentro do envelope de
voo operacional da aeronave(OFE - Operational Flight Envelope). Uma escala
reconhecida e bem desenvolvida € a escala de Cooper & Harper(1969), a qual
permite a classificacdo da aeronave a partir da experiéncia vivida pelo piloto,
sendo esta classificada em uma das nove notas(ratings) estabelecidas. Ja para
os engenheiros, as notas sdo classificadas em 3 niveis. O nivel 3 consiste na
regido onde o voo da aeronave € inadequado ou inaceitavel, o nivel 2 pode ser
tolerado em determinadas situacoes(emergéncias e falhas) e o nivel 1 garante
que a aeronave cumpre um minimo exigido, sendo um indicativo que a aeronave
vai conseguir realizar as manobras necessdrias para a missao. A classificacao
conforme apresentada na Figura 3.5, € realizada pelo piloto, baseado em sua
experiencia no cumprimento de um elemento de manobra para a missao (MTE
- Mission Task Elements). Essas andlises englobam a precisao com que a missao
€ realizada e a carga de trabalho exigida do piloto(PADFIELD, 2007).

Além dos comandos que sdo essenciais para realizacdo de um voo, a visi-
bilidade encontrada pelo piloto tem grande influéncia na realiza¢do de um voo.
O ambiente de sinalizacao utilizavel (UCE - Usable Cue Environment), corres-

ponde as condi¢des visuais encontradas pelos pilotos, sendo que seus niveis 1, 2
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e 3 correspondem a condi¢des muito boas até condi¢des deficientes encontradas
pelos pilotos , respectivamente. Portanto, ao estar em nivel 3, o piloto ndo deve

realizar corre¢Oes bruscas e grandes.

A Figura 3.4 apresenta a relacio entre os tipos de resposta(RT - Response
Types)(resposta da aeronave segundos apds um controle do tipo degrau), os ele-
mentos de tarefa de missao(MTE) e o ambiente de sinalizagdo utilizavel(UCE).
Nota-se entdo, que em ambientes menos favordveis os requisitos para voo sao

mais exigentes, a fim de garantir a seguranca do voo.

Response types in Risponse [ypes in
UCE hewverlow-speed flight forward Hight
UCE3 TRC 4+ RCDH + RCHH + PH
UCE 2 ACAH + RCDH + RCHH + FH RC+TC
UCE 1 RC
Response types Selected MTEs

RC —  rabe command rapid bob up/down, hover tum,
TC —  tum coordination (applies to yaw and pitch rapid transition to precision

Tesponse | hover, sonar dunking . rapid
ACAH attitude command, attitude hold (roll and pitch) sidestep, rapid accel-decel,
RCIH rate command, direction hold (yaw) target aquisition and tracking,
RCHH rate command. height hold (heave) divided attention tasks

PH
TRC

position hold (horizontal plane )
translational rate command

Figura 3.4: Classificacdo segundo o UCE para diferentes tipos de resposta, (Padfielfd, 2007)

A Figura 3.5 apresenta como a atitude varia para diferentes tipos de res-
postas, estes sdo apresentados como comando de atitude (AC - Attitude Com-
mand), comando de taxa de translacao(TRC - Tanslational Rate Command),
comando de taxa(RC - Rate Command) e comando de aceleracdo( Acceleration
command) . Vale lembrar, que o comando de atitude é mais fécil de pilotar que
o comando de taxa e o comando de taxa de translacdo € mais facil de pilotar que
o comando de atitude(PADFIELD, 2007).

Os limites de manobra as quais a aeronave vai ser exposta, sdo apresen-
tados na Figura 3.6. Como limitacdo superior, tem-se a curva de capacidade
méxima de manobra e como limitagdo inferior , tem-se a curva de exigéncias
minimas de manobra. O intervalo definido dentro dessas curvas, apresenta o
envelope de voo operacional da aeronave, dessa forma a aeronave deve apre-

sentar em qualquer ponto dessa regido qualidades de voo adequadas. Nota-se
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que para amplitudes de resposta maiores, a aeronave deve apresentar menores

frequéncias, j4 para amplitudes menores de resposta a frequéncia deve ser alta.

attitude

rate
command

acceleration
command

attitude
command

translational rate
command

time

Figura 3.5: Respostas a degrau comandado no ciclico (Padfield, 2007)

short

frequency

max manoeuvre capability

mid

min manoeuvre requirement

long-term \

small moderate large
amplitude

Figura 3.6: Regido onde o OFE deve ser valido para a aeronave (Padfield, 2007)

A Figura 3.7 apresenta em linha tracejada o limite de demanda de manobra,
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valor exigido nas tarefas que compdem a missdao que a aecronave ird executar. A
partir dessa linha, ao percorrer o grifico verticalmente, tem-se uma margem
que serd limitada superiormente pela proxima curva, definida como limite de
capacidade do veiculo. Esse intervalo corresponde a capacidade adicional que a
aeronave ird usar em situacoes de emergéncia. As diferentes hachuras presentes
na figura, indicam as faixas pequenas, moderada e grande que correspondem
a rastreamentos precisos, manobras discretas € maximas manobras, respecti-
vamente. Tais consideragdes sdo realizadas para a taxa de rolamento, porém

conceitos similares sdo vélidos para arfagem e guinada.

actuator rate
]

roll rate

requirements yvucle capability rotor Lock number,

o ""B\ NN\ N\ racluator authority
T

lask margin ___ —

Pos f - emands
Qe
e % %Y
ol
/7.8

7& /

Y A
' discrete

[ manoeuvring /
, tasks

f/y/ / ’L‘.”

-'_I attitude change (Ag)
precision
tracking
tasks

rotor stiffness "l

Figura 3.7: Requisitos para taxa de rolamento (Padfield, 2007)

O estudo das respostas apresentadas pela aeronave frente a execucao de
manobras sdo classificadas seguindo critérios estabelecidos e aceitos no ramo
de aviacdo. De forma geral, a Figura 3.8 apresenta quatro regides limitadas
superiormente pela curva que define o envelope de voo da aeronave. Essas re-
gides abrangem requisitos de resposta relacionados a agilidade e estabilidade,

critérios encontrados em ADS33E-PRF(2000). Nota-se que a limita¢ao imposta
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pela curva de envelope de voo implica em uma redugao da amplitude de resposta
para maiores frequéncias. A area que abrange as regides de pequena amplitude
sdo utilizadas para classificar a aeronave em relacdo a estabilidade, ja a area
que abrange as regioes de médias e grandes amplitudes € utilizada para classi-
ficar a aeronave em relacao a sua agilidade. Em ambas as areas sao realizadas

classificacOes referentes a malha aberta e a malha fechada.

Quando deseja-se analisar manobras que exigem grande amplitude de voo,
deve-se analisar a poténcia de controle disponivel para sua realizacdo. O para-
metro mais apropriado para definir a qualidade das manobras de grande ampli-
tude de voo € a poténcia de controle disponivel, isto €, a resposta maxima al-
cancével através da aplicacao de controle a partir da condi¢@o resposta minima.
A Figura 3.9, apresenta a taxa minima de rolamento exigida para aeronaves que
queiram realizar manobras limitadas, moderadas e agressivas. Conclui-se en-
tdo, que quanto mais exigente a manobra realizada pela aeronave, maior serd a

taxa minima exigida para que estd possa ser realizada.
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iy 3 -
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Figura 3.8: Critérios de agilidade e estabilidade (Padfield, 2007)
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Figura 3.9: Requisitos minimos de poténcia para controle de rolamento (Padfield, 2007)

A andlise da rapidez na qual a aeronave realiza manobras que exigem rola-
mento, pode ser analisada e classificada conforme apresentado nas figuras 3.11,
3.12 e 3.10. Estas exigéncias podem ser feitas quando a aeronave realiza uma
parada ripida ou realiza uma manobra de slalom por exemplo, manobra apre-
sentada na figura 3.13. Apos defini¢do dos pardmetros de altitude Ay, € Adpin

a partir da figura 3.10, classifica-se a MTEs em niveis 1, 2 ou 3 utilizando-se as

figuras 3.11 e 3.12.

Ag

90 r//!/ﬁTf//ffl
I air |
I combat
|
i ¥ AL ERL LA
30 bt
A AT
ANRRCC
0 i

limited

moderate  aggressive
manoeuvring manoeuvring manoeuvring

+ 90 deg/s

+50 deg/'s

+30 degls
+21 deg/s
+15 deg/s

wrr7z7777777; Level 1/2 boundary — low speed

w7 777e.777. Level 1/2 boundary — forward flight

e Level 2/3 boundary —
low speed and forward flight

time

Figura 3.10: definicéo dos pardmetros de atitude (Padfield, 2007)
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Figura 3.11: Classificacio para aquisi¢ao e rastreamento de alvos (Padfield, 2007)
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Figura 3.12: classificacdo para MTEs gerais (Padfield, 2007)
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Figura 3.13: Manobra slalom(ADS33E-PRF, 2000)
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A Figura 3.14 apresenta a regido para a marcagao dos pontos necessarios
para que se possa realizar a classificacdo de manobras envolvendo pequenas
mudancas de atitude. Estas manobras podem ser divididas em aquisicao e ras-
treamento de alvos (Figura 3.15), elementos de tarefa de missao apresentando
MTE =1 (Figura 3.16) e para os demais elementos de tarefa de missao MTE >
1 (Figura 3.17).

magnitude (dB) 20

10

E <
» i
(x ” ja,; 3} 0 o T GM-64B__.
' Ponto 2

-20
phase -90
4]
(deg)
-180
-270
frequency (rad/s)
(log scale)

Figura 3.14: Definicdo da largura de banda e atraso de fase (Padfield, 2007)

O diagrama de Bode apresenta uma grande faixa de frequéncias, variando
da baixa até a alta, permitindo uma apresentagao mais facil de resultados onde
se encontram alguns parametros no dominio da frequéncia. Na Figura 3.14, o
cruzamento da curva de fase com a reta imagindria valendo -180° é um valor
importante, pois representa um limite potencial de estabilidade para controle de
rastreamento em circuito fechado realizado pelo piloto(ponto 1). A frequéncia
definida por este ponto € utilizada como referéncia para marcagdo do préximo
ponto(ponto 2), localizado na curva de magnitude. Ao se considerar uma de-

fasagem de 6dB na curva de magnitude, encontra-se o novo ponto(ponto 3),
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a esquerda do anterior. Para fechar a localizagdo das referéncias no diagrama
de bode, na curva da fase, marca-se um novo ponto(ponto 4), atrasado de 45°
em relacdo ao ponto inicial. Portando, define-se a largura de banda de fase
(2BW,...) cOmMO 0 ponto localizado na fase de 135° e a largura de banda de

ganho($2

gain

) como o ponto localizado 6dB acima do ganho correspondente
a frequéncia, cuja fase é 180°. Uma explica¢do mais detalhada pode ser encon-
trada em Padfield(2007) e na ADS33E-PRF(2000).
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Figura 3.15: Aquisicéo e rastreamento de alvos (Padfield, 2007)

0.4

Level |
3
03 |—
0.2 3
3
ﬂ'l—""l: - T
b
3
u )
0 4 5

ey (radis)
¢

Figura 3.16: MTE-UCE: Valendo 1 (Padfield, 2007)
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Figura 3.17: MTE-UCE: Maior que 1 (Padfield, 2007)
Pode-se entdo, a partir destes valores, realizar o calculo de largura de banda

(Q2BW) e do atraso de fase(7,).Calcula-se entdo, o atraso de fase e determina-se

também a largura de banda, através das Equacoes 3.18 e 3.19, respectivamente.

Ap2159
— 3.18
P 57, 3(2w180) (3.18)
wpw = MIN(WBW gain, WBWphase) (3.19)

Ap0s determinado os valores de largura de banda e do atraso de fase, estes
valores sdo plotados nas Figuras 3.18 e 3.19, e assim, determina-se o nivel de

qualidade de voo da aeronave.

A andlise de movimentos que apresentam pequena amplitude e frequéncia
de baixa a moderada € realizada através das Figuras 3.18 e 3.19. A partir da
frequéncia natural amortecida e do coeficiente de amortecimento determina-se
o nivel de classificagdo das qualidades de voo da aeronave em 1, 2 ou 3. Aqui
¢ avaliado estabilidade do helicoptero em malha aberta, no ponto de equilibrio

considerado.
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Figura 3.18: Exigéncias civis (Padfield, 2007)
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Figura 3.19: Exigéncias militares (Padfield, 2007)
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De posse destas informacoes, pode-se realizar andlises iniciais das quali-

dades de voo do helicoptero, considerando manobras de rolamento.



Capitulo 4

Simulacoes e Validacoes

4.1 Simulacoes para Analisar o Comportamento da Ae-
ronave em Diferentes Condicoes de Voo

A utilizacdo do cédigo de simulacdo para o modelo de aeronave de asa
rotativa Super Lynx, iniciou-se com a simulacdo das respostas da aeronave a
comandos do piloto. Estes estudos permitiram analisar o comportamento da
aeronave quando exposta a diferentes condi¢des de voo. Serdo apresentadas
e analisadas diferentes situagdes para atuacdes nos comandos do longitudinal

ciclico, do lateral ciclico, do coletivo e do coletivo do rotor de cauda.

Cada conjunto de figuras contém os graficos de velocidade V (kts), an-
gulo de ataque(«), angulo de derrapagem(/3), angulo de rolamento(¢), angulo
de atitude(#), angulo de proa(e)), taxa da rolamento(p), taxa de arfagem(q),
taxa de guinada(r), altitude(He), inflow no rotor principal (\g), inflow no ro-
tor de cauda()\y;-), comando no longitudinal ciclico(f;;, comando no lateral
ciclico(#y., comando no coletivo do rotor principal(fy, comando no coletivo
do rotor de cauda(f;,, batimento longitudinal(/3;,), batimento lateral(/3;..), bati-
mento total((3;), componente de velocidade em x(u), componente de velocidade
em y(v), componente de velocidade em z(w), posi¢ao X e posi¢ao Y em funcao
do tempo. Serdo apresentados 4 topicos de simulacdes(enumerados de 1 a 4),
sendo que cada topico se refere a uma condi¢do de comando da aeronave. Es-

tas simulacdes foram realizadas utilizando 3 velocidades diferentes, de forma a

35
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permitir uma analise do comportamento da aeronave em voo.

1. Degrau no longitudinal ciclico, para velocidades iniciais de 0,1, 10 e 20kts:

As figuras apresentaram resultados referentes a aplicacao de um degrau no
longitudinal ciclico para velocidades iniciais de 0,1, 10 e 20kts, as quais
foram representadas pelas curvas nas cores verde, preta e vermelha, res-
pectivamente. Aplicou-se entdo no tempo de 1s, um degrau no longitu-
dinal ciclico (Figura 4.4). Ao passar pelo azimute de 90, a pa do rotor
principal tem seu passo aumentado, resultando em um aumento da susten-
tacdo gerada na pd para o azimute de 180 e resultando em uma redugdo na
sustentacdo gerada na pa para o azimute de 360. Verificou-se que, no geral,
quanto maior a velocidade inicial da aeronave, menores foram as amplitu-
des atingidas pelos angulos da aeronave em voo. Na Figura 4.1 o angulo
de ataque e o angulo de rolamento exemplificam melhor essa reducao. A
Figura 4.2 permitiu observar a redugdo das taxas apresentadas pela aero-
nave quando realizado o aumento da velocidade da aeronave, assim como
a reducdo ocorrida com o inflow nos dois rotores, conforme apresentado
na Figura 4.3. Nas Figuras 4.12 e 4.6, os angulos de batimento e os com-
ponentes de velocidade apresentaram uma menor variagdo total quando se

aumenta a velocidade da aeronave.
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Figura 4.2: Resposta ao degrau no longitudinal ciclico, taxas e altitude
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Figura 4.7: Resposta ao degrau no longitudinal ciclico, posicdes x e y

Deve ser notado grandes valores de o e 3 na Figura 4.1. Estes sdo os valo-
res de a e 8 do helicoptero todo, que sdao calculados com base nos valores
de u, ve w. Os valores de alfa e beta ndo sao os valores obtidos no rotor
principal e no rotor de cauda, que sofrem efeitos também dos comandos
do lateral ciclico, do inflow e do batimento. Embora estes valores chamem
a atencao por causa da grande magnitude, ndo se pode falar ainda que o
helicoptero estolou, uma vez que ndo houver perda de altitude e grandes
variagdes no momento de arfagem. E ainda, ndo foi observada grandes va-
riagOes nas componentes de velocidade u, v e w (Figura 4.6). Apesar disso,
estes resultados chamaram atenc@o e podem mostrar ajustes que devem ser

feitos no modelo.

. Degrau no lateral ciclico, para velocidades iniciais de 0,1, 10 e 20kts:

As figuras apresentaram resultados referentes a aplicacdo de um degrau no
lateral ciclico para velocidades iniciais de 0,1, 10 e 20kts, as quais foram

representadas pelas curvas nas cores verde, preta e vermelha, respectiva-
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mente. Realizou-se entdo no tempo de 1s, um degrau no lateral ciclico
(Figura 4.11). Ao passar pelo azimute de 0, a pa do rotor principal tem
seu passo reduzido, resultando em uma reducao da sustentacdo gerada na
pé para o azimute de 90 e resultando em um aumento na sustentacao ge-
rada na pda para o azimute de 270. A Figura 4.8 apresentou para todos os
angulos a reducao das amplitudes atingidas pela aeronave quando aumen-
tada a velocidade, exceto para o angulo de atitude. A Figura 4.9 permitiu
observar a reducao das taxas apresentadas pela aeronave quando realizado
o aumento da velocidade, assim como a redu¢do ocorrida com o inflow no
rotor principal, apresentado na Figura 4.10. Na Figura 4.13 o componente
de velocidade w apresenta um aumento na sua variagdo com o aumento da

velocidade da aeronave.

Figura 4.8: Resposta ao degrau no lateral ciclico, dngulos e velocidade total
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Para o comando de um degrau no lateral ciclico,a aeronave apresentou um
rolamento negativo crescente, movimento simultaneo com uma oscilagcdo
negativa e depois positiva da taxa de arfagem. Esta manobra resultou em
perda de sustentagdo e consequentemente com uma perda de altitude, as

quais se apresentaram maiores para maiores velocidades.

Degrau no coletivo, para velocidades iniciais de 0,1, 10 e 20kts:

As figuras apresentaram resultados referentes a aplicacao de um degrau no
coletivo para velocidades iniciais de 0,1, 10 e 20kts, as quais sdo repre-
sentadas pelas curvas nas cores verde, preta e vermelha, respectivamente.
Aplicou-se entdo no tempo de ls, um degrau no coletivo (Figura 4.18).
Verificou-se que quanto maior a velocidade inicial da aeronave, menores
foram as amplitudes atingidas pelos angulos da aeronave em voo, exceto
para o angulo de atitude que apresentou uma resposta divergente dentro do
tempo de simulagdo analisado. A Figura 4.16 permitiu observar a redu-
cdo das taxas apresentadas pela aeronave quando realizado o aumento da
velocidade da aeronave, assim como a reducao ocorrida com o inflow no
rotor principal e o aumento do inflow no rotor de cauda, conforme apresen-
tado na Figura 4.17. Nas Figuras 4.19 e 4.20 os 4ngulos de batimento € os

componentes de velocidade apresentaram um comportamento semelhante.

