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Resumo

Parte fundamental de uma Aeronave Remotamente Pilotada (RPA,Remotely Piloted
Aireraft) é o conjunto formado por seus pilotos automaticos, visto o funcionamento intrin-
secamente autonomo desse tipo de aeronave. A fim de reduzir custos e riscos associados
a possiveis falhas no teste dessas malhas de controle em hardware, é interessante desen-
volver um método que permita a verificacao preliminar em software. Este Trabalho de
Graduagao propoe um modelo hibrido para a obtencao das derivadas aerodinamicas de
estabilidade e controle de uma aeronave remotamente pilotada, a partir do método de
vortice lattice implementado pelo software AVL (Athena Vortex Lattice) e da Teoria de
Elemento de P4 empregada pelo simulador de voo X-Plane. Com isso, é possivel estabe-
lecer o modelo matematico nao-linear da aeronave e lineariza-lo em torno de uma posicao
de equilibrio. Em seguida, sao determinadas leis para aumento de estabilidade de controle
longitudinal e latero-direcional (SAS, Stability Augmentation System) e projetados pilotos
automaticos de altitude hold, pitch attitude hold, speed hold, roll angle hold e yaw angle
hold, com o uso de técnicas modernas de controle. Para validacao do modelo nao-linear
dos sistemas projetados, é adotada uma simulacao software-in-the-loop a partir da inte-
gragao entre os controles em SIMULINK() e o simulador de voo X-Plane. A esse sistema
também integra-se o algoritmo Waypoint Follower, do SIMULINK(C), para a realizacao de

uma missao que permita conferir confiabilidade aos pilotos automéaticos desenvolvidos.



Abstract

A fundamental part of a Remotely Piloted Aircraft (RPA) is the set formed by its au-
topilots, considering the intrinsically autonomous operation of this type of aircraft. To
reduce the costs and risks associated with possible failures during the test of these con-
trol loops on hardware, it is interesting to develop a method that allows preliminary
verification on software. This work proposes a hybrid model to obtain the aerodynamic
derivatives of stability and control of a remotely piloted aircraft, using the vortex lattice
method implemented by the AVL (Athena Vortex Lattice) software and the Blade Ele-
ment Theory used by the X-Plane flight simulator. Therefore, it is possible to establish
the nonlinear mathematical model of the aircraft and linearize it around an equilibrium
position. Then, specifications to increase stability of longitudinal and lateral-directional
control (SAS, Stability Augmentation System) are determined and autopilots are desig-
ned for altitude hold, pitch attitude hold, speed hold, roll angle hold and yaw angle hold,
using modern control techniques. For validation of the non-linear model of the projected
systems, a software-in-the-loop simulation is adopted from the integration between the
controls in SIMULINK(C) and the X-Plane flight simulator. This system also integrates
the Waypoint Follower algorithm, from SIMULINK(C), to carry out a mission that allows

an increase in the reliability of the developed autopilots.
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1 Introducao

1.1 Motivacao

Segundo (DECEA, 2020), RPAS (Remotely Piloted Aircraft System) ¢ o termo técnico
e padronizado internacionalmente pela ICAO (International Civil Aviation Organization)
para se referir ao subconjunto do Sistema de Aeronave Nao Tripulada, capaz de interagir
com o sistema de controle de trafego aéreo e outras aeronaves em tempo real, composto
pela aeronave remotamente pilotada (RPA, Remotely Piloted Aircraft), sua estacao de
pilotagem remota, o enlace de pilotagem e qualquer outro componente associado a sua
operagao. Ja o termo aeromodelo consiste em uma aeronave nao tripulada, utilizada para
fins exclusivamente recreativos. De acordo com (ICAO, 2020), os RPAS estao criando
uma nova industria com grande potencial economico. Eles oferecem uma vasta gama de
recursos e sofisticagao. Suas tecnologias, projetos e conceitos operacionais associados estao
evoluindo rapidamente. Além disso, os RPAS possuem grande relevancia em aplicacoes
militares, tais como uso em combate, reconhecimento, transporte e lancamento de misseis

em Cruzeiro.

FIGURA 1.1 - Foto ilustrativa da RPA Hermes 900, fabricada pela empresa Elbit Systems.
Fonte:(ELBIT SYSTEMS, 2020).

Por permitirem a cobertura de uma &area razoavelmente grande sem a necessidade de
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por em risco a vida do operador, sao de grande utilidade para procedimentos de busca
e salvamento, ou SAR (Search and Rescue). Em cenarios como alagamentos, tsuna-
mis, ataques terroristas, ou qualquer desastre que comprometa servigos de comunicagao,
transporte e fornecimento insumos essenciais, eles podem ser utilizados para acelerar os
processos de resgate e transportar medicamentos e mantimentos a areas inacessiveis. Em
ambientes mais hostis, como locais contaminados por gases toxicos, ou acometidos por
incéndios florestais ou avalanches, e até mesmo na busca por pessoas desaparecidas, o uso
de RPAS pode auxiliar e agilizar os procedimentos de SAR (SHAKHATREH et al., 2018).

Podem também ser empregados para sensoriamento remoto, coletando dados de sen-
sores de solo e redirecionando-os as estacoes-base terrestres. Com isso, é possivel montar
uma rede de sensores aéreos para monitoramento ambiental e gerenciamento de desas-
tres. Os dados provenientes de sensoriamento remoto dos RPAS vém sendo utilizados
para apoiar equipes de pesquisa, atendendo a uma ampla gama de aplicagoes, tais como
monitoramento de lavouras, de secas, da qualidade da agua e de espécies de arvores
(SHAKHATREH et al., 2018).

1.2 Procedimento adotado

Dada a importancia crescente do tema, este Trabalho propoe uma metodologia de
elaboracao de um projeto preliminar de testes de pilotos automaticos e sistemas de au-
mento de estabilidade, utilizando teoria de controle moderno, com o uso de regulador
linear quadratico (LQR,Linear Quadratic Regulator) e rastreador linear quadratico (LQ
Tracker, Linear Quadratic Tracker) que serao acoplados a um algoritmo de guiagem para
uma condicao de cruzeiro da aeronave RPA Half-Scale, utilizada no Esquadao Hérus, da
Forga Aérea Brasileira (FAB).