A aplicacdo do degrau no coletivo, resultou em resposta inicial positiva
para as taxas de arfagem, rolamento e guinada, além de um ganho de sus-

tentacdo e altitude.
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Figura 4.21: Resposta ao degrau no coletivo, posi¢des X e y

4. Degrau no coletivo do rotor de cauda, para velocidades iniciais de 0,1, 10

e 20kts:

As figuras apresentaram resultados referentes a aplicacdo de um degrau
no coletivo do rotor de cauda para velocidades iniciais de 0,1, 10 e 20kts,
as quais sao representadas pelas curvas nas cores verde, preta e vermelha,
respectivamente. Aplicou-se entdao no tempo de ls, um degrau no cole-
tivo do rotor de cauda (Figura 4.25). Verificou-se que a partir da Figura
4.22, que quanto maior a velocidade inicial da aeronave, menores sao as
amplitudes atingidas pela aeronave em voo. A Figura 4.23 permitiu ob-
servar a reducdo das taxas apresentadas pela aeronave quando realizado
o aumento da velocidade. Uma menor variagdo ocorreu com o inflow no
rotor principal e no rotor de cauda, conforme apresentado na Figura 4.24.
Nas Figuras 4.26 e 4.27, os angulos de batimento e os componentes de
velocidade apresentaram pequenas variagdes em relacdo ao seu ponto de

referéncia.
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A aplicag¢do de um degrau no coletivo do rotor de cauda, resultou em uma
resposta negativa da taxa de guinada, com uma tendencia de estabilizacdo em
zero para velocidades maiores apds oscilacdo. Além disso, observou-se um

ganho de sustentacao e altitude da aeronave.

Ap6s andlises dos resultados obtidos para os comandos aplicados na ae-
ronave, verifica-se que em sua maioria, as respostas do helicoptero estdo de
acordo com o esperado. Nota-se que nas velocidades de 0,1 e 10kts para o co-
mando no longitudinal ciclico, na velocidade de 0,1kts para o coletivo do rotor
principal e na velocidade de 0,1kts para o rotor de cauda, o angulo de ataque

apresentou uma grande variacdo, chamando atengdo para os resultados.

A equacdo diferencial do angulo de ataque € mostrada na Equacgdo 4.1, a
qual permite observar que se os componentes de velocidades 'u’ e 'w’ tendem
a zero, resultando em um aumento significativo do angulo de ataque. Observa-
se também que ndo existem descontinuidades nas curvas obtidas para os com-

ponentes de velocidades ’u’ e *w’, pardmetros presentes no denominador da
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equacdo 4.1.
do  UWKWp—WHUy
dt T w2 “.1)

A continuacdo das pesquisas permitird que a modelagem do angulo de ata-
que na pa do rotor principal seja melhorada, resultando assim na melhora da

resposta da aeronave para o voo pairado e para baixas velocidades.

4.2 Validacao Quantitativa e Qualitativa

4.2.1 Modelo Linearizado - Velocidade de 40kts

Os resultados apresentados no item 4.1 foram obtidos com o uso de simu-
lacdes do modelo ndo linear. Muitas anélises de estabilidade e de qualidades
de voo consideram modelos linearizados em torno de um ponto de equilibrio.
Por este motivo, foi necessdrio linearizar a dindmica em torno de pontos de

equilibrio, de forma a tornar possivel a anélise das qualidades de voo.

A linearizac¢ao permite encontrar duas matrizes, a primeira matriz chamada
de matriz A, representa a taxa de variacdo das derivadas dos estados com rela¢ao
a variagdo dos estados, ja a segunda matriz chamada de matriz B, representa a
taxa de variacdo das derivadas dos estados com relacao a variagao dos controles.
Através da linearizacio pode-se entdo avaliar a estabilidade da aeronave com o
célculo dos autovalores e da plotagem do diagrama de Bode do sistema(que
demanda informagdes das matrizes A e B). Estas informagdes sdo importantes

nas andlises de qualidades de voo.

As Figuras de 4.29 e 4.31 apresentam a comparagdo de uma simulacdo
com dindmica ndo linear (curvas azuis) com a simula¢do de uma dinamica line-

arizada (curvas vermelhas).
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Figura 4.31: Taxas e altitude para helicéptero linearizado e ndo linearizado

Observou-se que todas os pardmetros apresentaram caracteristicas seme-

lhantes para as respostas linearizadas e ndo linearizadas.

As Tabelas 4.1 e 4.2 apresentam as matrizes de Estabilidade e de controle,

ja a Tabela 4.3 apresentam os autovalores.

Tabela 4.1: Matriz de estabilidade - A (Autor)

-0,0200  0,0311  -0,0007 -0,0035 -10,0000 0,1944 0,6026  0,0000 -0,0000
0,0000 -0,9744 0,0000 0,0139 -0,0000 -0,0134 0,9962 0,0000 0,0000
0,0001 -0,0051 -0,0961 04857 -0,002 -0,0303 -0,0105 -0,9643 -0,0000
0,0000  0,0000  0,0000 0,0000 0,0000 1,0000 0,0003 -0,0121 0,0000
0,0000  0,0000  0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,9996 0,0286 0,0000
0,0069  0,4659  0,4984 0,0000 0,0000 -9,0128 -1,9036 -0,1868 -0,0002
0,0227  -0,1380  0,0000 0,0000 0,0000 0,3562 -1,8007 0,0000 -0,0000
0,0063 -0,5469 5,3999 0,0000 0,0000 -1,1499 -0,2034 -2,0086 -0,0000
-0,0000 -20,5692 0,5874 0,0071 20,5776  0,0000 0,0000  0,0000 0,0000
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Tabela 4.2: Matriz de controle - B (Autor)

-9,0909
-0,9686
-0,0502
0,0000
0,0000
-25,4217
23,3469
-4,6978
0,0000

-1,2080
-7,2037
-0,0671
0,0000
0,0000
13,9853
5,9756
12,5116
0,0000

8,4910
0,0050
-0,3247
0,0000
0,0000
-129,8353
-4,5780
-19,9064
0,0000

0,0000
0,0000
0,6536
0,0000
0,0000
-3,1225
0,0000
-36,9231
0,0000

Tabela 4.3: Matriz de autovalores (Autor)

Os diagramas de Bode obtidos com os valores das matrizes A e B foram
comparados com os Diagramas de Bode obtidos com os dados fornecidos em
Padfield (2007). Estes diagramas sao apresentados nas Figuras 4.32 e 4.334.31
e 4.32. Observa-se que para frequéncias maiores que 1 rad/s, as curvas apresen-
tam uma maior proximidade de resposta. Nas Figuras, a linha em azul repre-

senta as respostas para dados retirados de Padfield(2007) e a linha em vermelho

-8,9291
-1,0424+2,05071
-1,0424-2,05071

-1,8392

-1,0897
0,0176+0,33681

0,0176-0,33681

-0,0020

0,0031

representa as respostas encontradas pelo autor.
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Figura 4.35: Diagrama de bode, ¢ /61

A partir da matriz de estabilidade encontrada, montou-se as matrizes de
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estabilidade para a condigdo lateral e para condi¢ao longitudinal. As Tabelas
de 4.4 a 4.7 apresentam as matrizes de estabilidade e os autovalores calculados
para as condig¢Oes lateral e longitudinal, respectivamente. Os parametros angulo
de derrapagem, angulo de rolamento, taxa de rolamento e taxa de guinada foram
utilizados para constru¢do da matriz de estabilidade para o lateral ciclico, ja os
parametros angulo de ataque, angulo de atitude, velocidade e taxa de arfagem

foram utilizados para constru¢ao da matriz para o longitudinal ciclico.

Tabela 4.4: Matriz de autovalores para condi¢do lateral

-0,0960 0,4857 -0,0303 -0,9643
0,0000 0,0000 1,0000 -0,0120
0,4984 0,0000 -9,0128 -0,1868
5,3999 0,0000 -1,1501 -2,0086

Tabela 4.5: Autovalores para condicio lateral

-9,0274
-1,0421+42,05011
-1,0421+42,05011

-0,0060

Tabela 4.6: Matriz de autovalores para condicéo lateral

-0,0200 0,0894 -10,0000 0,5957
-0,0001 -0,9743 -0,0000 0,9961
0,0000  0,0000  0,0000  0,9996
0,0227 -0,1379  0,0000 -1,8007

Tabela 4.7: Autovalores para condicdo longitudinal

0,0195+0,33771

0,0195-0,33771
-1,6965
-1,1375

Definidos os autovalores para as matrizes construidas, plotou-se os valores

para verificacdo da estabilidade e determinacdo da classificacdo com relacao
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a condi¢des de pequenas amplitudes e frequéncias de baixa a moderada. Nas
Figuras 4.36 e 4.37 os pontos plotados nas cores vermelha e azul referem-se ao

lateral e ao longitudinal, respectivamente.
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Figura 4.36: exigéncias civis, marcac¢do dos autovalores
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Para os critérios de exigé€ncias civis, tanto para o lateral quanto para o
longitudinal a aeronave se encontra estavel para realizacdo das manobras. Con-
forme observado nas Figuras 4.36 e 4.37, para as condi¢Oes analisadas, os au-
tovalores referentes ao lateral ciclico se encontram localizados no semiplano
negativo, ou seja, caracterizam uma condi¢do de estabilidade para analise com
relacdo ao eixo longitudinal(rolamento), assim como os autovalores referentes
a dindmica longitudinal que também estao localizados no semiplano negativo e
apresentando alguns pontos proximos a origem no semiplano positivo, se carac-

terizando também por uma condig¢do estavel(a esquerda da curva de interesse).

A distribui¢do dos pontos para andlise de exigéncias militares, classificou
a aeronave para tanto para a direcdo lateral quanto para a direcdo longitudinal
como nivel 3 para MTEs gerais, existindo uma possivel instabilidade para a di-
recao longitudinal(localizacdo dos autovalores no semi-plano complexo direito

proximos a origem do semi-plano complexo).



Capitulo 5

Resultados

5.1 Aplicacao dos controladores

Os controles de p, q, 1, 0, &, @, Y05, Xpos,» H € V desenvolvidos neste
trabalho, abrangem em sua maioria velocidades iniciais de 1, 10 e 20 m/s,
ou seja, 1,94, 19,44 e 38,88kts . Uma altitude(H) de 1000m, um angulo de
derrapagem(/3) valendo 0 e uma razdo de subida (Rclimb) valendo 0, foram de-
finidos como parametros de entrada para cdlculos das condicdes de equilibrio

em todas as simulagdes realizadas.

A maioria dos controles foram realizados utilizando um sinal do tipo dou-
blet como referéncia, este tipo de sinal impde grande dificuldade a lei de con-
trole projetada, caracteristica que o torna muito interessante para analise e teste
da capacidade do controlador. Na busca por um controle adequado, realizou-se
uma exaustiva combinagao de parametros(espessura da camada limite e ganhos)
utilizando o método de tentativa e erro. Para alguns parametros de interesse, a
busca por resultados mais precisos resultou em um grande tempo de simulacao,
o que exigiu a modificacdo de alguns parametros do regulador para que se ob-
tivesse uma reducdo do tempo. Em alguns casos, a mudanca na espessura da
camada limite permitiu solucionar este problema, ou seja, a aumento no valor
do parametro implicou em uma reducao do tempo de simulagdo sem prejuizo

significativo do controle.

Deve-se notar que o texto fara referéncia a entradas do tipo doublet, com

63
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amplitudes maximas de 5°, 10°, 15°, 18°, 20° e 60°, porem os valores apresenta-
dos nos resultados serdo diferentes devido a presenca de uma fungio de trans-
feréncia que visa além de suavizar o sinal de entrada (eliminando a presenca de

uma derivada indeterminada), tornar a simulagdo mais realista.

As andlises serdo realizadas em duas etapas, na primeira etapa sera reali-
zado o controle do parametro de interesse deixando livre o comando necessario
para sua realizacdo(por exemplo o comando do longitudinal ciclico), j4 na se-
gunda etapa de anélises o controle do parametro de interesse serd realizado com
restricoes no comando necessario para sua realizacao, também buscando deixar

as simula¢cdes mais realistas.

Em simulagdes envolvendo X s, Y05, V € H, pardmetros que apresen-
tam grau relativo 4, 4, 3 e 4 respectivamente, foram necessdrias a realizacdes
de derivadas de segunda e terceira ordem, conforme serd apresentado nas leis
de controle. Ao montar o diagrama de blocos em um software comercial, as
derivadas de ordem mais altas podem ser substituidas por blocos de derivacao
numeérica. Estes blocos quando utilizados resultam em um aumento exagerado
do tempo de simulagdo, tornando necessario que o programador utilize de ou-
tras ferramentas que permitam a minimizacdo deste tempo. Em Seshagiri &
Khalil(2005) e em Sousa(2013) sdo descritos observadores que apds serem im-
plementados permitem a a estimacdo das derivadas e um ganho no tempo de

simulacdo.

As simulacoes iniciais serdo realizadas sem a presenca de atuadores, ou
seja, serdo simulagdes ndo realistas, jd que ndo serdo restringidas os angulos

méximos dos comandos necessdrios para realizagdo das manobras.

Por fim, utilizou-se para o helicoptero ao projetar as leis de controle, graus

reativos correspondentes aos definidos para aeronaves de asas fixas.

5.1.1 Taxa de Arfagem - q

O controle da taxa de arfagem foi realizado utilizando o longitudinal ci-

clico e controlador de grau relativo 1, conforme apresentado em Promtun &
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Seshagiri(2009) e em Sousa & Paglione(2012), calculado em Mendez(2018) e
aplicado por Campos(2017). Realizou-se o controle de um sinal do tipo doublet
de amplitude de 5°/s na taxa de arfagem, obtendo-se bons resultados para as
trés velocidades analisadas. A equacdo 5.1 apresenta os parametros do contro-
lador projetado. As figuras 5.1, 5.2 e 5.3 apresentam os controles realizados, os
comandos e as respostas dos parametros p € V calculados para as velocidades

iniciais de 1, 10 e 20m/s, respectivamente.

Os = —k {sat (ﬁ)} = —k [sat (k()aou—jheq)} —

~6,98132 | sat (107

(5.1)

q (°/s) xt(s) 5 O1s (°) x t(s)
5 des
real 0
0 2
-4
-5
-6
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
p (°/s) x t(s) 80 V (m/s) x t(s)
4 60
2 40
0 20
-2
0
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20

Figura 5.1: Controle da taxa de arfagem para velocidade inicial de 1 m/s e doublet de 5°/s
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q(°/s)xt(s)

O1s (°)xt(s)

des
real

o
o
e
o
—_
(]
N
o

P (°/s) x t(s)

0 5 10 15 20

V (m/s) x t(s)

60

40

20

Figura 5.2: Controle da taxa de arfagem para velocidade inicial de 10 m/s e doublet de 5s

q(°/s) xt(s)

O1s (°) xt(s)

5 0.5
des
real 0
0 0.5
-1
-5
-1.5
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
p (°/s) x t(s) I~ V (m/s) x t(s)
2
25
1
0 20
4 15
-2 10
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20

Figura 5.3: Controle da taxa de arfagem para velocidade inicial de 20 m/s e doublet de 5°/s

O controlador da taxa de arfagem também foi definido para um sinal do

tipo doublet de 20°, obtendo-se bons resultados. A equacdo 5.1 também apre-

senta os parametros do controlador projetado para o novo valor de amplitude.

As figuras 5.4, 5.5 e 5.6 apresentam os controles realizados, as respostas dos
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controladores e as respostas dos parametros p e V para as velocidades simula-

das anteriormente.

20

10

-10

-20

10

-10

-20

Figura 5.4: Controle da taxa de arfagem para velocidade inicial de 1m/s e doublet de 20°/s

20

10

-10

-20

10

-10

-20

Figura 5.5: Controle da taxa de arfagem para velocidade inicial de 10m/s e doublet de 20°/s

q(°/s) xt(s)

O1s (°) xt(s)

5
des
real
0
-5
-10
0 5 10 15 20 10 15 20
p (°/s) x t(s) V (m/s) x t(s)
100
50
0
0 5 10 15 20 10 15 20

q(°/s)xt(s)

O1s (°) xt(s)

2
des
real 0
-2
-4
-6
0 5 10 15 20 10 15 20
p (°/s) xt(s) V (m/s) x t(s)
100
50
0
0 5 10 15 20 10 15 20
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q (°/s) x t(s) ) B1s (°) xt(s)
20 des
10 real 0
0 2
-10
-4
-20
-6
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
10 p (°/s) x t(s) V (m/s) x t(s)
100
0
50
-10
-20 0
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20

Figura 5.6: Controle da taxa de arfagem para velocidade inicial de 20m/s e doublet de 20°/s

Dentro do intervalo de tempo simulado, para o sinal de entrada com menor
amplitude, quanto maior a velocidade inicial da aeronave, menor a velocidade
final e menor a amplitude atingida pelo angulo de controle #;,. Ao se utilizar
o sinal de referéncia com maior amplitude, ndo se observa grandes diferencas
nos valores finais das velocidades e nas maximas taxas de rolamento atingidas,
no entanto tem-se assim como no sinal de menor amplitude uma reduc¢io na
amplitude maxima atingida pelo controle #;, quando se aumenta a velocidade
inicial da aeronave. Nota-se também que independente da velocidade inicial e
da amplitude do doublet imposto para a taxa de arfagem, no momento de apli-
cacdo de uma taxa de arfagem positiva que implicou na elevacao do "nariz"da
aeronave, esta respondeu com uma taxa de rolamento para direita, e vice versa,
caracteristica comum em todas as simula¢des. A apresentacdo da resposta de p
evidenciou o off-axis response, resposta essa que nao impediu o controle dese-

jado.
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5.1.2 Taxa de Rolamento - p

O controle da taxa de rolamento foi realizado utilizando o lateral ciclico e
controlador de grau relativo 1, grau este que foi calculado em Méndez(2018).
Realizou-se o controle de um sinal do tipo doublet na taxa de rolamento de
5°/s, obtendo-se bons resultados para as trés velocidades analisadas. A equacao
5.2 apresenta os parametros do controlador projetado. As figuras 5.7, 5.8 € 5.9
apresentam os controles realizados, os comandos e as respostas dos parametros

q e V para as velocidades de 1, 10 e 20m/s, respectivamente.

(5.2)

2, 09439 [sat (%)}

°/s)xt(s O 1c(°/s)xt(s
0 p(°/s) xt(s) 05 (°/s) x t(s)
des
5 real
0 0
-5
-10 -0.5
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
°/s)xt(s V(m/s)xt(s
20 q(°/s)xt(s) 20 (m/s) x t(s)
20 15
10 10
0 5
-10 0
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20

Figura 5.7: Controle da taxa de rolamento para velocidade inicial de 1 m/s e doublet de 5°/s
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°/s)xt(s O 1c(°/s)xt(s
0 p(°/s)xt(s) 05 (°/s) x t(s)
des

5 real

0 0

-5

-10 -0.5

0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
°/s)xt(s V(m/s)xt(s

0 q(°/s) x t(s) 20 (m/s) x t(s)

10

& o %)
-
%) I

-10 0

Figura 5.8: Controle da taxa de rolamento para velocidade inicial de 10 m/s e doublet de 5°s

0 p(°/s)xt(s) ; O 1c (°/s) xt(s)
5 des
real 05
O W
0
-5
-10 -0.5
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
°/s) xt(s V(m/s)xt(s
0 q(°/s)xt(s) 20 (m/s) x t(s)

20

B

15

-10 10

o
[6)]
—_
o
—_
[6)]
N
o
o
[6)]

10 15 20

Figura 5.9: Controle da taxa de rolamento para velocidade inicial de 20 m/s e doublet de 5°/s

O controle da taxa de rolamento também foi definido para um sinal do tipo
doublet com amplitude de 20°/s, obtendo-se bons resultados. A equacgdo 5.2
também apresenta os parametros do controlador projetado para a nova ampli-

tude. As figuras 5.10, 5.11 e 5.12 apresentam os controles realizados, as respos-
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tas dos controladores e as respostas dos parametros q e V para as velocidades

iniciais de 1, 10 e 20m/s, respectivamente.

40

20

-20

-40

40

30

20

10

p(°/s) xt(s) ) O 1c (°/s) x t(s)
des
real 0
2
-4
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
q(°/s) xt(s) 20 V (m/s) x t(s)
20
10
0
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20

Figura 5.10: Controle da taxa de rolamento para velocidade inicial de 1 m/s e doublet de 20°/s

40

20

-20

-40

30

20

10

-10

p(°/s)xt(s) » O 1c (°/s) x t(s)
des
real 1
0
-1
-2
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
q(°/s)xt(s) 20 V (m/s) x t(s)
30
20
10
0
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20

Figura 5.11: Controle da taxa de rolamento para velocidade inicial de 10 m/s e doublet de 20°/s
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p(°/s) xt(s) O 1c (°/s) x t(s)
40 2
des
20 real 1
0 0
-20 -1
-40 2
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
°/s)xt(s V(m/s)xt(s
20 q(°/s) x t(s) 5 (m/s) x t(s)
40
10
30
0
20
-10 10
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20

Figura 5.12: Controle da taxa de rolamento para velocidade inicial de 20 m/s e doublet de 20°/s

Conclui-se que no controle da taxa de rolamento, o aumento da amplitude
do sinal desejado aumentou a amplitude méxima atingida pelo angulo de con-
trole 0;.. As taxas de arfagem apresentam respostas semelhantes, alcancando
maiores valores para sinais de maiores amplitudes. Inicialmente, a aplicacao
de uma taxa de rolamento para a esquerda implicou em uma resposta positiva
da taxa de arfagem, a qual apresentou maior taxa quando exposta a um sinal
de maior amplitude. A apresentacdo da resposta de q evidenciou o off-axis res-

ponse, resposta essa que ndo impediu o controle desejado.

5.1.3 Taxa de Guinada-r

O controle da taxa de guinada foi realizado utilizando o coletivo do rotor
de cauda e utilizando controlador de grau relativo 1, este grau foi proposto em
Sousa & Paglione(2012) e utilizado em Méndez(2018). Realizou-se o controle
de um sinal do tipo doublet na taxa de guinada de 5°/s , obtendo-se bons resulta-
dos para as trés velocidades analisadas. A equacgdo 5.3 apresenta os parametros
do controlador projetado. As figuras 5.13, 5.14 e 5.15 apresentam os contro-

les realizados, os comandos e as respostas dos parametros V calculados para as



5.1. Aplicagdo dos controladores 73

velocidades iniciais de 1, 10 e 20 m/s, respectivamente.

Oorr = —k {sat (i)} =—k {sat (%)} = 2,09439 [sat (%)}
(5.3)

r(°/s)xt(s) O 0tr (°) xt(s)

des
real

0 5 10 15 20 0 5 10 15 20

V (m/s) xt(s)

60

40

20

Figura 5.13: Controle da taxa de guinada para velocidade inicial de 1 m/s e doublet de 5°/s



5.1. Aplicag¢do dos controladores 74

r(°/s)yxt(s) O 0tr (°) x t(s)

des
real

o
o
e
o
—_
(]
N
o
o
(3]

10 15 20

iy V (m/s) x t(s)

10.5
10

9.5

o
(63}
—_
o
—_
o
N
o

Figura 5.14: Controle da taxa de guinada para velocidade inicial de 10 m/s e doublet de 5%s

r(°/s)yxt(s) 0 O 0tr (°) xt(s)

des
real

-10
5 10 15 20 0 5 10 15 20

o

100 V (m/s) x t(s)

[

Figura 5.15: Controle da taxa de guinada para velocidade inicial de 20 m/s e doublet de 5°/s

O controle da taxa de guinada também foi realizado para um doublet com
amplitude de 20°s, obtendo-se bons resultados. A equagdo 5.3 também apre-
senta os parametros do controlador projetado para nova condicdo. As figuras

5.16, 5.17 e 5.18 apresentam os controles realizados, as respostas dos controla-



5.1. Aplicag¢do dos controladores

75

dores e as respostas do parametro V calculados para as velocidades simuladas

anteriormente.

r(°/s)yxt(s) O 0tr (°) xt(s)
20 des
10 real
0
-10
-20
0 5 10 15 20 5 10 15 20

V (m/s) x t(s)

Figura 5.16: Controle da taxa de guinada para velocidade inicial de 1 m/s e doublet de 20°/s

r(°/s)yxt(s)

O 0tr (°) xt(s)

20 des
10 real
0
-10
-20
0 5 10 15 20 5 10 15 20
V(m/s)xt(s
14 (m/s) x t(s)
12
10
8
0 5 10 15 20

Figura 5.17: Controle da taxa de guinada para velocidade inicial de 10 m/s e doublet de 20°/s
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r(°/s)yxt(s) 0 O 0tr (°) xt(s)

20

des
real

10

-10 -10

-20

-15
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20

V (m/s) x t(s)

150

100

50

Figura 5.18: Controle da taxa de guinada para velocidade inicial de 20 m/s e doublet de 20°/s

Assim como nas taxas de rolamento e arfagem, as quais exigem um au-
mento no valor do angulo de controle quando se aumenta a amplitude do sinal
de referéncia, para a taxa de guinada também existe um acréscimo na amplitude
do angulo de controle ;. A variagdo da amplitude do sinal de referéncia para
uma mesma velocidade inicial ndo implica em mudangas drasticas nas respostas

de velocidade.

5.1.4 Angulo de Atitude - ¢

O controle do angulo de atitude foi realizado utilizando o longitudinal ci-
clico e utilizando controlador de grau relativo 2, este parametro foi sugerido
em Sousa & Paglione(2012) e aplicado em Campos(2017). Realizou-se o con-
trole de um sinal do tipo doublet no angulo de atitude de 5°, obtendo-se bons
resultados para as velocidades de 1, 10 e 20 m/s. A equacdo 5.4 apresenta os
parametros do controlador projetado. As figuras 5.19, 5.20 e 5.21 apresentam
os controles realizados, os comandos e as respostas dos parametros ¢ e V cal-

culados.
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Oy = —k {Sat (ﬁ)} = —k {sat (W)} _

— ~1,39626 | sat (Lulatie )|

(5.4)

0 (°)xt(s) O 1s(°) xt(s)
10 100
des
S real 50 |
0 0 y
-5 -50 ‘
-10 -100
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
o (°)xt(s) V (m/s) x t(s)
10 10
5
0 5
-5
-10 0
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20

Figura 5.19: Controle do angulo de atitude para velocidade inicial de 1m/s e doublet de 5°
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0 (°)xt(s)

O 1s(°) xt(s)

10 100
des
5 real 50 ‘
0 0
-5 -50 ‘
-10 -100
0 5 10 15 20 5 10 15 20
o (°) xt(s) V (m/s) x t(s)
0 12
-2 10
-4 8
-6 ‘ 6
0 5 10 15 20 5 10 15 20

Figura 5.20: Controle do angulo de atitude para velocidade inicial de 10m/s e doublet de 5°

g (°)xt(s) O 1s(°) x t (s)
10 100
des
5 real 50 |
0 0
-5 -50 ‘
-10 -100
0 5 10 15 20 5 10 15 20
o (°)xt(s) V (m/s) x t(s)

22

20

18

o
[6)]
—_
o
—_
[6)]
N
o

16

Figura 5.21: Controle do dngulo de atitude para velocidade inicial de 20m/s e doublet de 5°

O controle do angulo de atitude também foi definido para um sinal do

tipo doublet com amplitude de 18°, obtendo-se bons resultados. A equacao

5.5 apresenta os parametros do novo controlador projetado. As figuras 5.22

e 5.23 apresentam os controles realizados, as respostas dos controladores e as
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respostas dos pardmetros ¢ e V para as velocidades iniciais de 10 e 20m/s,

respectivamente.

015 = —k {sat (i)} = —k [sat (W)} —

= —3,49066 [sat (1otietic)]

0(°)xt(s O 1s(°) xt (s
40 (°)xt(s) 20 (°)xt(s)
20 des
real 0
0
-20
-20
-40 -40
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
o (°) xt(s) V (m/s) x t(s)
0 30
-20 20
-40 10
-60 0
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20

(5.5)

Figura 5.22: Controle do angulo de atitude para velocidade inicial de 10m/s e doublet de 18°
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0 (°)xt(s) O 1s(°) xt(s)
40 20
20 des
real 0
0
-20
-20
-40 -40
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
o (°) xt(s) V (m/s) x t(s)
10 25
0 20
10 15
-20 10
230 5
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20

Figura 5.23: Controle do angulo de atitude para velocidade inicial de 20m/s e doublet de 18°

Diferente dos controles anteriores(taxa de arfagem, taxa de rolamento e
taxa de guinada) ndo foi possivel utilizar o mesmo controlador para os sinais
de diferentes amplitudes, sendo necessdria a mudanga de alguns parametros do
controlador. A modificacdo destes parametros permitiu o controle desejado e
prejudicou sutilmente a precisao do controle. O aumento na amplitude do sinal
de referéncia exigiu um aumento na amplitude mixima atingida pelo angulo de
controle #;,. Nota-se que ao aplicar um aumento positivo no angulo de atitude
da aeronave (levantar o "nariz"), o angulo de rolamento apresentou uma res-
posta negativa,ou seja, um rolamento para esquerda. Esse comportamento se

manifestou em todas as simulagdes realizadas.

5.1.5 Angulo de Rolamento - ¢

O controle do angulo de rolamento foi realizado utilizando o lateral ci-
clico e utilizando controlador de grau relativo 2, grau este proposto em Sousa
& Paglione(2012). Realizou-se o controle de um sinal do tipo doublet no an-
gulo de rolamento de 20°, obtendo-se bons resultados para as trés velocidades

analisadas. A equacdo 5.6 apresenta os parametros do controlador projetado.



5.1. Aplicagdo dos controladores 81

As figuras 5.24, 5.25 e 5.26 apresentam os controles realizados, os comandos
e as respostas dos parametros ¢ e V' calculados para as velocidades de 1, 10 e

20m /s, respectivamente.

01 = —k [Sat (§>] = —k {sat <—k°00+k16¢+é¢)} =
1 Ko

= +1,22173 | sat (15etlle )

(5.6)

¢ (°) xt(s) O 1c(°) x t(s)
40 100
des
20 real 50
0 0
-20 -50
40 -100
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
O (°)xt(s) V (m/s) x t(s)
60 20
40 15
20 10
0 5
-20 0
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20

Figura 5.24: Controle do 4ngulo de rolamento para velocidade inicial de 1 m/s e doublet de 20°
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¢ (°) xt(s)

O 1c(°) xt(s)

40 100
des
20 real 50
0 0
-20 -50
-40 -100
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
O (°)xt(s) V (m/s) x t(s)
40 30
20 20
0 10
-20 0
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20

Figura 5.25: Controle do angulo de rolamento para velocidade inicial de 10 m/s e doublet de 20°

¢ (°)xt(s) O 1c(°) xt(s)
40 100
des
20 real 50
0 0
-20 -50
-40 -100
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
O (°)xt(s V(m/s)xt(s
40 (°)xt(s) 40 (m/s) xt(s)
20 30
0 20
-20 10
-40 0
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20

Figura 5.26: Controle do angulo de rolamento para velocidade inicial de 20 m/s e doublet de 20°

O controle do angulo de rolamento também foi realizado para um sinal

do tipo doublet com amplitude de 60°, obtendo-se bons resultados. A equa-

cdo 5.6 também apresenta os parametros do controlador projetado para a nova

condi¢do. As figuras 5.27, 5.28 e 5.29 apresentam os controles realizados, as
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respostas dos controladores e as respostas dos parametros ¢ e V calculados para

as velocidades utilizadas anteriormente.

@ (°)xt(s) O 1c(°) xt(s)
100 100
des
50 real 50
0 0
-50 -50
-100 -100
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
O (°)xt(s V(m/s)xt(s
100 (°) xt(s) 60 (m/s) x t(s)
50
40
0
20
-50
-100 0
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20

Figura 5.27: Controle do dngulo de rolamento para velocidade inicial de 1 m/s e doublet de 60°

°)xt(s O 1c(°) xt(s
100 ¢ (°) xt(s) 100 (°)xt(s)
des
50 real 50
0 0
-50 -50
-100 -100
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
O (°)xt(s) V (m/s) x t (s)
50 60
0 \/\/\/\ 40
-50 20
-100 0
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20

Figura 5.28: Controle do dngulo de rolamento para velocidade inicial de 10m/s e doublet de 60°
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¢ (°) xt(s) 0 1c(°) x t(s)
100 100
des
50 real 50
0 0
-50 -50
-100 -100
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
O (°)xt(s) V (m/s) x t(s)
50 80
60
0
40
-50
20
-100 0
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20

Figura 5.29: Controle do angulo de rolamento para velocidade inicial de 20 m/s e doublet de 60°

Assim como nos parametros analisados anteriormente, um aumento da am-
plitude do sinal de referéncia também exigiu um acréscimo na amplitude do an-
gulo de controle ;.. A analise dos resultados para a mesma velocidade inicial e
para sinais de referéncia com diferentes amplitudes apresentaram um aumento
na amplitude do angulo de controle #;. ¢ aumento no valor maximo atingido
pela velocidade total durante a simulagdo. Um teste utilizando o valor de 0,1
para espessura da camada limite foi realizado para esta lei de controle, a mu-
danca resultou em um maior tempo de simulacdo e ndo apresentou significativo
ganho ou prejuizo a precisdo do controle realizado. Nota-se que para o doublet
de 60° e velocidades maiores que 10 m/s, ocorreu um inicio de instabilidade,

refletido no controle 6;,.

5.1.6 Angulo de proa - ¢

O controle do angulo de proa foi realizado utilizando em conjunto o lateral
ciclico e o coletivo do rotor de cauda, utilizando controlador de grau relativo
2, parametro este proposto em Sousa(2013). Realizou-se o controle de sinal

do tipo doublet no angulo de proa, obtendo-se bons resultados para as duas ve-
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locidades analisadas. A equacdo 5.7 apresenta os parametros do controlador
projetado. As figuras 5.75 e 5.31 apresentam os controles realizados, os co-
mandos e as respostas dos parametros V calculados para as velocidades de 16 e

20m/s, respectivamente.

0. = —k [sat <i)} = —k [sat (ko"‘)*’fLZWbéw)} =

0,10040,1ey+0,5¢
— 14,3633 | sat (Mo bettoh )|

(5.7)

T (°)xt(s) O 0tr (°) xt(s)
50 5

des

real
-50 -5
0 20 40 60 80 0 20 40 60 80

V (m/s) x t(s)

18

17

16

15

14

Figura 5.30: Controle do 4ngulo de proa para velocidade inicial de 16m/s
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U (°)xt(s) O 0tr (°) xt(s)
50 10
5
0 0
des S
real
-50 -10
0 20 40 60 80 0 20 40 60 80

V (m/s) x t(s)

22

21

20

19

18

Figura 5.31: Controle do angulo de proa para velocidade inicial de 20m/s

Nota-se neste controle que o aumento da velocidade inicial de simulacdo
exigiu uma amplitude maxima menor dos angulos de controle 6y,,.. As velocida-
des menores que 16m/s ndo apresentaram controle para os parimetros definidos
para o controlador. As caracteristicas das curvas de velocidade se mantém se-
melhantes, apresentando uma menor quantidade de oscilagdes quando simulado

para uma maior velocidade inicial da aeronave.

5.1.7 Angulo de Ataque - o

O controle do angulo de ataque foi realizado utilizando o longitudinal ci-
clico e utilizando controladores de grau relativo 2. Realizou-se o controle de
um sinal do tipo doublet no angulo de ataque, obtendo-se bons resultados para
as duas velocidades analisadas. A equagao 5.8 apresenta os parametros do con-
trolador projetado. As figuras 5.32 e 5.33 apesentam os controles realizados, os
comandos e as respostas dos pardmetros V para as velocidades de 15 e 20m/s,

respectivamente.
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op = —k {sat <i)} =—k {sat (—ko"“ﬁfﬁéa)] —

0,0100+3,8e,+1é,
— ~0,02583 | sat (L0l tas ) |

(5.8)

a(®)xt(s) O 1s(°) x t(s)
10 5
des
real
5
0 0
-5
-0 -5
1] 5 10 15 20 1] 5 10 15 20
V{m/s)xt(s)
30
20
10
0
0 5 10 15 20

Figura 5.32: Controle do angulo de ataque para velocidade inicial de 15m/s e doublet de 5°



5.1. Aplicagdo dos controladores

88

a(°)xt(s)

O 1s(°) x t(s)

0 5 10 15 20

V{m/s)xt(s)

40

30

20

10

5 10 15 20

Figura 5.33: Controle do angulo de ataque para velocidade inicial de 20m/s e doublet de 5°

O controle do dngulo de ataque também foi realizado para um doublet de

10°, obtendo-se bons resultados. A equagdo 5.8 também apresenta os parame-

tros do controlador projetado para a nova condicdo. As Figuras 5.34 e 5.77

apresentam os controles realizados, os comandos e as respostas dos parametros

V.

a(°)xt(s)

O 1s(°) x t(s)

10

0 5 10 15 20

V{m/s)xt(s)

60

40

20

5 10 15 20

Figura 5.34: Controle do 4ngulo de ataque para velocidade inicial de 20m/s e doublet de 10°
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@ (") X t_[s] _ . _EI' 15[“! xt [s]_

20

V{m/s)xt(s)
B0 | T T T

40 f

20

Figura 5.35: Controle do 4ngulo de ataque para velocidade inicial de 20m/s e doublet de 10°

O controle do angulo de ataque foi possivel para todas as condi¢gdes anali-
sadas, nos quais os controles foram realizados sem a saturagao dos comandos. o
aumento na amplitude do doublet implicou no aumento da minima velocidade
inicial de simulagdo para obtencdo do controle, ou seja, menores velocidades
geravam perdas no controle do sinal, ndo atendendo ao objetivo buscado. Nota-
se que o aumento da amplitude do sinal de referéncia resultou no aumento da
faixa maxima atingida pelo angulo de controle 6;;. Nota-se que mesmo para
amplitudes menores, ou seja, para um doublet de 5°, o angulo de controle ¢, ja
apresentou indicios de instabilidade, o que se agravou para o doublet de maior
amplitude(20°).