A partir dos dados geométricos, aerodinamicos e de propulsao da aeronave, obtém-se
as derivadas de estabilidade e controle através do método de vortice lattice combinado
com as caracteristicas em voo da aeronave no simulador X-Plane. E estabelecido o modelo
nao linear no software MATLAB(C), a partir do qual sdo obtidos os valores dos estados

para uma condic¢ao de cruzeiro, com velocidade e altitude pré-estabelecidas.

O sistema ¢ linearizado em torno desta condicao de equilibrio e projeta-se o sistema
de aumento de estabilidade (SAS, Stability Augmentation System) para os modos lon-
gitudinal e latero-direcional, bem como pilotos automaticos de manutencao de altitude
(altitude hold), velocidade (speed hold), de angulo de arfagem (pitch attitude hold), angulo

de rolamento (roll angle hold) e angulo de guinada (yaw angle hold).

E realizada a integracao do piloto automatico com a RPA Half-Scale, implementada

por (SILVA, 2017) para uso no simulador de voo X-Plane, software que possui as carac-
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teristicas de voo modeladas pela Teoria do Elemento de Pa (Blade Element Theory).
Sao realizadas simulagoes software-in-the-loop (SIL) em tempo real e ajustes no sistema
de controle de modo iterativo, aumentando a confiabilidade do piloto automatico pro-
jetado. Por fim, a aeronave é simulada com os todos os pilotos automaticos acoplados,
sendo integrada ao algoritmo de guiagem Waypoint Follower da biblioteca UAV Tool-
box do SIMULINK(). Nesta etapa sao estabelecidos 5 waypoints, com suas respectivas
posigoes geodésicas, que devem ser percorridos pela aeronave de forma autonoma, sendo

controlados pelos pilotos automaticos projetados.

Integragdo do SAS e

pilotos automaticos com o

simulador de voo X-plane
(Software-in-the-loop)

Satisfatorio

FIGURA 1.2 — Diagrama de blocos representativo do método proposto neste Trabalho
para o projeto da plataforma de testes de piloto automatico. Fonte: O Autor.
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1.3 Objetivos

Este Trabalho possui os seguintes objetivos:

e Obter as derivadas de estabilidade e controle da RPA Half-Scale através do método

numeérico de Vortice Lattice, com o uso do software AVL;

e Obter o modelo nao-linear da aeronave no ambiente MATLAB(C)/SIMULINK(C) e

verificar seu comportamento nos modos longitudinal e latero-direcional;

e Obter o modelo linearizado para a condicao de cruzeiro, com suas matrizes de esta-

bilidade longitudinal e latero-direcional, e compara-lo com o modelo nao linear;

e Projetar sistemas de aumento de estabilidade para os modos longitudinal e latero-

direcional, com a utiliza¢do de técnicas de controle moderno (LQR);

e Projetar pilotos automaticos para os modos longitudinal e latero-direcional, com a

utilizacao de técnicas de controle moderno (LQ Tracker);

e Validar o sistema de controle projetado no simulador de voo X-Plane, utilizando a

simulagao do tipo software-in-the-loop em tempo real;

e Integrar os pilotos automaticos projetados, o simulador de voo X-Plane e o algoritmo
de guiagem Waypoint Follower, para o cumprimento de missao com 5 waypoints pré-

determinados.



2 Aeronave Half-Scale

Segundo (SILVA, 2017), a RPA Half-Scale é operada pelo 1°/12° GAV (Primeiro Esqua-
drao do Décimo Segundo Grupo de Aviagao) - Esquadrao Horus da Forga Aérea Brasileira

(FAB), sendo utilizado no treinamento avangado para pilotos externos, capacitando-os a

operar modelos mais robustos em missoes de reconhecimento, tais como as aeronaves Flbit
Systems RQ-450 (Hermes 450) e RQ-900 (Hermes 900).

FIGURA 2.1 - Foto da RPA Half-scale. Fonte:(SILVA, 2017).

Segundo (SILVA, 2017), esta aeronave nao possui nenhum tipo de malha de controle,
sendo todos os comandos enviados pelo piloto via radio e transmitidos diretamente para as
superficies de controle, tais como aileron, leme e profundor, o que a difere do RQ-450, em
que os comandos enviados pelo radio-controle sao recebidos por um computador de bordo,
que possui um sistema de controle avancado com func¢ao de auxilio ao piloto automatico,

de forma que as entradas dadas pelo piloto servem apenas como referéncia (SILVA, 2017).

Na Tab. 2.1, pode-se verificar as caracteristicas geométricas do ARP Half-Scale, bem

como seus principais parametros, obtidos em (SILVA, 2017).

TABELA 2.1 — Caracteristicas da RPA Half-Scale, obtidas em (SILVA, 2017).

Caracteristica Valor

m Massa da aeronave [kg] 15
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TABELA 2.1 — Caracteristicas da RPA Half-Scale, obtidas em (SILVA, 2017).

Caracteristica Valor
Vinaz Velocidade méxima [KTAS] 70
Vioruzeiro Velocidade de cruzeiro [KTAS] 54
Reruzeiro Altitude de cruzeiro [ft] 980
buw/2 Semi-envergadura da asa [m] 1,5
AR, Alongamento da asa 12
Sw Area de referéncia da asa [m?] 0,75
Ay Angulo de enflechamento da asa [deg] 0
Y Angulo de diedro da asa [deg] 0
D, Afilamento da asa 1
Cw Corda geométrica da asa 0,25
MAC Corda média aerodinamica 0,25
(by/2)* Semi-envergadura molhada da cauda em V [m] 0,55
(AR,)* Alongamento molhado da cauda em V [m] 6,05
(S,)* Area molhada da cauda em V [m?] 0,20
A, Angulo de enflechamento da cauda em V [deg] 3
D, Angulo de diedro da cauda em V [deg] 3
Ay Afilamento da cauda em V 0,5
L. (CG) Momento de inércia [kg - m?] 26,36
I, (CG) Momento de inércia [kg - m?] 28,34
I.. (CG) Momento de inércia [kg - m?] 2,767
I, (CG) Momento de inércia [kg - m?] 0
I.. (CG) Momento de inércia [kg - m?] 0,007
I,. (CG) Momento de inércia [kg - m?] 0,497
- Aerofélio da asa NACA 5314
- Aerofélio da cauda em V NACA 0012
Teg Posigdo de z., (em relacdo ao nariz da aeronave) [m] 1,1
Yeg Posigao de y., (em relagao ao nariz da aeronave) [m] 0
Zeg Posicao de z., (em relacdo ao nariz da aeronave) [m] 0