5.1.8 Posicao Lateral Y

O controle da posic¢ao lateral(Y) foi realizado utilizando o lateral ciclico,
com amortecedores na taxa de arfagem(longitudinal ciclico) e na taxa de gui-
nada(coletivo do rotor de cauda), utilizando grau relativo 4, parametro sugerido
em Sousa & Paglione(2012) e aplicado em Campos(2017). Realizou-se o con-

trole de uma senoide com amplitude de 60m na posicao lateral, obtendo-se bons
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resultados para as trés velocidades analisadas. As equacoes 5.9, 5.10 e 5.11, re-
presentam os parametros dos controladores projetados para posicao lateral(Y),
taxa de arfagem e taxa de guinada, respectivamente. As figuras 5.36, 5.37 e
5.38 apresentam os controles realizados para as velocidades iniciais de 1, 10 e
20m/s, respectivamente. Para os pardmetros taxa de arfagem e taxa de guinada,

os sinais desejados foram de 0°/s e 0°/s, respectivamente.

81 — _k |:Sat (i):| _ —k |:Sat (k000+k1€y+k2éy—|—k3éy—|—'é'y):|
c = —
m =

Hy

(5.9)

_ —0,0300+0,de,+1,5¢,+18,+1°¢
— ~0,17453 | sat ( LSy )|

15 = —k [sat ()] = =k [sat (f2then)] = —6,98132 [ sat (125 )|
(5.10)

Ootr = —k [Sat (i)} =—k [sat (koaou#)] =0, 52360 [sat (_0’05U§+16T)}
(5.11)

As simulacdes aqui realizadas exigiram a implementacdo de observadores

para posi¢ao Y, o qual esta definido na equacao 5.12.

- 15 A 1,
€1y 0,05 O] |éy 0,05
A I A 1
A 1 A 1
€3y 0,053 0 1| |ésy 0,053
Onde:

ey : diferenca entre a posicdo Y real e a posicao Y desejada;

é1y . Valor estimado de eyy;
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ésy : Valor estimado da primeira derivada de ey ;
esy : Valor estimado da segunda derivada de e;y;

¢4y : Valor estimado da terceira derivada de e;y.

As figuras 5.36, 5.37 e 5.38 apresentam os controles realizados para as

velocidades iniciais de 1, 10 e 20m/s, respectivamente.

Y (m) xt(s) O 1c (°)xt(s)

0 20 40 60 80 100 0 20 40 60 80 100

q(°/s) xt(s) O 1s (°)xt(s)
1 T T " 5 " T :
0
0 -2
-4+
-1 L L L L L L L L
0 20 40 60 80 100 0 20 40 60 80 100

r(°/s)xt(s) (2] (‘)tr(°)xt'(s)

0 20 40 60 80 100

Figura 5.36: Controle da senoide em Y para velocidade inicial de 1m/s
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Y (m) x t (s)

50

0 20 40 60 80

100
q(°/s) xt(s)
1
0
1 L L L L
0 20 40 60 80 100

r(°/s)yxt(s)

6 1c (°) xt(s)

20 40 60 80 100

O 1s (°) xt(s)

20 40 60 80 100

O 0Otr (°) xt(s)

20 40 60 80 100

Figura 5.37: Controle da senoide em Y para velocidade inicial de 10m/s

Y (m) x t(s)

0 20 40 60 80 100

q(°/s)xt(s)

0 20 40 60 80 100
r(°/s)yxt(s)
10
5
0
0 20 40 60 80 100

O 1c (°)xt(s)

20 40 60 80 100

0 1s(°) xt(s)

20 40 60 80 100

O Otr (°) x t(s)

20 40 60 80 100

Figura 5.38: Controle da senoide em Y para velocidade inicial de 20m/s
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O controle da posi¢cdao Y com a presenca de amortecedores apresentou uma
instabilidade no inicio da simulagdo, a qual foi reduzida com a preparagdo da
entrada do sinal, ou seja, realizando a suavizagdo deste através da utilizacao de
uma fung¢do de transferéncia. Com o aumento da velocidade, tem-se uma re-
dugdo na amplitude méxima de atuac¢ao dos controles sem perder a semelhanga

nas caracteristicas das respostas.

5.1.9 Velocidade -V, Altitude - H

O controle da velocidade foi realizado utilizando o longitudinal ciclico
com amortecedores na altitude(coletivo) e no rolamento(lateral ciclico), e uti-
lizando grau relativo 3, parametro proposto em Da Silva(2007), Da Silva et
al.(2008), Xu(2005) e aplicado em Sousa & Paglione,(2012) e Sousa(2013).
Realizou-se o controle para uma variagdo linear total de velocidade de S5m/s no
parametro velocidade, obtendo-se bons resultados para as velocidades analisa-
das. As equagdes 5.13, 5.14 e 5.15 apresentam os valores para os controladores

projetados para velocidade, altitude e taxa de rolamento, respectivamente.

o= —k st (2)] = — [sat (bmshaetavser)] _

120%
(5.13)
_ 2000+1ey+1,5éy+1le
— +0,26179 | sat (Rottagottier )|
0y = —k [sat (ﬁ)] S [sat (koUo—Hﬁ€H+/€2éH+k35H+'é'H)] _
1% Hu
(5.14)

= —0,19109 [sat (QUlorthSen 2y 2y 1y )]

01 = —k {sat <i)] = —k {Sat <—k000;k16p>} = 2,09439 [sat (—20005161’)}
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(5.15)

O grande tempo de simulagdo exigido devido a presenca dos blocos de de-
rivacdo numérica, exigiu a implementacdo de observadores para a velocidade e

para a altitude, os quais estdo definidos nas equacgdes 5.16 e 5.17, respectiva-

mente.
A —1,5 5 1,
v 005 | c1v 0,05
. =17 A + vl ew (5.16)
€av 0,052 0 €V 0,052
Onde:

ey : diferencga entre a velocidade real e a velocidade desejada;
é1y . Valor estimado de ey
égy : Valor estimado da primeira derivada de ey ;

esy . Valor estimado da segunda derivada de ey .

A =) A 2
C1H 0,05 L Of |én 0,05
A _ —2 ~ 2
eog| = 0,052 01 € + W C1H (517)
5 ~1 5 1
€3g 0,053 01 €3g 0,053
Onde:

e1y : diferenca entre a velocidade real e a velocidade desejada;
é1y - Valor estimado de eqp;

éopr : Valor estimado da primeira derivada de eq;

ésp - Valor estimado da segunda derivada de e;j;

é4y - Valor estimado da terceira derivada de e .

As figuras 5.39, 5.40 e 5.41 apresentam os controles realizados, as respos-
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tas dos controladores para as velocidades iniciais de 1, 10 e 15 m/s, respec-

tivamente. A altitude e a taxa de rolamento apresentaram como desejados os

valores de 1000(m) e 0(°/s), respectivamente.

V (m/s) x t(s) O 1s (°) x t(s)

o N A OO @
o
@
12
o

real 10
0 10 20 30 0 10 20 30
H(m) x t(s) 05 00 (°)xt(s)
1000.4
1000.2 0
1000
999.8 0.5
0 10 20 30 0 10 20 30

p(°/s) xt(s) O 1c (°) xt(s)

-
o o

o
-
o
n
o
w
o
o
—
o

20

w
o

Figura 5.39: Controle da rampa de velocidade com velocidade inicial de 1 m/s e amplitude de Sm/s

V (m/s) x t (s) 10 O 1s (°) xt(s)
16
14 0
12 des -10
real
10 -20
0 10 20 30 0 10 20 30
H(m)xt(s 00(°)xt(s
1001 (m) x t(s) 1 () xt(s)
1000 Of'\ﬁ/
-1
999
0 10 20 30 0 10 20 30
. p(°/s)xt(s) O 1c(°) xt(s)
2
2
0
0
-2
0 10 20 30 0 10 20 30

Figura 5.40: Controle da rampa de velocidade com velocidade inicial de 10 m/s e amplitude de S5m/s
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V(m/s) xt(s O 1s(°)xt(s
0o (m/s) x t (s) 10 (°)xt(s)
20 0
18
des -10
16 real
-20
0 10 20 30 0 10 20 30
H(m)xt(s 00(°)xt(s
1001 (m) x t(s) ) () xt(s)
1
1000
0
999 A
0 10 20 30 0 10 20 30
4 p(°/s) xt(s) 4 O 1c (°)xt(s)
5 2
0
0
-2
0 10 20 30 0 10 20 30

Figura 5.41: Controle da rampa de velocidade com velocidade inicial de 15 m/s e amplitude de 5m/s

O controle da velocidade também foi definido para uma variagdo linear to-
tal de velocidade de 15m/s, obtendo-se bons resultados. As equacdes dos con-
troladores em V, H, e p foram mantidos e as figuras 5.42, 5.43 e 5.44 apresentam
os controles realizados e as respostas dos controladores para as velocidades ini-

ciais de 1, 10 e 15m/s, respectivamente.

20 V (m/s) x t (s) O 1s (°) xt(s)
1
10 0
des
real
0 -1
0 10 20 30 0 10 20 30
H(m) x t(s) 6 0(°)xt(s)
1001 0
1000.5 A
1000
-2
0 10 20 30 0 10 20 30
°/ls)x t(s O 1c (°)xt(s
01 p(°/s) x t(s) 0.2 (°)xt(s)
oﬂ\/\MN—‘/\/\/\Nm 0
-0.1 -0.2
0 10 20 30 0 10 20 30

Figura 5.42: Controle da rampa de velocidade com velocidade inicial de 1 m/s e amplitude de 15m/s
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30

20

1001
1000.5
1000

0.02

-0.02

V (m/s) x t(s) O 1s (°) x t(s)
0
-0.5
des A
real
0 10 20 30 0 10 20 30
H(m) x t(s) 00(°)xt(s)
0
-1
-2
0 10 20 30 0 10 20 30
p(°/s) xt(s) 02 O 1c (°)xt(s)
0
-0.2
10 20 30 0 10 20 30

Figura 5.43: Controle da rampa de velocidade com velocidade inicial de 10 m/s e amplitude de 15m/s

V (m/s) x t (s) O 1s (°) xt(s)
0
30
25
-1
20 des
datat
15 ; -2
0 10 20 30 0 10 20 30
H(m) x t(s) . 00(°)xt(s)
1001
0
1000
-1
999 -2
0 10 20 30 0 10 20 30
°/s)xt(s O 1c(°)xt(s
oou P (°/s) Xt (s) o (°)x(s)
0.02
0 0
-0.02
-0.2
0 10 20 30 0 10 20 30

Figura 5.44: Controle da rampa de velocidade com velocidade inicial de 15 m/s e amplitude de 15m/s

Para as variagdes lineares totais de 5Sm/s, os controles apresentam um cara-

ter amortecido, sendo notado também um ligeiro aumento na faixa de variagao

de altitude e da taxa de rolamento. Nas variacOes lineares totais de velocidades

de 15m/s as curvas de altitude apresentam ligeira variac@o, ja as curvas da taxa
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de rolamento apresentam um ligeiro aumento da instabilidade com o aumento
da velocidade de simulagcdo. Nota-se também que para variacao linear total de

15m/s os angulos de controle foram exigidos em uma menor amplitude.

5.1.10 Posicao Lateral Y e Posicao X

O controle das posi¢des X e Y foi realizado ao ligar os controles da posi¢cao
X(longitudinal ciclico), posicao Y(lateral ciclico), altitude(coletivo) e da taxa
de guinada(coletivo do rotor de cauda), os quais foram definidos com graus
relativos 4, 4, 3 e 1, respectivamente. Definiu-se para o controle uma altitude
de 1000m, um avanco em X da aeronave de 1m/s, uma taxa de guinada de 0°/s e
uma senoide em Y com amplitude de 30m. As equagdes 5.18,5.19,5.20e 5.21

apresentam os controladores projetados.

01, = —k {sat (i)} S [sat (k00—0+k1€z+k2éz+k3ém+.é.m)i| _

s
(5.18)
— +2,26893 [sat (—0,0500—&—0,26@:+§,§5éz+174é$+1'é'm)]
91@ = _k |:Sat <i):| - _k |:Sat <k000+kley+ljjéy+k3éy+.é.y):| =
(5.19)
—0,0300+0,4e,+1,5¢,+1€,+17¢",
— +0,17453 | sat (B )]
0y = —k [sat <£>] = —k [sat (k000+k1€H+/€2éH+k35H+'é'H>] _
H HH
(5.20)

— —0, 20944 [Sa/t (0,100+0,5€H—|—39éH+3éH+1.é.H)]

Ooir = —h [sat (2)] =~k [sat (faomhice) | = 10,52360 [sat (“0%*1e)]

(5.21)
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As simulacdes realizadas exigiram a implementagdo de observadores para

posicdo X, posicdo Y e altitude, os quais estdo definidos nas equacdes 5.22,
5.23e5.24.

X —1.25 4 A 1,2

€1x 0,05 €1x 0,05

X o -1, ~ 1.4

x| — 0,052 01 €a2x + 0,052 €1x (522)
A -1 A 1

€3x 0,053 0 1 €3X 0,053

Onde:
e1x : diferenca entre a posi¢ao X real e a posi¢do X desejada;
é1x : Valor estimado de e; x;
ésx : Valor estimado da primeira derivada de e x;

ésx : Valor estimado da segunda derivada de e x;

X -15 ~ 1,5

é1y 05 1 Of [ewy 0,05

A I | . 1

oy | = | 5o 0 1| |éay | + o0 | e (5.23)
A ~1 A 1

€3y 0,053 0 1 €3y 0,053

Onde:

ey : diferenca entre a posicao Y real e a posicao Y desejada;

e1y . Valor estimado de ey ;

€2y

€3y .

€4y -

: Valor estimado da primeira derivada de e1y;

Valor estimado da segunda derivada de ey ;

Valor estimado da terceira derivada de eqy.

A -3 A 3
el 0.05 1 0f |en 0,05
A _ | =3 A 3
Car| = |gosz 0 1| |C2m| + |gom | €11
A —1 A 1
€3H 0,053 01 €3H 0.053

Y

(5.24)
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Onde:
e1y : diferenca entre a altitude real e a altitude desejada;
é1y . Valor estimado de e p;
éopr - Valor estimado da primeira derivada de eq;

ésg - Valor estimado da segunda derivada de e y;

A figura 5.45 apresenta o movimento descrito pela aeronave no plano XY,

J4 a figura 5.46 apresenta os controles realizados e as respostas dos parametros
para velocidade inicial de 1m/s.

Y (m) x X (m)

40

-40

Figura 5.45: Resposta da aeronave no plano XY para amplitude de 30m e coeficiente da derivada livre
valendo 1
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X (m)xt(s) O 1s(°)xt(s)
1001 10
5
50 des 0
o real 5
0 20 40 60 80 100 0 20 40 60 80 100
Y (m) x t(s) O 1c(°)xt(s)
20 2
0 0 v
des 2
-20F real -4
0 20 40 60 80 100 0 20 40 60 80 100
H(m) x t(s) %107 00(°)xt(s)
10 1
1000 5 1
0 J
5 J
999.8 . . . . ; ; ;
0 20 40 60 80 100 0 20 40 60 80 100
10 r(°)xt(s) O 0tr (°)xt(s)
5 0.02
0.01
0 0

0 20 40 60 80 100 0 20 40 60 80 100

Figura 5.46: Controle da senoide na posi¢do Y com amplitude de 30m e controle da reta linear na
posicao X

Nota-se que ap0s oscilacao inicial dos controles, estes passaram a apresen-
tar suaves variagoes. A perda de controle da posi¢ao X, resultou no aumento
da velocidade de avango da aeronave sem perda das caracteristicas da trajetoria

descrita, ndo existindo o controle preciso da trajetoria desejada.

Um novo ajuste nos parametros, junto com uma mudanga no coeficiente
da derivada mais alta de 1 para 0,5, melhorou o controle da trajetoria desejada.

A tabela 5.1 apresenta os novos valores dos parametros projetados.

Tabela 5.1: parametros dos controladores para amplitude de 30m

pardmetro Comando k kO k1 k2 k3 Coeficiente da derivada p
mais alta 0
X 015 2,18166 0,01 05 1 1 0,5 25
Y 01c 0,26180 0,03 04 1 1 0,5 10
H 6o -0,19199 0,01 05 2 2 0,5 5
r Ootr 0,52360 005 - - — 1

Definidos os novos parametros para os controladores, novos observadores
foram implementados para realizacdo da simulagdo, a tabela 5.2 apresenta os

novos valores.
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A figura 5.47 apresenta 0 movimento descrito pela aeronave no plano XY,
ja a figura 5.48 apresenta as respostas dos controles e parametros para veloci-

dade inicial de 1m/s.

Tabela 5.2: pardmetros dos observadores para amplitude de 30m

parametro 1° Coeficiente 2° Coeficiente 3° Coeficiente

X 1 1 0,5
Y 1 1 0,5
H 2 2 0,5

Y (m) x X (m)

-40

Figura 5.47: Resposta da aeronave no plano XY para amplitude de 30m e coeficiente da derivada mais
alta valendo 0,5
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X (m)xt(s) O 1s(°)xt(s)

100 20
A AMIIA,
50 0 v v
des V UW
real
0 -20
0 20 40 60 80 100 0 20 40 60 80 100
Y (m)xt(s) 6 1c(°) xt(s)
20 5 h
o bl i
0 vwv
des 5
-20 real
-10
0 20 40 60 80 100 0 20 40 60 80 100
H (m) x t(s) 20x10'3 6 0(°)xt(s)
1000.1 ‘ ‘ ‘ ‘
10
1000
0
999.9
0 20 40 60 80 100 0 20 40 60 80 100
r(°)xt(s) © 0tr (°) x t(s)

Figura 5.48: Controle da senoide na posi¢cdo Y com amplitude de 30m e controle da reta linear na
posicao X com mudanga no controlador

Uma melhor resposta no controle das posicoes X e Y foi conseguido atra-
vés da mudanca do coeficiente da derivada mais alta presente na equacao da
superficie deslizante. Ao se atribuir o valor de 0,5 para este termo, obteve-se
melhores resultados, ou seja, um controle mais preciso. Nota-se que 0s novos
valores dos parametros exigiram mais dos controladores inicialmente, aumen-
tando as amplitudes atingidas pelos controles ao realizar uma trajetéria mais

precisa.