Observa-se na Fig. 2.2 a vista em trés dimensoes da aeronave, a partir da qual foi
possivel obter as derivadas de estabilidade e controle, e consequentemente, o modelo

matematico da aeronave e sua malha de controle.
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FIGURA 2.2 — Vista em 3 dimensoes da RPA Half-Scale (unidades em mm). Fonte:
Cortesia da Empresa G2W Sistemas.




3 Analise e obtencao das derivadas

aerodinamicas

3.1 Meétodo de vortice lattice

Segundo (DRELA, 2014), o método de vortice lattice é um método numérico de dina-
mica de fluidos computacional (CFD), que consiste na implementacao de solu¢do numérica
do problema geral da superficie de sustentacao 3D, caracterizado pela sua simplicidade
no calculo do fluxo em potencial 3D e sendo comumente utilizado no desenvolvimento
inicial de configuracao de aeronaves, visto que sua simplicidade e velocidade permitem
examinar um grande nimero de possibilidades em um intervalo de tempo relativamente
curto. Também é empregado para estimar a carga estrutural inicial e fornece os valores
de estado referentes ao trim (equilibrio dinamico) da aeronave, bem como suas deriva-
das de estabilidade e controle, com a consideragao das equagoes linearizadas de forgas e

momentos.

O método de vértice lattice, tal como qualquer outro método numérico, possui algumas

simplificagoes e limitacoes, tais como:

e O fluido é considerado incompressivel, inviscido e irrotacional. Porém, escoamentos
subsonicos compressiveis com poucas perturbagoes podem ser calculados, devido a

aplicacao da transformacao de Prandtl-Glauert.

e As superficies de sustentagao sdo consideradas finas e ndao possuem influéncias da

espessura nas forcas aerodinamicas.

e Considera-se que as dimensoes dos angulos de ataque e derrapagem permitem apro-

ximagoes para angulos pequenos.

Na Fig. 3.1, pode-se visualizar que dadas as consideragoes adotadas, o escoamento
é solucionado pela Equacao de Laplace, com baixo custo computacional, possuindo, no

entanto, baixa fidelidade em relacao a outros métodos mais robustos.
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FIGURA 3.1 — Diagrama de blocos representativo das simplificagoes e limita¢oes do mé-
todo de vértice lattice. Fonte: Adaptado de (ANDERSON, 2016).

3.1.1 Conceitos iniciais

Com base nas consideragoes mencionadas, se um aerofélio (2 dimensoes) produz sus-
tentagao, entao a circulacao I' gerada pelo campo de velocidade V em torno deste serd
dado pela Eq 3.1.

P:fﬁ-@ (3.1)
A

A razao de sustentacao por unidade de comprimento do aerofélio é dada pelo Teorema
de Kutta-Joukowski (Eq. 3.2).

L' = po Vil (3.2)

Esta Equacao evidencia a proporcionalidade entre a sustentacao e a circulacao I' em
torno do aerofélio. Porém, de acordo com (ANDERSON, 2016), é incorreto afirmar que a
circulagao I' gera a sustentacao, sendo ambas geradas pela diferenca de pressao entre o

intradorso e o extradorso do aerofélio.
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Em asas finitas, o escoamento se dd em trés dimensoes, que, devido a diferenca de
pressao abrupta entre o intradorso e extradorso nas pontas da asa, somada a velocidade
do escoamento nao perturbado, geram a ocorréncia de vértices de ponta de asa, conforme
a Fig. 3.2. Isto causa os efeitos de downwash e arrasto induzido. Diante disso, é necessario
incluir alguns conceitos para a analise de asas finitas, tais como o vértice de filamento, a

Lei de Biot-Savart e os Teoremas de Vortice de Helmholtz.

FIGURA 3.2 — Figura ilustrativa da ocorréncia de vortices de ponta de asa. Fonte:
(ANDERSON, 2016).

De acordo com (ANDERSON, 2016), um filamento de vértice de intensidade I' induz
uma velocidade conforme a Eq. 3.3, que é conhecida como a Lei de Biot-Savart e é uma

das Leis Fundamentais do Escoamento Inviscido e Incompressivel.

. © T dlx7
V:/ S axr (3.3)

oo 4 [r[?

Yortex filament
of strength I

I

FIGURA 3.3 — Figura ilustrativa de um filamento de vértice. Fonte: (ANDERSON, 2016).

De acordo com (ANDERSON, 2016), o Teorema de Vértice de Helmholtz estabelece dois

principios na analise de escoamento inviscido e incompressivel:

e A intensidade do filamento de vértice é constante ao longo de seu comprimento.
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e O filamento de vértice nao termina no escoamento, devendo se estender para os

contornos do fluido, tendendo ao infinito ou formando um caminho fechado.

3.1.2 Teoria Classica da linha de sustentacao

De acordo com (ANDERSON, 2016), a Teoria Cléssica da Linha de Sustentagao, de-
senvolvida por Ludwig Prandtl no periodo de 1911-1918, apresentou um método pratico
para determinar as propriedades aerodinamicas de uma asa finita, sendo até hoje utili-
zada em calculos preliminares aerodinamicos. Esta teoria estabelece que uma asa finita,
submetida a um escoamento nao perturbado e que gera sustentacao e arrasto induzido,
pode ser modelada matematicamente como a soma de um vértice de filamento colado a
asa em uma localizagao fixa em relacao ao escoamento e de dois vértices livres, que acom-
panham o sentido do movimento do escoamento ao longo da corda da asa até o infinito,
em concordancia com o Teorema de Helmholtz. Este conjunto formado por um vortice

colado e dois livres é designado vortice de ferradura, como ilustrado na Fig. 3.4.