A partir do procedimento de defini¢io e montagem do controle das posi-
coes X e Y para amplitude de 30m realizou-se a mesma simulagcdo para uma

amplitude de 60m. A tabela 5.3 apresenta os novos valores para os parametros.
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Tabela 5.3: parimetros dos controladores para amplitude de 60m

pardmetro Comando k kO k1 k2 k3 Coeficiente da derivada p
mais alta
X 015 1,94604 -0,05 05 1,3 14 1 25
Y 01c 0,17453 0,03 04 1,5 1 1 10
H 6o -0,20944 0,1 05 3 3 1 9
r Ootr 0,52360 0,05 - - — 1 3

Definidos os novos parametros para os controladores, novos observadores
foram montados para realiza¢do da simulacdo, a tabela 5.4 apresenta os novos

valores.

Tabela 5.4: pardmetros dos observadores para amplitude de 60m

parametro 1° Coeficiente 2° Coeficiente 3° Coeficiente

X 1,3 1.4 1
Y 1,5 1 1
H 3 3 1

A figura 5.49 apresenta 0 movimento descrito pela aeronave no plano xy, ja
a figura 5.50 apresenta as respostas dos controles e parametros para velocidade

inicial de 1m/s.

Y (m) x X (m)

80

80 L L L L L
0 20 40 60 80 100 120

Figura 5.49: Resposta da aeronave no plano XY para amplitude de 60m e coeficiente da derivada mais
alta valendo 1
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Figura 5.50: Controle da senoide na posi¢do Y com amplitude de 60m e controle da reta linear na

posicao X

Nota-se que com o aumento da amplitude, os controladores passam a ser

mais exigidos, resultando em movimentos mais instaveis, ou seja, maiores flutu-

acoes nos parametros controlados sdo observados. Para o controlador projetado

e aplicado no longitudinal ciclico, o controle da posicdo X se apresenta defi-

ciente, apresentando uma fuga do sinal real com o decorrer da simulagdo. A

imprecisdo gerada pela falta de controle pode ser minimizada através da mu-

danca do coeficiente da derivada mais alta do valor 1 para o valor 0,5 junto com

algumas mudancas de parametros. A tabela 5.5 apresenta os novos valores dos

parametros.
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Tabela 5.5: Parimetros dos controladores modificados para amplitude de 60m

pardmetro Comando k kO k1 k2 k3 Coeficiente da derivada p
mais alta
X 015 1,39626 0,01 05 1 1 0,5 15
Y 01c 0,26180 0,03 04 1 1 0,5 10
H 6o -0,19199 0,01 05 2 2 0,5
r Ootr 0,52360 0,05 - — -— 1

Definidos os novos parametros para os controladores, novos observadores
foram montados para realiza¢do da simulacdo, a tabela 5.6 apresenta os novos

valores.

Tabela 5.6: Parimetros dos observadores modificados para amplitude de 60m

parametro 1° Coeficiente 2° Coeficiente 3° Coeficiente

X 1 1 0,5
Y 1 1 0,5
H 2 2 0,5

A figura 5.51 apresenta o movimento descrito pela aeronave no plano XY,
ja a figura 5.52 apresenta as respostas dos controles e parametros para veloci-

dade inicial de Im/s.

Y (m) x X (m)

80

-80

Figura 5.51: Resposta da aeronave no plano XY para amplitude de 60m e coeficiente da derivada livre
valendo 0,5
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Figura 5.52: Controle da senoide na posicdo Y com amplitude de 60m e controle da reta linear na
posicao X com mudanga no controlador

Como observado nas figuras acima, as mudangas propostas para os para-

metros dos controladores foram efetivas e o controle da trajetdria foi melho-

rado. As amplitudes atingidas pelos controles foram maiores e exigiram uma

intensidade inicial de atuacdo maior. Em busca de uma melhora na precisao,

realizou-se um aumento no ganho do controlador. A tabela 5.7 apresenta os

novos valores dos parametros.

Tabela 5.7: Parametros dos controladores aumentado ganho do controlador

parametro Comando k kO k1 k2 k3 Coeficiente da derivada p
mais alta
X 015 1,74533 0,01 05 1 1 0,5 15
Y 01c 0,26180 0,03 04 1 1 0,5 10
H 6o -0,19199 0,01 05 2 2 0,5
r Ootr 0,52360 0,05 - - - 1

Definidos os novos paradmetros para os controladores, novos observadores

foram montados para realiza¢do da simulacdo, a tabela 5.8 apresenta os novos

valores.
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Tabela 5.8: Pardmetros dos observadores aumentado ganho do controlador

parametro 1° Coeficiente 2° Coeficiente 3° Coeficiente

X 1 1 0,5
Y 1 1 0,5
H 2 2 0,5

A figura 5.53 apresenta 0 movimento descrito pela aeronave no plano XY,
ja a figura 5.54 apresenta as respostas dos controles e parametros para a veloci-
dade inicial de 1m/s.

Y (m) x X (m)

80

-80

Figura 5.53: Resposta da aeronave no plano XY para amplitude de 60m e coeficiente da derivada livre
valendo 0,5 e ajuste no ganho
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20
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0
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50 real 2
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0.02
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999.5 -0.02
0 20 40 60 80 100 0 20 40 60 80 100
20 r(°/s) xt(s) O 0Otr (°) x t(s)
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0.02
0 0
0 20 40 60 80 100 0 20 40 60 80 100

Figura 5.54: Controle da senoide na posi¢do Y com amplitude de 60m e controle da reta linear na
posicdo X com nova mudanga no controlador

O ultimo ajuste realizado para trajetéria com amplitude maxima da Y de 60
m, permitiu obter o melhor controle da trajetoria desejada. Um problema gerado
quando realizado este ajuste, € o aumento das amplitudes atingidas pelos con-
troles e o aumento da intensidade com que o controle é solicitado. Nao existindo
limitadores para os angulos maximos alcangados pelos controles, as simulagdes
realizadas cumprem o objetivo proposto. Uma forma de analisar estes resulta-
dos para obtenc¢ao de resultados mais realistas, € a utilizacdo de atuadores que
irdo aplicar limites aos controles, limitando assim os angulos maximos permiti-
dos para cada controlador. Nao existindo limitadores para os angulos maximos
alcancados pelos controles, as simulagdes realizadas cumprem o objetivo pro-
posto. Uma forma de analisar estes resultados para obtencao de resultados mais
realistas, € a utiliza¢do de atuadores que irdo aplicar limites aos controles, limi-

tando assim os angulos maximos permitidos para cada controlador.
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5.2 Aplicacao dos controladores com atuadores

Nesta nova etapa de simulacgdes, serdo apresentados resultados para velo-
cidade iniciais de 1, 10 e/ou 20m/s. Os parametros utilizados para as novas
simulagdes sdo os mesmos definidos anteriormente, de forma a analisar se o
controle desejado ainda é realizado. Definiu-se entdo para os controles , valores
de 30, 30, 25 e 40° para o longitudinal ciclico, para o lateral ciclico, coletivo e

coletivo do rotor de cauda, respectivamente.

5.2.1 Taxa de Arfagem com atuador - g

Definiu-se para a taxa de arfagem um limitador de entrada com amplitude
méxima de 30° e taxa de variacdo de 50°/s, essa nova restricao nao impediu que o
controle fosse realizado para as duas velocidades de interesse. O controlador foi
definido para um sinal do tipo doublet de 5°/s, as Figuras 5.55 e 5.56 apresentam
os controles realizados, os comandos e as respostas dos pardmetros p e V para
as velocidades iniciais de 1 e 20 m/s.

q(°/s) xt(s) 5 O 1s(°) xt(s)

des
real

10

com
real

-10 -10
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
°/s)xt(s V(m/s) xt (s
05 p(°/s) xt(s) 80 (m/s) xt(s)
0 60
-0.5 40
1 20
-1.5 0
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20

Figura 5.55: Controle com atuador da taxa de arfagem para velocidade inicial de 1 m/s e doublet de
5%s
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0 q(°/s)xt(s) » O 1s(°) xt(s)
des com
5 real real
1
0
0
-5
-10 -1
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
°/s)xt(s V(m/s) x t (s
o1 p(°/s) xt(s) 20 (m/s) x t(s)
0 20
-0.1 10
-0.2 0
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20

Figura 5.56: Controle com atuador da taxa de arfagem para velocidade inicial de 20 m/s e doublet de
5°s

Para um sinal do tipo doublet de 20°/s, obteve-se também bons resultados.
As Figuras 5.57 e 5.58 apresentam as simulagdes realizadas para as velocidades
de 1 e 20m/s.

q(°/s)xt(s) O 1s(°) xt(s)
40 5
des com
20 real real
0
0
-5
-20
-40 -10
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
°/s)xt(s V(m/s) xt (s
» p (°/s) x t(s) 150 (m/s) x t(s)
1
100
0
50
-1
2 0
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20

Figura 5.57: Controle com atuador da taxa de arfagem para velocidade inicial de 1 m/s e doublet de
20%s
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q(°/s)xt(s) O 1s(°) xt(s)
40 5
des com
20 real real
0
0
-5
-20
-40 -10
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
°/s)xt(s V(im/s) x t (s
) p(°/s)xt(s) 150 (m/s) x t(s)
1
100
0
50
-1
2 0
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20

Figura 5.58: Controle com atuador da taxa de arfagem para velocidade inicial de 20 m/s e doublet de
20%s

Tanto o aumento da amplitude maxima do sinal desejado quanto o aumento
da velocidade inicial da simulagdo, exigiram mais do controle longitudinal ci-
clico, ou seja, as amplitudes nas quais o controle atuou foram maiores. Mesmo
com esse aumento o controle foi realizado corretamente, os parametros velo-
cidade e taxa de rolamento apresentaram caracteristicas semelhantes para as

simulagdes realizadas sem atuador.

5.2.2 Taxa de Rolamento com atuador - p

Definiu-se para a taxa de rolamento um limitador de entrada com ampli-
tude maxima de 30° e taxa de variagdao de 60°/s, o que nao impossibilitou o
controle. As Figuras 5.59 e 5.60 apresentam os controles realizados, os coman-
dos e as respostas dos parametros q € V para as velocidades iniciais de 1 e 20

m/s para um do tipo doublet de 5°s.
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Figura 5.59: Controle com atuador da taxa de rolamento para velocidade inicial de 1 m/s e doublet de

5°s
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Figura 5.60: Controle com atuador da taxa de rolamento para velocidade inicial de 20 m/s e doublet de

5°s

Para um sinal do tipo doublet de 20°/s, obteve-se também bons resultados.

As Figuras 5.61 e 5.62 apresentam as simulacdes realizadas para as velocidades

de 1 e 20m/s, respectivamente.
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Figura 5.61: Controle com atuador da taxa de rolamento para velocidade inicial de 1 m/s e doublet de

20°s
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Figura 5.62: Controle com atuador da taxa de rolamento para velocidade inicial de 10 m/s e doublet de

20°s

Assim como no controle da taxa de rolamento sem a presenca do atuador,

os controles propostos foram realizados, mantendo-se semelhantes as caracte-

risticas das respostas obtidas. O aumento na amplitude méxima do sinal de-
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sejado exigiu mais do controle lateral ciclico, ou seja, este atuou com maiores
amplitudes. A aeronave respondeu com uma taxa de arfagem positiva para a

entrada em doublet realizada.

5.2.3 Taxa de Guinada com atuador -r

O controle da taxa de guinada foi realizado com limitador de entrada com
amplitude maxima de 40° e taxa de variagdo de 50°s. Os gréficos apresen-
taram caracteristicas semelhantes aos gerados sem atuador, obtendo-se assim
bons resultados. As Figuras 5.63 e 5.64 apresentam os controles realizados, os
comandos e as respostas do parametro V para as velocidades iniciais de 1 e 20

m/s para um sinal do tipo doublet de 5°/s.

r(°/s)xt(s) O,tr (°) x t(s)

10 1
des com
5 real real
0.5
0
0
-5
-10 -0.5
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
V (m/s)xt(s)
15
1
0.5
0 5 10 15 20

Figura 5.63: Controle com atuador da taxa de guinada para velocidade inicial de 1 m/s e doublet de 5°/s
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Figura 5.64: Controle com atuador da taxa de guinada para velocidade inicial de 20 m/s e doublet de
5°s

Para um sinal do tipo doublet de 20°/s, obteve-se também bons resultados.
As figuras 5.65 e 5.66 apresentam as simulagdes realizadas para as velocidades

de 1 e 20m/s, respectivamente.

° o tr(°)xt(s)
40 r(°/s)xt(s) 5 0
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real real
20

com

-20

-40 -5
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
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80

60

40

20

Figura 5.65: Controle com atuador da taxa de guinada para velocidade inicial de 1 m/s e doublet de
20°/s
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Figura 5.66: Controle com atuador da taxa de guinada para velocidade inicial de 20 m/s e doublet de
20%s

A presencga do atuador ndo impediu a realizacdo do controle da taxa de
guinada. O aumento na amplitude do sinal desejado exigiu uma atuagdo maior

do controlador, ou seja, com maiores amplitudes.

5.2.4 Angulo de Atitude com atuador - ©

O controle do angulo de atitude foi realizado com limitador de entrada
com amplitude maxima de 30° e taxa de variacao de 50°/s. Os graficos apresen-
taram caracteristicas semelhantes aos gerados sem atuador, obtendo-se assim
bons resultados. As Figuras 5.67 € 5.68 apresentam os controles realizados, os
comandos e as respostas do parametro ¢ e V para as velocidades iniciais de 1 e

20m/s, respectivamente, para um sinal do tipo doublet de 5°.
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Figura 5.67: Controle com atuador do 4ngulo de atitude para velocidade inicial de 10 m/s e doublet de
50
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Figura 5.68: Controle com atuador do dngulo de atitude para velocidade inicial de 20 m/s e doublet de
50

Para um sinal do tipo doublet de 18°, obteve-se também bons resultados.
As figuras 5.69 e 5.70 apresentam as simulagdes realizadas para as velocidades

de 10 e 20m/s, respectivamente.
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Figura 5.69: Controle com atuador do 4ngulo de atitude para velocidade inicial de 10 m/s e doublet de

18°
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Figura 5.70: Controle com atuador do dngulo de atitude para velocidade inicial de 20 m/s e doublet de

18°

O controle do angulo de atitude foi realizado com a presenga do atuador

sem maiores problemas para realizacao do controle. Nota-se uma reducgdo da

precisdo obtida ao se aumentar a amplitude do doublet analisado.
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5.2.5 Angulo de Rolamento com atuador - ¢

O controle do angulo de rolamento foi realizado com limitador de entrada
com amplitude de 30° e taxa de variacdo de 60°/s. As Figuras 5.71 e 5.72 apre-
sentam os controles realizados, os comandos e as respostas dos parametros V

e ¢ para as velocidades iniciais de 1 e 20m/s, para um sinal do tipo doublet de
20°.

¢ (°)xt(s) O 1c(°) x t(s)
40 100
des com
20 real 50 real
0 0
-20 -50
-40 -100
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
O (°/s)xt(s) V (m/s) x t(s)
60 30
40
20
20
10
0
-20 0
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20

Figura 5.71: Controle com atuador do angulo de rolamento para velocidade inicial de 1 m/s e doublet
de 20°
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Figura 5.72: Controle com atuador do angulo de rolamento para velocidade inicial de 20 m/s e doublet
de 20°

Para um sinal do tipo doublet de 60°, obteve-se também bons resultados.
As figuras 5.73 e 5.74 apresentam as simulagdes realizadas para as velocidades

de 1 e 20m/s, respectivamente.

é (°) xt(s) O 1c(°) x t(s)
100 100
des com
50 real 50 real
0 0
-50 -50
-100 -100
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
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5 (°/s) x t(s) 80 (m/s) x t(s)
60
0
40
-50
20
-100 0
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20

Figura 5.73: Controle com atuador do angulo de atitude para velocidade inicial de 1 m/s e doublet de
60°
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Figura 5.74: Controle com atuador do 4ngulo de atitude para velocidade inicial de 10 m/s e doublet de
60°

Os controles do angulo de rolamento realizados com presenca dos atuado-
res apresentaram bons resultados. O aumento da amplitude do doublet exigiu
um aumento do angulo de controle e um aumento da amplitude atingida pelo an-
gulo de rolamento. Nota-se a presenca de instabilidade ao se realizar o controle
para todas as condi¢des desejadas, porém esta nao interferiu significativamente

no controle. !

5.2.6 Angulo de Proa com atuador - ¢

O controle do angulo de proa foi realizado com limitador de entrada com
amplitude maxima de 40° e taxa de variagao de 100°s. As Figuras 5.75 e 5.76

apresentam o controle realizado , os comandos e as respostas dos parametros V.

Nota-se que a taxa de variaciio utilizada para realizacio do controle é alta
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Figura 5.75: Controle do 4ngulo de proa para velocidade inicial de 1m/s
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Figura 5.76: Controle do angulo de proa para velocidade inicial de 20m/s

A utilizacdo do atuador ndo impediu o controle para as simula¢des anali-

sadas, ou seja, ndo é necessdrio o projeto de novos controladores.
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5.2.7 Angulo de ataque com atuador -

O controle do angulo de ataque foi realizado com limitador de entrada com
amplitude maxima de 30° e taxa de variacdo de 60°/s. As figuras 5.77 e 5.78
apresentam os controles realizados, os comandos e as respostas do parametro V

para as velocidades iniciais de 15 e 20m/s, respectivamente.

a(°)xt(s) 5 O 1s(°) xt(s)

des
real

com
real

-10 -5
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20

V (m/s) xt(s)

30

20

Figura 5.77: Controle com atuador do angulo de ataque para velocidade inicial de 15m/s e doublet de
50
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-10

40

30

20

a(°)xt(s)

O 1s(°) xt(s)

des
real

com
real

5 10 15 20

V (m/s) xt(s)

5 10 15 20

Figura 5.78: Controle com atuador do angulo de ataque para velocidade inicial de 20m/s e doublet de

50

Para um doublet de 10°, também niao se obteve bons resultados. As Figu-

ras 5.80 e ?? apresentam as simulagOes realizadas para velocidade de 15 m/s,

respectivamente.

20

-10
-20
60
40

20

a (°) xt(s)

O 1s(°) xt(s)

des
real

-10

com
real

-15
5 10 15 20

V (m/s) xt(s)

5 10 15 20

Figura 5.79: Controle com atuador do angulo de ataque para velocidade inicial de 15m/s e doubletde

10°
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a(°)xt(s) O 1s(°) xt(s)
20 5
des
10 real 0
0 -5
-10 -10
com
real
-20 -15
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
V (m/s) x t (s)
60
40
20
0
0 5 10 15 20

Figura 5.80: Controle com atuador do angulo de ataque para velocidade inicial de 20m/s e doublet de
10°

O controle com atuador do angulo de ataque apresentou-se inadequado
para os sinais de interesse, para amplitude de 5° os controles apresentaram ca-
racteristicas desejadas, porém com precisdao ruim, ja para controle com ampli-
tude de 10°, as caracteristicas e a precisdao ndo foram atendidas. Para se obter
um melhor controle do angulo de ataque novos parametros deverao ser projeta-
dos. Nota-se que em todas as simulagdes a presenca de saturagdo no controle,

sendo essa uma caracteristica ndo desejada nas simulagdes.

5.2.8 Posicao Lateral Y com atuador -Y

O controle da posi¢do Y foi realizado com limitador de entrada com ampli-
tude méxima de 30° e taxa de variacdo de S0m/s, 30 e 50° para taxa de rolamento
e 30 e 50° para taxa de guinada, respectivamente. As Figuras 5.81 e 5.82 apre-
sentam os controles realizados, os comandos e as respostas do parametro V para

as velocidades iniciais de 1 e 20m/s, respectivamente.
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0 1c(°) xt(s)

Y (m)xt(s)
50
0
des
.50 real
0 20 40 60 80 100
q(°/s) xt(s)
o -
ot
-50 \J
-100
0 20 40 60 80 100
r(°/s)xt(s)
10 des
real
5
0 AW
0 20 40 60 80 100
V (m/s)xt(s
100 (m/s) x t(s)
50
0
0 20 40 60 80 100

OB NOMN D
2 8
23

o

20 40 60
o 0tr (°) x t (s)

oORrNON N
f
o
3

)

o

com
real

o

80

100

Figura 5.81: Controle com atuador da posi¢do Y para velocidade inicial de 1m/s

Y (m) xt(s) O 1c(°) xt(s)
50 2 com
0 real
0
des -2
50 real -4
0 20 40 60 80 100 0 20 40 60 80 100
q(°/s)xt(s) O 1s(°) xt(s)
100 P
com
50 A 0 real
0 -
v des 2
-50 real -4
0 20 40 60 80 100 0 20 40 60 80 100
10 r(°/s)xt(s) 5 O 0tr (°) xt(s)
des com
5 real 1 real
oHA
U \/\/\ﬁ" 0
0 20 40 60 80 100 0 20 40 60 80 100
V (m/s) x t (s)
60
40
20
0 20 40 60 80 100

Figura 5.82: Controle com atuador da posi¢do Y para velocidade inicial de 20m/s

O controle da posi¢ao Y foi realizado adequadamente com a presenga do

atuador, os controles apresentaram uma pequena taxa de variacdo apds apre-

sentarem uma pequena oscilagdo inicial. O aumento da velocidade resultou no
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aumento da amplitude na qual os controles foram exigidos.

5.2.9 Velocidade V e Altitude H com atuadores

O controle da velocidade foi realizado com limitador de entrada com am-
plitude méaxima de 30° e taxa de variagdo de S0m/s, 25 e 60° para a altitude e 30
e 50° para taxa de rolamento, respectivamente. Conforme sera apresentado na
Figura 5.83, o controle ndo foram realizado com a presenga do atuador, sendo

necessario um novo projeto.

V(m/s)xt(s Theta 1s(°) x t (s
5 (m/s) x t (s) 20 (°) xt(s)
des com
AA /\/\ real real
0 -20
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
H(m) x t(s) 0 0(°)xt(s)
1200 20
des
real
1000 0 -'/V
com
real
800 -20
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
°/Is)xt(s O 1cxt(s
500 p(°/s) xt(s) 10 (s)
des /”\
real
Y S A VAW Vi o N
com
real
-500 -10
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20

Figura 5.83: Controle com atuador da rampa de velocidade com velocidade inicial de 1m/s e amplitude
de Sm/s

5.2.10 Posicao Lateral Y e Posicao X com atuadores

Assim como nas simulacdes realizadas para Velocidade e Altitude com
atuador, nao foi possivel as realizagdes dos controles para as posi¢oes XY, sendo

necessario novo projeto para os controlador.
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5.3 Analise das Qualidades de Voo

Conforme utilizado em todas as simula¢des onde foram aplicados con-
troladores, a analise da qualidade de voo para rolamento serd feita utilizando
altitude de 1000m e velocidade de 40kts(20.5776 m/s). As Tabelas 5.9 ¢ 5.10

apresentam as respectivas matrizes de estabilidade e controle.
Tabela 5.9: Matriz de estabilidade

-0,0205  0,0735 -0,0031 -0,0036 -10,0000 0,2106 0,6151 0,0000
-0,0001 -0,8927  0,0000 0,0142 -0,0000 -0,0123 0,9965 0,0000
0,0001  -0,0048 -0,0880 0,4857 -0,0002 -0,0311 -0,0100 -0,9673
0,0000  0,0000  0,0000 0,0000 0,0000 1,0000 0,0004 -0,0123
0,0000  0,0000  0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,9996 0,0293
0,0017  0,3121  0,4562 0,0000 0,0000 -9,7625 -1,5592 -0,1711
0,0246  -0,0949  0,0000 0,0000 0,0000 0,2964 -1,9158 0,0000
-0,0071  0,5616  4,9472  0,0000  0,0000 -1,2959 -0,1444 -1,8405
0,0000 -20,5688 0,6023 0,0074 20,5776 0,0000 0,0000 0,0000

Tabela 5.10: Matriz de controle

-8,8133  -1,1760  7,8229 0,0000
-0,8879  -6,6007  0,0047 0,0000
-0,0539 -0,0631  -0,3325 0,5991
0,0000  0,0000 0,0000 0,0000
0,0000  0,0000 0,0000 0,0000
-27,7829 12,6230 -128,8799 -2,8619
23,1567  5,9293 -4,9798 0,0000
-4,9931 12,6021 -19,8835 -33,8416
0,0000  0,0000 0,0000 0,0000

A partir da matriz de estabilidade encontrada, montou-se as matrizes de
estabilidade para a direcdo lateral e para direcdo longitudinal. As Tabelas 5.11
e 5.12 apresentam as matrizes de estabilidade e os autovetores calculados para
cada matriz construida. Os parametros angulo de derrapagem, angulo de rola-
mento, taxa de rolamento e taxa de guinada foram utilizados para constru¢ao

da matriz de estabilidade referente ao lateral ciclico, ja os parametros angulo de
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ataque, angulo de atitude, velocidade e taxa de arfagem foram utilizados para

construcdo da matriz para o longitudinal ciclico.

Tabela 5.11: Matriz de estabilidade e autovalores para o lateral ciclico

A2=
-0,0880 0,4857 -0,0311 -0,9673
0,0000 0,0000 1,0000 -0,0123
0,4562 0,0000 -9,7625 -0,1711
4,9472  0,0000 -1,2959 -1,8405

-9,7774 + 0,00001
-0,9537 + 1,98381
-0,9537 - 1,9838i
-0,0061 + 0,00001

Tabela 5.12: Matriz de estabilidade e autovalores para o longitudinal ciclico

A3=
-0,0205  0,0735  -10,0000 0,6151
-0,0001 -0,8927  -0,0000  0,9965
0,0000  0,0000 0,0000  0,0000
0,0246  -0,0949  0,0000 -1,9158

0,0201 + 0,34451
0,0201 - 0,34451
-1,8978  +0,00001

-0,9715 + 0,00001

Além das matrizes encontradas para velocidade de 20m/s, obtiveram-se as
matrizes para as velocidades de 0,01 e 60 m/s. As Tabelas 5.13 e 5.14 apresen-

tam as matrizes de estabilidade e as matrizes de controle.
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Tabela 5.13: Matriz de estabilidade e matriz de controle , velocidade de 0,01m/s

Ad=
-0,0178
-1,2253

1,1460
0,0000
0,0000
0,0042
0,0320
0,0023
0,0000

-0,0009
-0,0002
-0,0141
0,0000
0,0000
-0,0027
0,0023
-0,0005
0,0000

0,0000
-0,08825
0,0027
0,0000
0,0000
0,0001
0,0000
0,0002
-0,0100

1.0e+04*
0,0000
-1,3416
-0,0100
0,0000
0,0000
0,0015
0,0000
0,0020
0,0000

-0,0001
0,0000
-0,0798
0,0000
0,0000
0,0002
0,0000
0,0022
0,0004

0,0008

0,0001

-0,1131
0,0000
0,0000
-0,0131
-0,0005
-0,0022
0,0000

-0,0006
42,3030
999,1037
0,0000
0,0000
0,0000
0,0000
0,0000
0,0000

0,0000
0,0000
0,1222
0,0000
0,0000
-0,0003
0,0000
-0,0034
0,0000

-10,0000  0,01890

-0,0027
-0,0627
0,0000
0,0000
0,0000
0,0000
0,0000
0,0100

0,0156
-54,2331
1,0000
0,0000
-9,8240
0,3088
-1,3897
0,0000

0,4648
1,0650
-30,9589
0,0001
0,9991
-1,7710
-1,7193
-0,3244
0,0000

0,0000
0,0000
60,1532
-0,0015
0,0423
0,1420
0,0000
-1,6788
0,0000
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Tabela 5.14: Matriz de estabilidade e matriz de controle, velocidade de 60m/s

AS=
-0,0323 2,5951 -0,0001  -0,0137 -10,0000 0,2269 0,6312  0,0000
0,0007  -0,9097 0,0000 0,0000  0,0035 -0,0000 -0,1222 0,9968
0,0001 -0,0214 -0,1036  0,1663  -0,0002 -0,0699 -0,0019 -0,9848
0,0000 0,0000 0,0000 0,0000  0,0000  1,0000 0,0014 -0,0648
0,0000 0,0000 0,0000 0,0000  0,0000  0,0000 0,9998 0,0213
-0,0103  4,3603 1,7467 0,0000  0,0000 -9,5372 -1,2390 -,2269
0,0212  -0,7090 0,0000 0,0000  0,0000 0,3191 -2,3288 0,0000
-0,0153  -1,8682 16,8620  0,0000  0,0000 -1,1200 0,1617 -2,1495
0,0000  -59,9865 1,2743 0,0824 59,9999 00,0000 0,0000 0,0000

1.0e+04*
-6,5094  2,0009 7,4073 0,0000
-0,8914  -2,4713 0,0080 0,0000
-0,0313  -0,0580 -0,0825  0,2236
0,0000 0,0000 0,0000 0,0000
0,0000 0,0000 0,0000 0,0000
-22,2377 17,5060 -126,2067 -3,1147
26,2872 17,7852  -5,1671  0,0000
-5,6414 17,7852 -5,1671  0,0000
0,0000 0,0000 0,0000 0,0000

As Tabelas 5.15 e 5.16 representam as matrizes de estabilidade e de au-
tovalores para o lateral ciclico e para o longitudinal ciclico com velocidade de
0,01m/s, ja as Tabelas 5.17 e 5.18 representam as matrizes de estabilidade e de

autovalores para o lateral ciclico e para o longitudinal ciclico com velocidade
de 60m/s.



5.3. Andlise das Qualidades de Voo 133

Tabela 5.15: Matriz de estabilidade e autovalores para o lateral ciclico, velocidade de 0,01m/s

A6=
-0,0798 999,1037 -54,2331 60,1532
0,0000  0,0000 1,0000  -0,0015
0,0002  0,0000  -9,8240  0,1420
0,0022  0,0000  -1,3897 -1,6788

-9,8449 + 0,00001
-1,7483 + 0,00001
0,0053 + 0,04241
0,0053 - 0,0424i

Tabela 5.16: Matriz de estabilidade e autovalores para o longitudinal ciclico, velocidade de 0,01m/s

A=
-0,0178 0,0000 -10,0000 0,4648
-1,2253 -0,8825 -0,0027  1,0650
0,0000  0,0000  0,0000  0,9991
0,0320 0,0000  0,0000 -1,7193

-1,8246 + 0,00001
0,0438 + 0,41661
0,0438 - 0,41661

-0,8825 + 0,00001
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Tabela 5.17: Matriz de estabilidade e autovalores para o lateral ciclico, velocidade de 60m/s

A8=
-0,1036
0,0000
1,7467
16,8620

-9,5257
-1,1268
-1,1268
-0,0109

0,1663
0,0000
0,0000
0,0000

-0,0699
1,0000
-9,5372
-1,1200

0,00001
3,91391
3,91391
0,00001

-0,9848
-0,0648
-0,2269
-2,1495

Tabela 5.18: Matriz de estabilidade e autovalores para o longitudinal ciclico, velocidade de 60m/s

A9=
-0,323
0,0007
0,0000
0,0212

-1,6326
-1,6326
-0,0027
-0,0027

2,5951
-0,9097
0,0000
-0,7090

-10,0000 0,6312

-0,0000
0,0000
0,0000

0,40601
0,40601
0,25751
0,25751

0,9968
0,9998
-2,3288

Definidos os autovalores para as matrizes construidas, plotou-se os valores

para verificacdo da estabilidade e determinagdo da classificagdo com relagdo

a condi¢Oes de pequenas amplitudes e frequéncias de baixa a moderada. Nas

Figuras 5.84 e 5.85 plotou-se os autovalores para as condicoes civis e militares.

Para o rolamento, as cores vermelha, azul e verde representam as velocidades

0,01, 20 e 60 m/s, respectivamente.



5.3. Andlise das Qualidades de Voo

135

L2011

oo los
2

L (1/5)

-y

Figura 5.84: Exigéncias civis, marcac¢do dos autovalores para arfagem

1

-3 wﬂ‘“—C!

(rad/e)

/";30055

iy

!H:-Z'DB

Iu‘:!EHE

Lrz095 tro19 A Fa3 wn..‘f.‘ X3
Loval 1 Lovei 2] (rad/s)
(ganeral (genoral
Lovol 1 MTEs] MTE®) -]
{all MTEs) Lovel 2 | Lovald 7]
(slwiom, | (sislomn, -] Lowal 3 {gonoral MTEs)
fpround gnound -] fzo
anack tack ’ry/ @ =04 s
and it "
cxambal) §, combat)
1 k2
® 00 -
@ 20 “
60 1t
A
A
{7 B
= 0.0%
B
S
1 E
A
]
A
1
-1
.
L f i
laa.
- -
2 1
tw, (1/s)

Figura 5.85: Exigéncias militares, marcacio dos autovalores para arfagem

Ja as Figuras 5.86 e 5.87 apresentam os autovalores para as condig¢des civis

e militares para a arfagem. As cores vermelha, azul e verde representam as
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velocidades 0,01, 20 e 60 m/s, respectivamente.
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Figura 5.86: Exigéncias civis, marcac¢do dos autovalores para rolamento
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Figura 5.87: Exigéncias militares, marcagdo dos autovalores para rolamento

A analise de qualidade de voo também deve ser realizada classificando a
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aeronave em relacao a resposta para pequenas mudangas de atitude. O diagrama
de bode onde seriam localizados os dados de largura de banda de fase e largura

de banda de ganho € apresentado na Figura 5.88 para o angulo de rolamento.

Bode Diagram

Magnitude (dB)

e
!

|
[

[
L
il

|

Phase (deg)

Frequency (rad/s)

Figura 5.88: Resposta para pequenas mudancas de atitude

Conforme observado na Figura 5.88, a largura de banda de fase e a largura
de banda de ganho ndo podem ser localizadas, um avez que a fase ndo chega
a -180°. Portanto, nao se pode determinar para o rolamento o tempo de atraso
de fase e a trajetéria de voo de largura de banda. A classificagao da aeronave
com relagdo aos niveis que correspondem a rapidez na qual a aeronave realiza

manobras que exigem rolamento nao pode ser realizado.

Na busca de classificar a aeronave em relacdo a pequenas mudangas de ati-
tude, foram atribuidas ao c6digo. Foram atribuidas ao c6digo sinais que repre-
sentam o atuador e a influéncia do batimento para verificar a influéncia destes

fatores. As equacdes que representam as modificagdes no cddigo sdo dadas por:

* Equacao atuador:
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FTy = 2% (5.25)

* Equacao batimento

1

As Figuras 5.89 e 5.90 apresentam as curvas geradas pelo codigo utilizado,
pelo codigo somada a presenca do atuador e pelo cddigo somada a presenca do

atuador mais o batimento, respectivamente.

Bode Diagram
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Figura 5.89: Resposta do cédigo de simulagdo somada com a resposta utilizando atuador para rolamento
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Bode Diagram

1
(8]

iMagnitude (dB)

10” 101 102 10

Frequency (rad/s)

Figura 5.90: Resposta do cédigo de simulagdo somado a resposta utilizando atuador e batimento para
rolamento

Nota-se que a presenca da equacdo do atuador e da presenca do batimento
deslocaram a curva para baixo. Porém esta mudanca ainda nao permitiu a loca-

lizacao dos pontos de interesse.

Em aeronaves de asa fixa, o manche para trds é positivo, o que equivale
a um profundor negativo, ou seja, para cima. Esta caracteristica do comando
faz com que a aeronave levante o "nariz", sendo entiao observado que o sinal do
manche é diferente do sinal do profundor. Considerando a mesma convengao
de sinais para helicopteros, o sinal do comando é diferente do sinal do lateral
ciclico, justificando entdo o sinal negativo na fun¢do de transferéncia, conforme

apresentado:

* Equacdo atuador:

FTy = 25 (5.27)
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* Equacao batimento

1

Obtém-se entdo, conforme apresentado na Figura 5.91, a curva de resposta den-

tro da regido de interesse, ou seja, pode-se localizar

Bode Diagram

Magnitude (dB)

-180 |

Phase (deg)

101 10° 10’ 10° 10
Frequency (rad/s)

Figura 5.91: Resposta com acréscimo das equagdes do atuador e do batimento

Marca-se entdo na curva de apresentada na Figura 5.92, os pontos de inte-
resse para realizagdo da andlise com relacdao a pequenas mudangas de atitude,
conforme apresentado na Tabela 5.19.

Tabela 5.19: Caracteristicas das qualidades de voo da resposta em rolamento

Parametro Valor
wW1g0 8,13 rad/s
WBWphase 3,74 rad/s
WBWgain 2,12 rad/s

WBW 2,12 rad/s
$2,180 -236°
Tp 0,06s

Utilizado como validagdo qualitativa para permitir a utilizacdo das modifi-
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Bode Diagram
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Figura 5.92: Marcagéo dos pontos no diagrama de bode

cagoes realizadas, compara-se as Figuras 5.93 e 5.94, que se referem as aerona-
ves Bo105 e a aeronave Super Lynx voando a 80kts, respectivamente. Apesar
das diferentes condi¢Oes iniciais utilizadas, nota-se a proximidade entre as cur-
vas, ou seja, para a frequéncia de 1 rad/s as fases para as duas aeronaves corres-
pondem a valores proximos de -90° e para frequéncia de 10 rad/s as fases para
as duas aeronaves correspondem a valores proximos de -180° para Super Lynx
e -170° para o Bol05, respectivamente. Para frequéncia de 1 rad/s a aeronave
Super Lynx apresenta magnitude de aproximadamente -8db e a acronave Bo105
apresenta magnitude de aproximadamente-30db, ja para frequéncia de 10rad/s
a aeronave Super Lynx apresenta magnitude de aproximadamente -30db e a ae-

ronave Bo105 apresenta magnitude de aproximadamente-55db.
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Figura 5.93: Diagrama de bode da aeronave Bo105 voando a 80kts,(PADFIELD,2007)

Bode Diagram

10°"! 10° 10’
Frequency (rad/s)

Figura 5.94: Diagrama de bode da aeronave Super Lynx voando a 80kts

A anélise das localizagdes das respostas da aeronave se apresentam ade-

quadas tanto para aquisi¢ao e rastreamento de alvos quanto para voos em con-
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dicdes visuais ou instrumentais com aten¢do completa ou parcial do piloto, ou
seja, a aeronave foi classificada como nivel 1. Essa boa classificacdo da aero-
nave se deve ao alto valor da largura de banda e ao pequeno valor do atraso de

fase encontrado, caracteristicas que garantem boa pilotabilidade.