)
2

Free-trailing vortex

Replace finite
wing with
bound vortex

Free-trailing vortex

Finite wing Horseshoe vortex

FIGURA 3.4 — Figura ilustrativa da substituicao da asa finita por um vortice de ferradura.
Fonte: (ANDERSON, 2016).

Na Fig. 3.5, verifica-se que o vortice colado nao induz uma velocidade de downwash
(no sentido negativo do eixo z, tendo como referéncia a Fig. 3.5), sendo esta ocasionada

pela presenca dos voértices livres.



CAPITULO 3. ANALISE E OBTENCAO DAS DERIVADAS AERODINAMICAS 37

%’- Trailing vortex
~
N
¥
4
x
0‘\;:.‘1" ~
-3
\)“b /z“’]\j
¥ 3
_b .
2 "

Trailing vortex

FIGURA 3.5 — Figura ilustrativa da distribuicao de downwash ao longo do eixo y, devido
a um voértice de ferradura. Fonte: (ANDERSON, 2016).

wy) =~y (3.4)

Porém, para maior fidelidade na solugao, é necessario uma maior discretizacao, com

maior quantidade de vértices de ferradura ao longo da linha de sustentacgao.

FIGURA 3.6 — Figura ilustrativa da superposicao de um nimero finito de vértices de
ferradura ao longo da linha de sustentagao (esquerda) e de um nimero infinito de vértices
de ferradura (direita). Fonte: (ANDERSON, 2016).

Aplicando o principio da superposicao, a velocidade total induzida em um ponto yg
na linha de sustentacao devido a folha de vortices de fuga é dada pela Eq. 3.5.
1 b/2 dr

dy
—— dy 3.5
AT ) 2 Yo — Y (3:5)

w(yo) =

Conforme (ANDERSON, 2016), embora a Teoria da Linha de Sustentagao forneca re-

sultados razoaveis para asas com moderados alongamentos e sem afilamento, esta nao
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é apropriada para asas com pequenos alongamentos, enflechadas e no formato de delta.
Para estes casos mais complexos, adota-se um modelo mais sofisticado, baseado na Teoria

da Superficie de Sustentagao.

3.1.3 Teoria da Superficie de Sustentacao

A teoria da superficie de sustentacao é uma extensao da teoria do aerofélio fino para
trés dimensoes. Ela modela o escoamento em torno das asas e caudas de uma configura-
gao geral de aeronave em espago 3D utilizando as folhas de vértice y(z,y) e d(z,y). O
objetivo é representar a sustentacao, a forga lateral, os momentos e o arrasto induzido da
configuragao utilizando apenas o arqueamento da superficie de curvatura, com os efeitos

de volume dos varios componentes sendo ignorados.
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FIGURA 3.7 — Figura ilustrativa da distribuigao de uma superficie de sustentacao. Fonte:
(ANDERSON, 2016).

Segundo (BERTIN; CUMMINGS, 2013), no método de vértice lattice, as superficies de
sustentacao sao divididas em N painéis, e cada um deles possui uma linha de sustentacao

a 1/4 da corda e um ponto de controle a 3/4 da corda.

Segundo (DRELA, 2014), considera-se que cada vértice de ferradura induz uma parcela
de velocidade nos pontos de controle. E aplicada a condi¢ao de contorno de nao-penetragao
do escoamento em cada um desses pontos, o que fornece a circulacao I'; gerada por cada

vértice de ferradura e as forgas aerodinamicas através do Principio da Superposigao.
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chord strip

control points

FIGURA 3.8 — Figura ilustrativa de uma superficie de sustentacao, na qual ha contribuicao

dos vortices de ferradura para a velocidade induzida, V(r), a uma distancia 7 do eixo de
coordenadas. Fonte: Adaptado de (DRELA, 2014).

N
di' x (r—7") 3z S e
Vi) = V+Q><7“—§:47T/ e ) 3Ly = v - SN (36)
=1

Na Eq. 3.6, V;(r) é uma funcao de Kernel dada pela Eq. 3.7, que representa a
velocidade induzida corresponde as trés contribuicoes de cada vértice de ferradura em um
ponto de controle 7, considerado um I'; unitdrio. A sua representacao geométrica pode

ser visualizada na Fig. 3.9.

N 1 axb 1 1 aXxX T 1 bxz 1
Vi) = — |—— 22 (g )y Xt o 9% 3.7
(r) 47 La\|b|+aob(]a\+|b])+\a]—aox]a\ |b| — b e |b (3.7)

Aplica-se a condi¢ao de nao-penetragao nos pontos de controle, sob a consideracao de que
cada vértice de ferradura 7 induz uma velocidade V;(r§) em cada ponto de controle j,
obtendo-se assim os valores de I'; a partir do sistema linear da Eq. 3.8 e, consequente-

mente, as forcas e momentos aerodinamicos.

N
(VOO+QXT§—ZXZ(T§)-Fi) en; =0 (j=1,..N) (3.8)

=1
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FIGURA 3.9 - Figura ilustrativa de um voértice de ferradura, induzindo uma velocidade
Vi(r) com I'; = 1 em um ponto em 7. Fonte: (DRELA, 2014).

3.2 O software AVL (Athena Vortex Lattice)

Para se estimar as derivadas de estabilidade e de controle, foi utilizado o AVL (Athena
Vortex Lattice), um software concebido originalmente por Harold Youngren em 1988 para
compor a colegao de software Athena TODOR aero do MIT (Massachusetts Institute of
Technology). Desde entao, o programa passou por diversas atualiza¢oes (DRELA; YOUN-
GREN, 2017).