Utilizando os pardmetros apresentados na Tabela 5.19, classificou a aero-

nave:
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Figura 5.95: Regides e niveis de qualidades de vdo para resposta em rolamento: (a) aquisi¢do e rastrea-
mento de dados; (b) MTE-UTC: igual a 1; (c) MTE-UTC: maior que 1.

A andlise da rapidez na qual a aeronave realiza uma manobra de rolamento
foi realizada para trés velocidades(0,01, 10 e 20m/s) com trés amplitudes dife-
rentes(12 °, 20° e 30°). As Figuras de 5.96 a 5.98 apresentam as respostas para

um degrau no lateral ciclico de amplitude de aproximadamente 12°.
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Figura 5.96: Degrau de aproximadamente 12° e velocidade de 0,01m/s
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Figura 5.97: Degrau de aproximadamente 12° e velocidade de 10m/s
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Figura 5.98: Degrau de aproximadamente 12° e velocidade de 20m/s

As Figuras de 5.99 a 5.101 apresentam as respostas para um degrau no

lateral ciclico de amplitude de aproximadamente 20°.
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Figura 5.99: Degrau de aproximadamente 20° e velocidade de 0,01m/s
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Figura 5.100: Degrau de aproximadamente 20° e velocidade de 10m/s
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Figura 5.101: Degrau de aproximadamente 20° e velocidade de 20m/s
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As Figuras de 5.102 a 5.104 apresentam as respostas para um degrau no

lateral ciclico de amplitude de aproximadamente 30°.
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Figura 5.103: Degrau de aproximadamente 30° e velocidade de 10m/s
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Figura 5.104: Degrau de aproximadamente 30° e velocidade de 20m/s

A partir dos dados localizados nas Figuras de 5.96 a 5.104, foi construida
a Tabela 5.20 para melhor visualizacdo dos pontos a serem plotados nos diagra-

mas para classificagdo da aeronave ao realizar a MTE.

As Figuras 5.105e 5.106 apresentam a localizagdo dos pontos nos diagra-
mas de aquisi¢cdo/rastreamento e MTEs gerais. Nestas Figuras, as cores verme-

lho, azul e verde, representam as velocidades de 0,01, 10 e 20 m/s.



5.3. Andlise das Qualidades de Voo 148

Tabela 5.20: Classificagdo das respostas da aeronave em manobras de rolamento

Sinal  velocidade Ag¢y Adpin  Dp g’;k
1° sinal 0.01 24.15 11.25 38.39 1.59
10 2441 11.64 38.02 1.56

20 2497 12.15 3852 1.54

2° sinal 0.01 3730 18.61 55.09 1.48
10 3758 18.82 53.27 1.49

20 38.08 19.11 55.31 1.45

3° sinal 0.01 50.21 2636 69.80 1.39
10 5044 26.17 73.12 1.45

20 51.02 26.10 735 144
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Figura 5.105: Localizacdo dos pontos: Aquisicdo e rastreamento de alvos
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Figura 5.106: Localizacdo dos pontos:Classificagdo para MTEs gerais

Nota-se que apesar das mudangas de velocidades, os pontos estdo distri-

buidos na mesma regido, ou seja, apresentam uma mesma classificagdo. Para
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manobras em geral, a aeronave se apresenta como nivel 1 e para rastreamento,
a aeronave se apresenta como nivel 2. A diferenca de classificacio € explicado
pela exigéncia para realizacdo da manobra, a maior inclinagdo das curvas, ou
seja, o maior valor da relagdo Py;/A¢,;. para o mesmo valor de A¢,,;, indica a

maior atitude que a aeronave deve apresentar.
Para finalizar, resumiu-se as qualidades de voo encontradas:

Tabela 5.21: 1° Classifica¢do das qualidades de voo da aeronave Super-Lynx

Pequenas amplitudes e frequéncias

de baixa a moderada nivel 1 nivel 2 nivel 3
Estabilidade longitudinal -civil X

Estabilidade longitudinal - militar

-slalom e combate aéreo para X

velocidade de 0,01 e 20m/s

Estabilidade longitudinal - militar

todas as MTEs para X
velocidade de 0,01 e 60m/s

Estabilidade longitudinal - militar

MTEs gerais para velocidade de 60m/s X

Tabela 5.22: 2* Classificacdo das qualidades de voo da aeronave Super-Lynx

Pequenas amplitudes e frequéncias

de baixa a moderada nivel 1 nivel 2 nivel 3
Estabilidade lateral - civil X

Estabilidade lateral - militar

MTE:s gerais para velocidades de 20 e 60m/s X

Tabela 5.23: 3* Classifica¢do das qualidades de voo da aeronave Super-Lynx

Rapidez na taxa de rolamento nivel 1 nivel 2 nivel 3
Aquisicao e rastreamento de alvos X
MTEs gerais para X

Tabela 5.24: 4° Classifica¢do das qualidades de voo da aeronave Super-Lynx

Pequenas mudancas de atitude nivel I nivel 2 nivel 3
Aquisi¢ao e rastreamento X
UCE =1 X
UCE > 1 X




Capitulo 6

Conclusoes e Pesquisas Futuras

6.1 Conclusoes

A utiliza¢do do codigo de simulagdo numérica presente no projeto 351,
permitiu analisar a dindmica da aeronave modelo Super Lynx em diversas con-
dicoes de voo. Analisou-se a resposta da aeronave para diferentes velocida-
des, sendo mantidas ou modificadas algumas caracteristicas das manobras re-
alizadas. Verificou-se nas simulacdes que quanto maior a velocidade de voo
da aeronave, menores sao as oscilagoes sofridas pela aeronave, as resultantes
aerodinamicas implicaram em maiores for¢cas e momentos gerados nas empe-
nagens vertical e horizontal. Para condi¢des iniciais com a aeronave trimada,
os parametros angulo de derrapagem, angulo de ataque, angulo de proa, angulo
de rolamento, angulo de atitude(arfagem) e as taxas de rolamento, arfagem e
guinada respondem com tendencia de amortecimento apds comando realizado,
estas tendencias se apresentam de forma mais efetiva quando utilizadas veloci-

dades maiores.

A utilizacdo de controladores para simular a atuacdo do piloto, permitiu
andlises das respostas de diferentes manobras. Os resultados obtidos sem a
presenca de atuadores, foram alcangados para todas as simulagdes realizadas,
porém nao controlava os angulos e as taxas de atuacdo. Uma forma de encon-
trar resultados mais préximos das condi¢des reais foi a utilizacao de atuadores,

os quais restringiram angulos e as taxas de atua¢do, impondo dificuldades e até

150
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impossibilitando alguns controles desejados, sendo necessdria o projeto de no-
vos parametros para alguns controladores. A utilizagdo completa do RIU(com
atuador) se torna muito importante para analise prévia do codigo de simulacao
utilizado, sendo necessario submeter o cédigo em um simulador de voo pilotado
por um experiente piloto para realizar a validacdo deste. A distribui¢cao dos pon-
tos na andlise inicial das qualidades de voo e as localizagdes dos autovalores,
permitiram de forma aproximada a realizacdo da identificacio das manobras
realizaveis e a classificacdo dos niveis de qualidade de voo. Notou-se uma mu-
danca na localizacdo dos autovalores para diferentes velocidades, porém estes
se localizaram em regides proximas. Os resultados se apresentaram adequados
para as exigéncias civis, tanto para o rolamento quanto para a arfagem. Para
exigéncias militares, a aeronave foi classificada como nivel 3 para manobras

gerais, slalom e combate aéreo.

As respostas em relacdo a pequenas mudangas de atitude apds adi¢do das
influéncias do batimento e do atuador, permitiram realizar a classificacdo da
aeronave como nivel 1 para condi¢Oes visuais e instrumentais com atencao to-
tal ou parcial do piloto, além do rastreamento e aquisi¢do de alvos. Ja para a
rapidez na qual a aeronave realiza uma manobra, foi possivel a identificacao
dos niveis alcancados pela aeronave, sendo esta classificada como nivel 1 para
manobras gerais e como nivel 2 para rastreamento e aquisi¢do de alvos. Esta
classificagcdo indica que para o codigo utilizado, o piloto serd capaz de realizar
as manobras desejadas, nas quais ele ird atuar com uma maior carga de trabalho

nas manobras de aquisi¢ao e rastreamento de alvos.

Conclui-se entdo que € importante a utilizagdo da técnica do Regulador
Integrativo Universal em aeronaves de asas rotativas, tanto para realizacdao do
controle da aeronave quanto para auxilio ao piloto, garantindo assim um voo
adequado com a aeronave. Foi visto também a importancia da utilizacdo de um
codigo numérico de simulagdo para voo de aeronaves, ferramenta que apos vali-
dada em simuladores de voo, permitem a realizagdo de treinamentos de pilotos
a custo reduzido. As andlises de qualidades de voo sdo importantes pois irdo

apresentar a carga de trabalho exigida do piloto na realizagdo das missdes, além
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de auxiliar o desenvolvimento das aeronaves.

6.2 Pesquisas Futuras

* Implementar ao cédigo de simulagdo numérica desenvolvido no projeto
351 as equacdes dos atuadores e melhorar as equagdes que representam a

influéncias do batimento;

* Realizar a utilizagdo da técnica do Regular Integrativo Universal para ou-
tros modelos de aeronaves de asas rotativas(incluindo os helicopteros BO105
e AS355, que ja foram modelados em pesquisas anteriores ) e verificar sua

eficacia para cada modelo de aeronave;

* Aprofundar as analises de qualidade de voo para o rolamento, além de

realizar estas analises para os demais eixos;

* Comparar as qualidades de voo obtidas ao utilizar os parametros de dife-

rentes controladores projetados.
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Anexo A

Projeto 351 e Apresentacao das
Equacoes da Dinamica de Voo

A.1 Projeto 351

O relatério final projeto 351 foi desenvolvido na Unifei sob coordenagdo
do Prof. Dr. Marcelo Santiago de Sousa com vigéncia entre Agosto de 2015
a Agosto de 2016, apresentando a implementacdo de um cddigo de simulacdo

numérica da dindmica de voo de helicopteros.

Dentre os objetivos do trabalho, o desenvolvimento do c6digo numérico,
a implementacdo de simulagdes numéricas e as andlises das qualidades de voo

foram importantissimos para o desenvolvimento do atual trabalho.

O c6digo numérico desenvolvido consistiu na implementagdo das equagdes
da dindmica de voo do helicoptero contidas no livro do Padfield(2007) e na
tese do Instituto Superior Técnico. No trabalho foram realizadas trimagens,
aplicacdes de comandos nos controles do longitudinal ciclico, do lateral ciclico

, do coletivo e do coletivo do rotor de cauda.

Além das analises citadas acima, o relatorio também apresenta um trecho

do cédigo numérico desenvolvido e utilizado como base do atual trabalho.

Nota-se que os dados referentes a aeronave de interesse analisado no atual
trabalho foram substituidos no cédigo desenvolvido no relatério final projeto
351.
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Figura A.1: Trecho do cddigo desenvolvido no relatério projeto 351
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A.2 Apresentacoes Completa das Equacoes da Dina-
mica de Voo

A continuagdo da apresentacdo das equagdes da dinamica do voo da aero-
nave de asas rotativas sdo realizadas aqui. Conforme apresentado na equagdo
A.1, as forcas de sustentacao sdo iguais ao produto da pressdo dinamica pela

area e pelo coeficiente de sustentacgao.

L, 1) = 1p(U% + U3)cay (0 + %> (A.1)
2 Ur
Onde: Ur e Up sdao componentes da velocidade total do escoamento sobre
o perfil aerodindmico;
¢ € a corda média aerodinamica;
ag € o coeficiente de sustentacao;
6 representa comandos de coletivo e / ou de ciclico;

0+ g—i € o angulo de ataque total.

As forcas de sustentagdo e arrasto sdo descritas pelas equagdes A.2 e A.3.

d(v, 1) = 5p(UF + Up)co (A2)
§ = 8o+ 6.C3 (A.3)
Onde:

dp € o coeficiente de arrasto de perfil (das se¢des) do rotor principal;
09 € 0 coeficiente de arrasto induzido;

Cr € o coeficiente de tracdo do rotor.
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Em Padfield(2007), tem-se que as velocidades tangencial( Uy ) e perpen-

dicular( Up ) a corda dos perfis aerodindmicos das pds do rotor sdo descritas

pelas equacdes A.4 e A.S.
Ur = 7p(1 + @, 8) + psin(y) (A.4)
Up = j1. — \o — Bucos(1)) + To(wy — B — A1) (A.5)

Tem-se também as equagdes de A.6 a A.11 que auxiliam no calculo do

angulo de ataque nos perfis aerodinamicos.

=1 (A.6)

i _ ((M%ﬂ—vz)) 1 (A.7)

pe = (A8)
Wy = ﬁthOS(%) - q/;wszn@%) (A9)

Wy = Phwst (i) — qrwcos(1;) (A.10)
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A= ;ﬁ% = X+ Al(@b)fb (A.11)

Onde:

R € o raio do rotor principal;

r, € a coordenada do perfil ao longo do comprimento (raio) do rotor principal;
1 € arazdo de avanco do perfil;

i, € a velocidade do rotor normalizada, e localizada no sistema do eixo do rotor
principal;

() € a velocidade de rotacdo do rotor principal;

1 € o azimute das pds do rotor principal. 1y = 0 quer dizer que a pa esta sobre a
cauda e v = 180 quer dizer que a p4 estd sobre o nariz;

DPhw € Qnw S0 as taxas de rolamento e arfagem normalizadas;

w; € wy sdo as velocidades angulares no sistema de eixos das pas do rotor;

Ao, A1, A s@o os inflow uniforme, harmoénico e total no rotor principal;

v; € a velocidade induzida no disco do rotor principal.

Como o batimento altera o angulo de ataque normal (Padfield, 2007),

calcula-se o batimento em relagdo ao azimute da pa através da equagdo A.12.

B+ XgBi =
_ 9 <<phw + %) cos(1h) — <qhw n %) sin (¢)> n (A.12)
2 L0720 + UTOPirdr

Sendo v o Lock number, A\g a razdo de frequéncia de batimento (Flap

frequency ratio, 0s quais sao apresentados nas equacoes A.13 e A.14:
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_ peagR*
y = el (A.13)
K eRM,
N =14 £ 4 o (A.14)
Onde:

e € a excentricidade, ou seja, o offset da articulagdo do rotor principal;

K3 € arigidez do rotor.

O momento de in€rcia das pas do rotor principal(/g) € dado por:

Iy = [ mrdr (A.15)

O primeiro momento de inércia das pas do rotor € descrito por:

Mgz = f;;m(r — eR)dr = mR2 <§ +3- 6) (A.16)

Para o calculo da incidéncia das pas do rotor, considerou-se a equacao
A.17.

(9 — 9p + ﬁﬁtw (A17)
Utilizando a hipétese de Prouty(2001), constréi-se as equagdes de bati-

mento com base na distribui¢do linear da incidéncia(tor¢ao geométrica) dos

perfis, portanto tem-se a equacao A.18.
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B+ farBl+ (N3 + ypcos(bi) 585 = 2 ( (P + L) cos(¥) = (@ + Zp=) sin (9)) +

Y fopbp + o, 000 + Fa(pz = Ao) + fu(@y — A1) P
Onde:
for = Lrawsin(o) (A.19)
fo=fv = §+2u88m<¢)z‘ (A.20)
fep _ 1+§/Lsin(¢)é—|—2u25in(w)i (A.21)
for = §+2usm(¢)i§§u2(sin(¢))2 (A.22)
= 1+%/t§in(¢)i (A.23)

Para simplifica¢do das equagdes acima, definem-se os pardmetros Sg € 73,

apresentados nas equacodes A.24 e A.25.

S5 =8 (A%1> (A.24)

y
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75 =18 (A.25)

Desconsiderando alteracoes de batimento, com relacdo ao tempo, obtém-

S€:

Bur = Aggl) + Ay + Aguw (A.26)

Sendo os subvetores, definidos por:

Bar = (Bo, Bies Bis) (A.27)

0 = (0o, O, 0150, G100 (A.28)

A= ((ttz — Ao); Msws Mew) (A.29)

w = (P> @ has Prows Q)6 (A.30)
1

N = _(1+—5§) (A.31)
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As equagodes das forcas atuantes no rotor principal, no sistema de eixos do

rotor, sao dadas por:

Ny R

Xnw = Z/O {=(f: — mazp)iBicos(¥;) — (fy — may)isin(y;) + magpcos(;)} dry, (A.35)
i=1

Yiw = vazl’l OR {(f2 = mazp)iBisin(y;) — (fy — may)icos(¥;) + magpsin(i;)} dry, (A.36)

Ziw = S0 [TL(F. = masy) + maBy)idry} (A.37)

Utilizando as Equacdes A.38 e substituindo nas Equagdes de A.35 aA.37,

pode-se apds trabalho matemaético, definir as forcas::

f. = —lcod(¢) — dsin(¢) = —1l — d¢

(A.38)

fy = deos(¢) — lsen(¢) = d — I¢
(205610) _ Xhw _ 1 iF(l)(w-)ﬁ'COSW')+F(2)(¢')3m(¢')
aps sp(WR)'TR?sag N, i=1 o l Z |
(A.39)
(2%) - = - iszj—Fm(¢.>5.3m(¢.>+p<2><¢.)COS<¢->
ws ) T TpQR TRy Ny dy ISR Eests

(A.40)
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(a05> 3P(QR)” 7TR23a0 Z — () = ( ) (A.41)

As equacoes A.42 e A.43 apresentam os componentes de arrasto de perfil

e induzido, dados por:

1
FO () = — / (026, + UpUr} dF, (A.42)
0

- _,  &U2
@ (y,) = —/ {UPUTHZ' +UZ — T} dry, (A.43)
0

A razdo entre a area real dos rotores e a area do circulo descrito por

eles(solidez total), € calculada por:

NbC
_ e Ad4
TR (A44)

Entdo, F()(¢;) e F?)(4);), sdo calculadas:

1

FOw) = (5

3 + psin(y) + u23in2(¢)> 0+

1 2 1, .,
(Z + guszn(w) + gH sin (¢)> Ot (A.45)

N (} | psin(¥)

3+ ) @, = o = frcos(v)
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F®(y) = { (; + ;usz‘nw)) (@y =M= 8) + (; + usin(w)) (1= — Ao — ﬂucosw))} 0

+ { <111 + “Sig(¢)> (@y— M — ) + <; + “Siz(w)> (1> — Mo — Bucos(¢))} Oros+

— _ 2
(12 — Ao — Bucos())? + (1= — Ao — Bucosy)(wy — M — B') + (1= = Ao 35u608w) _

jo (; T psin(v + ;ﬂsz‘rﬂ(w))
(A.46)

As cargas quase permanentes sdao fundamentais para a dindmica de voo,
expandindo as equagdes A.45, A.46 e realizando algumas simplifica¢des, tem-

Se:

FH () = Fy) + FiYcos(v) + Flsin(v) + Fy cos(20) + Fisin(21) (A47)

F% () = FO(2)+F1(62)cos(¢)+Ffssin(¢)+F2(62)cos(2@/J)+F22532'n(2@/}) (A.48)

Calcula-se entdo os coeficientes de forga:

2C 11y YRy FY oY F?
_ c |, 4 —le S Bl + L (A49
<a05) (2 t = | Pt bt =Pt - (A4D)

20, A 0 FY R F
_ ) Brow + 2By + 22 Bl + L (AS0
( s ) ( 5 T Bisw + 5 Bo + 1 Brew + 5 (A30)
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2 2
(C@):—Cg):—ﬂ” (A.51)
aps aps

Os coeficientes harmonicos sdo calculados pelas equagdes:

1 2 Prw
ﬁ”:%(—+&>+ﬁ<mm+—1>+

3 2 2 2
(A.52)
() L ey
9 A tw
sw 2
A = (C“; + p (90 + i — Ao+ getw)) (A.53)
(1) Alew BO
P = 2 A.54
10 ( e ) (A.54)
(1) K Oew elcw - ﬁlsw
ol - A.