De acordo com (DRELA; YOUNGREN, 2017), este software realiza a anélise aerodina-
mica e da dinamica de voo de aeronaves rigidas de configuracao arbitraria, empregando
o modelo de vortice lattice estendido para as superficies de sustentacao, juntamente com
um modelo de corpo delgado para fuselagens e naceles. A analise dinamica de voo com-
bina uma linearizacao completa do modelo aerodinamico sobre qualquer estado de voo,
juntamente com propriedades de massa especificadas. Dessa forma, o programa é capaz
de realizar uma rapida analise aerodinamica, cdlculo de trim e andlise de estabilidade
dinamica, sendo uma ferramenta de desenvolvimento preliminar de uma configuracao de

aeronave.

3.3 Simulacao no AVL

A simulacao no software AVL foi realizada a partir dos dados disponibilizados em
(SILVA, 2017) referentes a RPA Half-Scale, e com o caso teste na condigao de voo de

cruzeiro.

Na elaboracao do programa de entrada no AVL (cédigo em anexo), considerou-se

8 superficies, sendo 4 duplicadas, devido a simetria em relacao ao eixo x da aeronave
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(longitudinal), conforme a Fig. 3.11. Nos dados de entrada programa, as superficies de
controle devem ser inseridas com base na fracao de corda que ocupam na asa. Com o
intuito de se obter uma maior fidelidade na analise, optou-se por considerar as superficies
de controle de forma independente, constituidas de uma fracao de 100% de corda, conforme
sugestao em (DRELA; YOUNGREN, 2017), para que a discretizacao fosse mais eficiente. Esse
procedimento foi adotado pois a discretizacao na forma de cossenos, que foi a utilizada
na implementagao proposta, é feita tanto no sentido da corda quanto no da envergadura
e se torna mais precisa nas extremidades da superficie. Enfim, foram consideradas 2
superficies para a asa, 2 para o profundor (com fragao de 100% da corda), 2 para a cauda

em V e 2 para a superficie de controle de aileron e leme (com fragao de 100% da corda).

parameter spacing
3.0 equal [ T T R A T
2.0 sine I N
[ 10 cosine I
0.0 equal I T N R T
-1.0 cosine [l ] | | | ||
2.0 ~sine I T R T
3.0 equal [ T T R N T

FIGURA 3.10 — Figura representativa do tipo de discretizagao adotada na obtencao dos
coeficientes aerodinamicos da aeronave RPA Half-Scale. Fonte: (DRELA; YOUNGREN,
2017).

E preciso também estabelecer a proporcao entre as discretizacoes ao longo da corda e
da envergadura em cada superficie. Na simulagao realizada, foram consideradas 8 linhas
ao longo de cada corda e 26 linhas ao longo de cada alongamento, para todas as superficies.
Esta proporcao de discretizacao foi obtida heuristicamente, a partir da verificacao que o
aumento de um desses parametros individualmente nao levava a convergéncia da solugao.

Foi testada também uma discretizagao em torno de 20% maior, com 10 linhas em cada
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corda e 34 ao longo da envergadura, obtendo-se resultados similares.

FIGURA 3.11 — Figura obtida através da simulacao no software AVL da aeronave Half-
scale. A origem do eixo de coordenadas estéa localizado no CG da aeronave e as dimensoes
apresentadas estao em metros. Fonte: Autor.

Assim como os demais métodos numéricos, o AVL possui diversas simplificacoes, tais
como a consideracao de escoamento inviscido. Logo, a priori, o arrasto de carater viscoso
nao pode ser estimado. Como solucao, interpolou-se os dados de saida de arrasto viscoso
no XFOIL, conforme sera explicado adiante. Além disso, apesar de o software possuir a
capacidade de modelar corpos como fuselagens e naceles partir de filamentos de fontes e
doublets, o préprio manual do usuario recomenda que nao se utilize a fuselagem quando se
espera que ela exerca pouca influéncia nas cargas aerodinamicas, visto que o modelo em-
pregado no programa ¢ relativamente limitado (DRELA; YOUNGREN, 2017). Porém, foram
simuladas as condigoes com e sem fuselagem, sem mudangas significativas nos resultados.
Logo, escolheu-se inserir a forma da fuselagem, tendo em vista sua geometria simples e

de facil implementacao.

Os resultados das derivadas de estabilidade no AVL dependem de uma série de fa-
tores, tais como densidade do ar, nimero de Mach, angulo de ataque e de derrapagem
instantaneos. Optou-se por obté-los na altitude e velocidade de cruzeiro. Por se tratar
de uma aeronave de pequeno porte, com altitude de cruzeiro relativamente baixa e pouca
variacao de velocidade, obteve-se um desvio de cerca de 1% entre a posigao em cruzeiro
(V =54kt e h =980 ft) e o nivel do mar (Mach= 0e h = 0 ft), o que permite aproximar
as derivadas de estabilidade e controle para outros niveis de voo. Este critério também

foi adotado em (DU, 2011), em situagoes de pequenas variagoes de altitude.

Por outro lado, observou-se a variacao consideravel das derivadas aerodinamicas com

a mudanga do angulo de ataque da aeronave, conforme observado em (LONDONO, 2009),



CAPITULO 3. ANALISE E OBTENCAO DAS DERIVADAS AERODINAMICAS 43

(TANNER; MONTGOMERY, 1979) e (DU, 2011). Como solugao deste problema, foram si-
mulados os resultados das derivadas de estabilidade e controle para os angulos de ataque
a = [—16, 16] graus e interpoladas em relacao a esta varidvel, conforme adotado por (LON-
DONO, 2009) e (DU, 2011). Nas Figuras 3.12 e 3.13, constam as interpolagoes realizadas
das derivadas aerodinamicas variando-se «. Tanto as derivadas quanto as interpolagoes
estao nas unidades de radianos, com apenas a representacao ilustrativa de o em graus no

eixo das abcissas.

5.6

O AVL
Interpolagao

5.4
S

a |deg] o [deg]

FIGURA 3.12 — Derivadas de controle longitudinais, latero-direcionais e de controle. As
unidades de interpolacao e das derivadas encontram-se em unidades de radianos. A abcissa
estd em graus somente para fins de ilustracao. Fonte: Autor.
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O AVL
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FIGURA 3.13 — Derivadas de controle longitudinais, latero-direcionais e de controle. As
unidades de interpolacao e das derivadas encontram-se em unidades de radianos. A abcissa
estd em graus somente para fins de ilustracao. Fonte: Autor.
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3.4 Calculo do arrasto viscoso

3.4.1 Arrasto viscoso na asa e na cauda em V

Com a finalidade de se calcular o arrasto viscoso e tendo em vista que o AVL utiliza
a simplificagdo de escoamento inviscido, foram incluidos dados de saida de simulagao
com correcao viscosa no XFOIL para os dois aerofélios utilizados na asa e na cauda em
V. Esse procedimento foi realizado a partir do comando “CDCL”, do AVL, no qual sao
incluidos trés pares de (Cp,Cp) obtidos pelo XFOIL e interpolados em cada painel do
AVL, com sua correspondéncia de arrasto viscoso aos valores obtidos de (', de acordo
com o previsto no manual do AVL (DRELA; YOUNGREN, 2017). Os trés pontos escolhidos

a partir

min?

para interpolagao devem estar situados nas condicoes de Cy, ., OLCDmm e Cp,
das quais é realizada uma interpolacao parabdlica pelo programa AVL.

Para o cdlculo do Numero de Reynolds, levou-se em consideracao a velocidade e al-
titude de cruzeiro, bem como a corda média aerodinamica (CMA) dos aerofélios da asa
e da cauda em V. A temperatura, a densidade do ar e a velocidade do som foram obti-
dos em concordancia com a altitude de 984 ft (cruzeiro) na atmosfera ISA (International

Standard Atmosphere).

3
Trsa\? To+So
_ 3.9
s MO(T0> Trsa + So (39)
Peruzeiro * V::'r’uzeifro : (CMA>aer0 olio
(R€>aerofolio = ! (310)

L

TABELA 3.1 — Tabela contendo os valores calculados de Ntumero de Reynolds para os
aerof6lios NACA 0012 (Asa) e NACA 5314 (Cauda em V).

Aeroflio  Trsa [K]  p[kg/m-s] prsa [kg/m?®] Vieuwseiro [kt] CMA [m] Re
NACA 5314 2862  1,78-107° 1,19 54 0,25  4,64-10°
NACA 0012 286,2 1,78-107° 1,19 54 0,20 3,71-10°

Na Fig. 3.14, pode-se visualizar as curvas de (', versus a para ambos os aerofélios,
simulados no XFOIL, com seus respectivos nimeros de Reynolds. Verifica-se que os
coeficientes angulares das curvas se adequam bem & Teoria do Aerofélio Fino (Cp, = 2)
nas regioes onde nao ocorre o stall (perda abrupta de sustentacdo). Pode-se observar
também as duplas (Cp,Cp) retiradas da simula¢do nas condiges de Cp, .., CL
ClLopins
(DRELA; YOUNGREN, 2017).

c (¢

min

pontos sugeridos pelo manual do AVL para se fazer uma interpolacao parabdlica



CAPITULO 3. ANALISE E OBTENCAO DAS DERIVADAS AERODINAMICAS 46

NACA 0012 (Re = 3,71 -10°)

2 T T T T
1.5+ 4
1+ 4
0.5 -
S 0F i
oo —&— XFOIL ]
Cr =27 (1/rad) (Aerofélio fino)
1L a _
% O =123 (Cp = 0,05032)
15} * Cr,, =0 (Cp = 0,00689)|
Cr " =-1,23  (Cp =0,05032)
-2 | | | | | | |
-20 -15 -10 -5 0 5 10 15 20
Angulo de ataque a [deg]
NACA 5314 (Re = 4,64 - 10°)
2.5 T T T T T
2 - 4
1.5+ -
1+ -
$)
0.5 -

—o— XFOIL
0 Cr, =2n (1/rad) (Aerofdlio fino) |-
* (O, =175 (Cp = 0,02827)
0.5 « Cp, =0,63 (Cp = 0,009242) | |
Cr.. =-0,40  (Cp=0,02464)
-1 I ! ! | |
-10 -5 0 5 10 15 20

Angulo de ataque a [deg]

FIGURA 3.14 — Curvas de C, versus « dos aerofélios da asa (NACA 5314) e da cauda em V
(NACA 0012) simulados no XFOIL, contendo os pontos de (Cr,Cp) a serem interpolados
no AVL. Fonte: Autor.

3.4.2 Arrasto viscoso na fuselagem

Para se calcular o arrasto viscoso na fuselagem, foi adotado o método semi-empirico
de classe II proposto por (ROSKAM, 2000). Para se obter o Cy da Eq. 3.12, foi calculado
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o Numero de Reynolds da fuselagem na condigao de cruzeiro e realizada sua entrada na
Fig. 3.15.

(Re)fuselagem = Peruzeiro Veruzeiro - Lf = 3, 5 - 106 Fig15 Cf = O7 0036 (311)
60 L Swet, fus
ODOfusela,gem = 1 + —3 + 07 0025 : D_f : Of : S;’f - O, 0624 (312)
L w
(5) /
NI i

COFIED FACOM REF. 9
SMOOTH SURFACES ONLY

ARE

004

0.0036 |-

00141

e RN [
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REYNOLDS NUMBER, Ry
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108 “10°

FIGURA 3.15 — Curvas de Cy versus Numero de Reynolds para diferentes nimeros de
Mach. Fonte: Adaptado de (ROSKAM, 2000).

3.4.3 Arrasto do trem de pouso

Para se calcular o arrasto gerado pelo trem de pouso, foi considerado o método proposto
por (ROSKAM, 2000), considerando a Fig. 3.17 e as Eq. 3.14 e 3.13.
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FIGURA 3.16 — Representacao do trem de pouso, com as variaveis utilizadas na Eq. 3.13.
Fonte: (ROSKAM, 2000).

Syear = Dy - b, = 0,061 - 0,0183 = 0, 0011 (3.13)
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FIGURA 3.17 — Coeficientes de arrasto de trem de pouso. Fonte: Adaptado de (ROSKAM,
2000).