(1) o Csw 015w + 61610 Ot
F, =—= — Oy + — A.56
2 5 ( 5 T 5 pl bt = (A.56)
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2
Fl(s) = _%BOBlsw + (/Lz - )\0 - %Blcw) (alsw - elsw) - %Blsw (alcw - chw)

asw_esw 2 asw_esw cw
+6o <I3I+M(Mz—)\o)—liﬁlcw> + Ot <141+g (Mz—Ao— A 'u>>

Mz — Ao § _ Blcw H Qhw — Mew _ . . 57,“
+915w < 2 + M <8 (phw Alsw) + 4 )) + 4910111 < 9 Blsw NBO a0

3
Fl(c2) = (alcw - alcw - 250”) <Hz - )\O - fﬂlcw) - %61511} (alsw - elsw)

o (et B () ) o (Mo (B4 D)) (a 58

Mz — AO B H ﬁhw - >\15w _ H Qhw - )\lcw . _
+91cw ( 9 4 ( 2 Blcw>> + 4013111 < 2 Blsw Mﬁ[))

Os angulos de ataque efetivos nas pas do rotor sdo dados por:

Qs = ﬁhw - )\lsw + Blcw + elsw (A59)

Klew = ghw - Alcw + /Blsw + elcw (A6O)

A equacgdo A.61 a seguir apresenta o calculo do batimento total em fungao

do angulo azimute .

62' - 50 + 5lcwcos(¢) + 513w32n(¢) (A61)



A.2. Apresentacoes Completa das Equacoes da Dinamica de Voo 173

A equacgdo A.62 apresenta o calculo do inflow total:

Ai = Ao F Tp(Aewcos() + Aigpsin(v)) (A.62)

Onde:

1. oy, € 0 componente cosseno efetivo da incidéncia da pa do rotor;
2. ey € 0 componente seno efetivo da incidéncia da pa do rotor;

3. 615, € a deflexdo do longitudinal ciclico;

4. 61., € a deflexdo do lateral ciclico;

5. Biew € Pisw a0 componentes do batimento total;

6. A\icw € Aisw Sa0 componentes do inflow.

O momento de rolamento no rotor hub(L) e 0 momento de arfagem(M) no

sistema de eixos(do eixo de rotacdo), sdo funcoes lineares do batimento, sdao

dados por:
— Ny K35
L, = ”Tﬁﬁl (A.63)
— Ny K301
My = ——57= phre (A.64)
Onde a rigidez do rotor principal pode ser escrita como:
Kg = (A3 — 1)IpQ° (A.65)

Além dos momentos de arfagem e de rolamento no rotor principal serem
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influenciados pela rigidez das pas e pelos batimentos, calcula-se 0 momento de

guinada por:

N, 2C0
: b - (A.66)
sP(QR)*mR3sag  aops

Sendo que o coeficiente de torque Cg € dado por:

20 20 201 5
9 N (s — No) (—T> + ( ) + o (1+3p?) (A.67)

aps aps aps

Momentos de rolamento e arfagem surgem devido ao batimento gerado

pela rotacdo no plano do rotor.

R
Ly = —%ﬁlc (A.68)
R
My, = % L (A.69)

Os cdlculos das for¢as também devem considerar a parcela do inflow )\,

as equagdes para esse calculo foram retiradas de Simplicio(2011).

agp = a+ 015 + Bie (A.70)

CGl = 2A0\/(uucos(cvdp)2 + (usin(agy) + Xo) (A.71)
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T = Op — CF! (A.72)

Para o rotor de cauda, calcula-se o fator de escala Fr, a forca resultante

Yrr, a forga lateral de tragdo T i, conforme apresentado:

3Stm
Fr=1- A.73
g 4 R%, ( )
Yrr = Fr'lrg (A.74)
Trr = p(QR)*Cry (A.75)
O coeficiente de forca de tragdo no rotor de cauda C' é dado por:
L SCLatT 1 M%tr
Cre = 5 {(3 + 9 Ootr + Aty (A.76)
Onde:
\/U2 + (U) - Ktr)\() + QZtT)Q
ot = A.T7
Mot O, Ry, ( )
—(v — rly + phyy
Ao o rl A phe) (A.78)

Qtr Rtr

Os momentos de rolamento e guinada gerados no rotor de cauda sao dados

por:
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Ly = TrrEFrrh: (A.79)

Ny = — = TrrFrRly (A.80)

O inflow no rotor de cauda € dado por:

CF' = 2Xgp /12, + A2, (A.81)

Ty Aot = Cr,, — OF (A.82)

Para empenagem horizontal, a forca vertical F'z;;, 0 momento de arfagem

Mt atuantes na empenagem horizontal:

1
Fzp = _§Vh2tShtCLahta/ht (A.83)

Mht = tht[ht (A84)

Onde o angulo de ataque local e a velocidade na empenagem horizontal

sao dadas por:

Vv, = \/ (u2 +(w+ qlht)2> (A.85)
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Int + Tog) — Ky QRA
w + ¢ (It + Teg) = Kogy 0> an (A.86)

apratan
U

Para empenagem vertical, a for¢a lateral F'y,;, 0s momentos de rolamento

L,; e de guinada N,; atuantes sdo dados por:

1
Fyvt = _§V}12tSvtCLomtﬁvt (A.87)
Lyt = Fyythy (A.88)
Ny = _Fyvtlvt (A89)

Onde o angulo de derrapagem local e a velocidade na empenagem vertical

sao dados por:

Pyt — 7l

Lot = asin (U PR T t) + Buto (A.90)
Vor

Vit = \/U2 + (U 4 phy — rly)? (A91)

Finalmente, para a fuselagem, temos:

2
Xy = (—580,6 — 454, 0a; + 6,203 + 4648, 9a}) ( ) (A.92)

30, 48

V 2
Yy = (6,9 — 2399,08; — 1,763 + 12,763) (M) (A.93)
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2
_ 2 3
Zp = (=51,1 — 1202, 0as + 1515, o7 — 604, 20}) (30’48> (A.94)
V 2
M; = (—1191 12752 201,33 — 3 A.
;= (—1191,8+ 12752, 0ay + 8201, 3} 5796,704]0)(30’48) (A.95)

2
Ny = (—10028,08) <ﬁ> (A.96)



Anexo B

Simulacoes, Diagrama de Blocos e
Matrizes de Estabilidade e Controle

B.1 Simulacoes do Modelos Super Lynx, Bo105 e AS355-
F2

A utilizacdo do mesmo cddigo para simulacdes de diferentes modelos de
aeronaves permite a avaliacdo de suas limitacdes, sensibilidades e a comodi-
dade de ndo exigir a aprendizagem e o entendimento de outro codigo. Aqui
serdo apresentadas algumas simulacoes realizadas para trés modelos de aerona-
ves, cujos dados principais sdo encontrados no livro Padfield(2007) e em Ro-
que(2016). As aeronaves simuladas sdo dos modelos Super Lynx, Bo105 S123
e AS355-F2.

As figuras B.1 e B.2, B.3 e B.4, B.5 e B.6 apresentam imagens das aerona-

ves e suas dimensdes principais externas.

179
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Figura B.1: Imagem em voo da aeronave modelo Bo105 S123
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Figura B.2: Dimensdes externas da aeronave modelo Bo105 S123
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Figura B.3: Imagem em voo da aeronave modelo Puma SA330
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Figura B.4: Dimensdes externas da aeronave modelo Puma SA330
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Figura B.5: Imagem em voo da aeronave modelo Lynx ZD559
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Figura B.6: Dimensdes externas da aeronave modelo Lynx ZD559
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As tabelas B.1, B.2, B.3 e B.4 apresentam os dados de cada modelo de
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aeronave utilizados nas simulacdes. Nota-se que o modelo Lynx apresenta uma
inércia maior que os demais modelos, desta forma, forgcas € momentos que per-
mitam a realizacdo de uma manobra sdo maiores nesta aeronave em relacdo aos
modelos Bo105 e AS355-F2.

Tabela B.1: Dados gerais das aeronaves

Bol05 S123 AS355-F2 Lynx ZD559

1. 1433 652 2767,1 kg.m?
I, 4973 3863 13904,5 kg.m?
I, 4099 3304 12208,8 kg.m?
I, 660 19,3 2034,8 kg.m?
m 2200 2250 4313,7 kg
Q 44,4 40,84 35,63 rad/s
CL, 6,113 6,11 6 (-)
Num,.o 4 3 4 (=)
R 491 5,345 6,4 m
ce 0,27 0,3 0,391 m,ft
Ot -0,14 -0,1396 -0,14 deg
mbl 27,3 27,3 27,3 kg
Ig 231,7 231,7 678,14 kg.m?
€3 0,14 0,14 0,123
Vs 0,0524 0,0524 0,0698 (deg)
h 1,48 0,94468 1,274 m,ft
A0 0,1 0,1 0,1
do 0,0074 0,0074 0,009 (-)
09 38,66 38,66 37,983 )
Teg 0,0163 0 -0,0198 m,ft

Kpg 113330 113330 166352 N.m/rad
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Tabela B.2: Rotor de Cauda

Bol105 S123  AS355-F2 Lynx ZD559

Qi 233,1 218,45 206,0 rad/s
Ry, 0,95 0,93 1,106 m,ft
Ny, 2 2 4 )
Ceyr 0,18 0,185 0,2606 m,ft
C Lo 5,7 5,7 6 -)
Ky, 1 1 1 )
TAOtr 0,1 0,1 0,1 -)
lyr 6,00965 6,00965 7,66 m,ft
h 1,72 1,05418 1,146 m,ft
Tabela B.3: Empenagem horizontal
Bo105 S123  AS355-F2 Lynx ZD559
Shi 0,803 0,803 1,197 m,ft
C'Lant 3,262 3,262 3,2622 (-)
Qo 0,0698 0,0698 -0,0175 deg
lpt 4,56 4,548 7,66 m,ft
Tabela B.4: Empenagem vertical
Bo105 S123  AS355-F2 Lynx ZD559
St 0,805 0,805 1,107 m,ft
C' Lot 2,704 2,704 2,704 -)
Buto -0,08116  -0,0812 -0,0524  deg
Lyt 5,416 5,416 7,48 m,ft
Pt 0,97 0,97 0,97 m,ft
Tabela B.5: Fuselagem
Bo105 S123  AS355-F2 Lynx ZD559
FO 1,3 1,3 1,3 N
Viusn 6,126 6,126 8,126 m,ft
Viusm 25,525 25,525 25,525 m,ft
Kpus 0,83 0,83 0,83 m,ft

Uma comparacdo entre os trés modelos foi realizada com objetivo de ana-

lisar a resposta de diferentes aeronaves em relacdo ao codigo utilizado. Estas
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analises englobam um voo horizontal e um voo com uma atua¢ao em formato do
tipo doublet no comando longitudinal ciclico. As cores azul, verde e vermelho
representam as aeronaves modelo AS355, Superlynx e Bo105, respectivamente.

Essa classifica¢ao serd importante para distingdo dos modelos nas simulacoes.

A andlise com tempo de 100s permite concluir que em voo nivelado (pai-
rado), as aeronaves apresentam um comportamento estavel, com excecdo do
modelo Super Lynx que a partir do tempo aproximado de 50s comega a apre-
sentar uma ligeira desestabilizagdo. Nota-se que para garantia de um voo nive-
lado, os angulos de ataque, rolamento, atitude , inflow dos rotores principal e de
cauda e os batimentos apresentam valores caracteristicos, ou seja, as caracteris-
ticas fisicas e de funcionamento de cada modelo, exigem condi¢des diferentes

para adequacao ao voo.
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Figura B.7: Velocidade total e angulos para voo nivelado
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Figura B.8: Taxas de rolamento, guinada e arfagem e altitude para voo nivelado
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Figura B.9: Inflow no rotor principal e no rotor de cauda para voo nivelado
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Figura B.10: Comandos para controle de voo nivelado
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Figura B.11: Angulos de batimento para voo nivelado
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Figura B.12: Componentes da velocidade e velocidade total para voo nivelado
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Figura B.13: posi¢des X e Y para voo nivelado

A anélise com doublet no longitudinal ciclico para tempo de 100s permite
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analisar a resposta das aeronaves quando expostas a uma manobra exigente.
Apesar de um comportamento com caracteristicas semelhantes, ou seja, com
oscilacdes e tendéncias que apresentam tempo de resposta e amplitudes dife-
rentes, os comportamentos das aeronaves modelos Superlynx e Bo105 tem res-
postas mais proximas entre si ao considerar a velocidade total, angulo de ataque,
angulo de rolamento, angulo de atitude e derrapagem. Comportamentos seme-
lhantes também para as taxas de arfagem, rolamento e guinada, assim como
o inflow no rotor de cauda. Nota-se que a aeronave modelo AS355 apresenta
uma estabilidade menor em comparacdo com os outros modelos analisados, ou

seja, os parametros que definem seu voo apresentam oscilacdes com maiores

amplitudes.
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Figura B.14: Velocidade total e Angulos para voo com doublet no longitudinal ciclico
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Figura B.15: Taxas de rolamento, guinada e arfagem e altitude para voo com doublet no longitudinal
ciclico
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Figura B.16: Inflow no rotor principal e no rotor de cauda para voo com doublet no longitudinal ciclico
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Figura B.17: Comandos para controle de voo nivelado com doublet no longitudinal ciclico
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Figura B.18: Angulos de batimento para voo com doublet no longitudinal ciclico
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Figura B.19: Componentes da velocidade e velocidade total para voo com doublet no longitudinal
ciclico
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Figura B.20: posicoes X e Y para voo com doublet no longitudinal ciclico
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Diagrama de Blocos

Neste apéndice serao apresentados o diagrama geral de blocos utilizado e
algumas derivacdes deste que foram utilizados para realizacdo das simulacdes.
A figura B.21 apresenta o controle geral sem atuador e a figura B.22 apresenta
a distribuicdo dos controles para cada parametro utilizado. Para finalizar as
apresentacoes, as figuras B.23, B.24 e B.25 definem as montagens dos controles

para diferentes graus relativos.
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Figura B.21: Apresentagdo geral do controlador sem a utilizagdo de atuadores
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Figura B.22: Apresentagdo da distribui¢do dos controladores para cada controle necessério
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Figura B.24: Apresentacdo da montagem para controlador de grau 2
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Resl

Figura B.25: Apresentacdo da montagem para controlador de grau 3

A figura B.26 apresenta o controle geral com atuador e a figura B.27 apre-
senta a distribui¢do dos controles para cada parametro utilizado. Para finalizar
as apresentagoes, as figuras B.28, B.24 e B.30 definem as montagens dos con-

troles para diferentes graus relativos.
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Figura B.26: Apresentacdo geral do controlador com a utilizacdo de atuadores
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Figura B.27: Apresentacdo da distribuicdo dos controladores para cada controle necessario com atuado-
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Figura B.28: Apresentacdo da montagem para controlador de grau 1 com atuador
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Figura B.30: Apresentacdo da montagem para controlador de grau 3 com atuador

B.2 Matrizes de Estabilidade e Controle

A partir das matrizes de estabilidade e controle obtidas para condi¢do alti-
tude de 1000m e velocidade de 40kts(20.5776 m/s), obteve-se as matrizes apre-
sentadas nas Tabelas B.6 e B.7, determinou-se os diagramas de bode para o
angulo de atitude, taxa de rolamento e taxa de arfagem, conforme apresentado
nas figuras B.31 B.32, B.33 e B.34.
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-0,0205
-0,0001
0,0001
0,0000
0,0000
0,0017
0,0246
-0,0071

Tabela B.6: Matriz de estabilidade - atitude de 1000m

0,0735
-0,8927
-0,0048
0,0000
0,0000
0,3121
-0,0949
-0,5616

-0,0031
0,0000
-0,0880
0,0000
0,0000
0,4562
0,0000
4,9472

-0,0036
0,0142
0,4857
0,0000
0,0000
0,0000
0,0000
0,0000

-10,0000
-0,0000
-0,0002
0,0000
0,0000
0,0000
0,0000
0,0000

0,2106  0,6151
-0,0123 00,9965
-0,0311 -0,0100
1,0000  0,0004
0,0000  0,9996
-9,7625  -1,5592
0,2964 -1,9158
-1,2959 -0,1444

Tabela B.7: Matriz de controle - altitude de 1000m

[y
T

i
L8]
T

-8,8133
-0,8879
-0,0539
0,0000
0,0000
-27,7829
23,1567
-4,9931

-1,1760
-6,6007
-0,0631
0,0000
0,0000
12,6230
5,9293
12,6021

Tk

Frequency (rad/s)

Bode Diagram

7,8229
0,0047
-0,3325
0,0000
0,0000
-128,8799
-4,9798
-19,8835

Al
10

0,0000
0,0000
0,5991
0,0000
0,0000
-2,8619
0,0000
-33,8416

Figura B.31: Diagrama de bode, ¢/61
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Figura B.32: Diagrama de bode, 6/6
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Figura B.33: Diagrama de bode, p/61.
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Figura B.34: Diagrama de bode, q/01