Foram simuladas as condigoes de angulo de ataque o de -16 a 16 graus no AVL,
obtendo-se os coeficientes de arrasto total, considerando o arrasto viscoso dado pela inter-
polacao dos respectivos dados dos aerofdlios da asa e cauda em V, provenientes do XFOIL

para seus respectivos Numeros de Reynolds.

Obteve-se o fator de Oswald nao viscoso e,, = 0,85 da Eq. 3.15, através do ajuste da

curva polar de arrasto nao-viscoso da Fig. 3.18.

1

Cp. =C _.
D D0+7T~AR~em

2
Ci (3.15)

Realizou-se também um ajuste na curva polar de arrasto com cardter viscoso, com
uma interpolacao de um polinémio de 9° grau. Por fim, obteve-se a curva polar de arrasto

total, conforme pode ser visto na Fig. 3.18.
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Curva Polar de arrasto total (Cpy = 0, 026)

2 T T T T —L0 T T

A

N

05 §| O Cp total (AVL) i
4 Cp = —0,03C§ +0,12C] - 0,02C¢ - 0,27C3 +0,29C} — 0,07C} +0,03C — 0,009C;, + 0,02 (R* = 0,99)

CrL

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8
Cp

O  Cp nao viscoso (AVL)
Cp =0,0089 40,0312 C2 (¢ = 0,85)

CL

| | |
0 0.02 0.04 0.06 0.08 0.1 0.12

Cp

Curva Polar de arrasto viscoso (Cpg = 0,024)
2 I I I

[~ I I I

Cp viscoso (AVL) 4
Cp = —0,02C7 +0,02C5 +0,12C7 — 0,17C% — 0,21C% +0,42C — 0,13C3 — 0,03C% +0,004C;, + 0,02 (R? = 0,99)

Cr

1L o i
| | | | | A — —
T

0 0.1 0.2 03 04 05 0.6 0.7 08
Cp

FIGURA 3.18 — Figuras contendo a curva polar de arrasto total, curva polar de arrasto
sem considerar a viscosidade e curva polar considerando a viscosidade.
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Pode-se observar as derivadas de estabilidade e controle obtidas, bem como os coefici-

entes de arrasto na Tab. 3.2.

TABELA 3.2 — Tabela contendo as derivadas de estabilidade e controle, bem como os
coeficientes de arrasto para a Aeronave Half-Scale, obtidas pelo AVL e interpoladas em
relacao ao angulo de ataque «.

Derivadas AVL (1/rad)

C'D, 0,0257

C'Ly 0,3862

Cmy 0,0287
CDe,  —0,03C% +0,1CT — 0,02C% — 0,3C3 +0,3C% — 0,07C% +0,03C2 + 0,02
CL, —13,1a® + 22,50* +0,30% — 6,1 — 0,6 + 5,6

Cmy, —19910a” + 1319a5 + 2345a° — 80, Ta* — 23, 7a® + 0,502 — 6,4 — 0,9
CYs 266500 — 2416a" — 4047a5 + 319a° — 71a* — 30® — 0,4

Clg —7,2a* 4+ 0,502 4+ 0,202 + 0,1 — 0, 1

Cng 6,8a° — 2,60t + 0,3a% + 0,202 + 0,02a — 0,06

Cy, —14,40* 4 0,40 4+ 0,4a% 4+ 0, 5a — 0,08

Cl, —16,8a* + 1,502 4+ 0,902 +0,1a — 0,7

Cn, 481600 — 73660° — 11060a” + 14600 + 833a° — 90a* — 160°
CL, 337,7a° — 76, 7a* + 3,402 + 1,40 — 8,30 + 6,3

Cmy, —349,5a* + 40,403 + 8,502 — 2,60 — 16,3

CY, 14,50° — 4,9a* 40,0503 — 0,4a% + 0,1a 4+ 0, 1

Cl, —1,20% - 0,1a® + 1,30+ 0,15

Cn, —42.5a0* +2,7a% — 0,502 — 0, 1ac — 0, 08

CY;, —0,140% — 0,020 + 0, 14

Cls, —4,20* 4+ 0,202 + 0,602 + 0,050 — 0,6

Cng, —1145a" + 99, 6% + 155, 7a® — 11, 6a* — 20> + 0, 1a? — 0, 2ac — 0, 06

CY;, 0,39a2 + 0,016a — 0,39
Cls, 0,07a2 + 0,01la — 0, 08

Cns, —0,1a® — 0,01l + 0,11
CLs, 0,670 — 0,050 + 0,61
Cms, 1,570% 4+ 0,07a — 1,81

Dada a ampla variagao dos valores das derivadas aerodinamicas e tendo em vista
as diversas simplificagoes adotadas no método de vortice lattice, foi decidido considerar o
ensaio em voo virtual realizado por (SILVA, 2017) no simulador de voo X-Plane, baseando-
se também num processo iterativo por tentativa e erro na escolha dos valores de o que
pudessem trazer os melhores resultados na simulacao, buscando uma solugao intermediaria

entre os métodos de modelagem do simulador de voo X-Plane e do método de voértice
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lattice. Desta forma, foram escolhidos os valores de o = —3° para as derivadas latero-
direcionais e de o« = 10° para as derivadas longitudinais, com o objetivo de aumentar a

confiabilidade do projeto do sistema de controle da aeronave.

Por fim, comparou-se as derivadas de estabilidade longitudinais obtidas pelo AVL com
os resultados obtidos por meio do DATCOM, elaborado por (SILVA, 2017). Cabe salientar
que o software DATCOM nao apresenta a entrada geométrica para cauda em V, tendo sido
adotado um sistema equivalente de caudas vertical e horizontal por (SILVA, 2017), com a
mesma area molhada da cauda em V. Isto de fato pode prejudicar a comparagao entre os
dois métodos, sobretudo em relacao as derivadas de estabilidade latero-direcionais. Foram
comparadas somente as derivadas longitudinais, visto que nao foram obtidas as derivadas

latero-direcionais em (SILVA, 2017).

TABELA 3.3 — Tabela contendo a comparagao entre as derivadas aerodinamicas obtidas
por meio do AVL e pelo DATCOM (SILVA, 2017). Desvios em relagdo a (SILVA, 2017).
Unidades em radianos.

Parametros ~ AVL ~ DATCOM (SILVA, 2017) Desvio [%]

CLy 0,3862 0,334 15,63
CL, 5,29 5,75 -8
CL, 4,97 - -
CLs. 0,58 - -
CDy 0,0257 0,0299 -14,04
Cmyg 0,0287 0,062 -53,7
Cm, _16,57 5,15 2917
Cmg -1,91 -2,03 5,91
Cmyg - -1,417 -
Cms, 1,75 1,23 4227
CY;  -04331 - ]
cy, -0,1037 ] ]
CY, 0,1288 - -
CY;, 0,1397 ] _
CY;  -0,3984 - ]
Clg -0,0839 - -
Ci, -0,6677 - -
Cl, 0,0797 - -
Cls, -0,6257 - -
Cls, 10,0827 ] ]
Cngs 0,0571 ] ]

Cn, 0,01 - -
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TABELA 3.3 — Tabela contendo a comparacao entre as derivadas aerodinamicas obtidas
por meio do AVL e pelo DATCOM (SILVA, 2017). Desvios em relagao a (SILVA, 2017).

Unidades em radianos.

Parametros ~ AVL ~ DATCOM (SILVA, 2017) Desvio [%]

Cn, -0,0673 - -
Cns,  -0,0548 _ _
Chns, 0,1092 - -

Foi observada uma boa aproximacao entre os resultados de Cp,, Cr,., Cp, € Cp.
No entanto, os valores de Cp,,, Cp, € Cppys. tiveram desvios de 53,7%, 221,7% e 42,27%,
respectivamente. Cabe salientar que (SILVA, 2017) obteve o valor de C,,, no DATCOM,
o qual nao foi obtido pelo AVL, o que pode ter prejudicado a comparacao, além do fato

de DATCOM nao permitir um modelo com cauda em V, configuracao muito comum em

RPAs.



4 O modelo matematico da aeronave

Na deducao das equagoes de movimento da aeronave foram adotadas as seguintes
hipéteses simplificadoras:

e A aeronave é considerada rigida.

e Nao ha variacao de massa ou da distribuicao de massa da aeronave.

A origem dos eixos do corpo é coincidente com o CG (Centro de Gravidade) da

aeronave.

A Terra é considerada um referencial inercial, ou seja, as leis de Newton podem ser

aplicadas.

A gravidade é uniforme e normal ao plano tangente.
Neste Trabalho, foram adotados os sistemas de coordenadas, matrizes de transforma-

¢ao e equagoes de movimento de (GUIMARAES NETO, 2019). O modelo propulsivo adotado
foi obtido em (SILVA, 2017).

4.1 Modelo Aerodinamico

Com as derivadas de estabilidade e controle obtidas, calcula-se as forcas e momentos

aerodinamicos.

4.1.1 Calculo das forcas aerodinamicas

O =Cpy + Croa+Cy, (%) +Cy, 6 (4.1)

pb rb
Cy = Cy, 5+ Cy, (W) + Cy, (W) + Cy;, 0 + Cy;, 0r (4.2)



CAPITULO 4. O MODELO MATEMATICO DA AERONAVE 54

Cp = —0,03382C.% 4+ 0,1184C;" — 0,01715C.° — 0, 2748C°+
+0,285C.* —0,07247C* +0,02957C% — 0,009601CL + 0, 029875 (4.3)

L =3gscy (4.4)
Y = gSCy (4.5)
D = GSCp (4.6)

4.1.2 Calculo dos momentos aerodinamicos

pb rb
C = Clﬁﬂ +C, (W) +C, (W) + Cl(;aéa + 0557.570 (4.7)
_ a

Chp = Cny + Coct+ Co, (zv) + Cly 0. (4.8)
Co=Cop+Cn (22) 1o (P2 w0 60406 (4.9)

n — nﬁ Np 2v Ty 2V Ngg, ~a ne,~r .
=q5C; (4.10)
m = gSCy, (4.11)
n = qSC, (4.12)

pv2

5 -

Onde g =

N |

4.2 Modelo propulsivo

Segundo (SILVA, 2017), a RPA Half-Scale possui motor a combustao interna (ciclo Otto
de 2 tempos), montado na parte traseira do airframe, também conhecido como configu-
ragao pusher. Foi considerado por (SILVA, 2017) que a manete de poténcia é diretamente

proporcional a poténcia desenvolvida no eixo do motor e que a poténcia do eixo é trans-



CAPITULO 4. O MODELO MATEMATICO DA AERONAVE 55

ferida em sua totalidade para a hélice, que por sua vez possui uma eficiéncia igual a 75%,
sendo considerado um modelo simplificado para calculo da for¢a de propulsao através da

aproximacao por uma funcao de primeiro grau, conforme a Eq. 4.13.

drT
T=(Ts+Vr— |6 4.13
( 5+ Vr dV) T (4.13)
Onde Tg = 142,2 N é o empuxo estatico, com altitude no nivel do mar e velocidade
nula e % = —VL = —4,4786 N- é a taxa de decréscimo do empuxo em funcao da
Tmax m/s
velocidade.

Cabe salientar que, segundo (STLVA, 2017), os parametros de empuxo estatico e de-
créscimo de empuxo em funcao da velocidade foram estimados a partir da velocidade
maxima estimada, ou seja, nao foram realizados ensaios especificos para obtencao destes

parametros.

4.3 Sistemas de coordenadas

4.3.1 Sistemas de coordenadas terrestre fixo £, , .

e Origem em um ponto fixo da Terra.

e 2. = z;, ouseja, o eixo da vertical local possui a mesma diregao e sentido da gravidade

local.

e r. = x; e Y. = y; estao contidos no plano tangente horizontal, com z. no sentido
e diregao do norte e y. no sentido leste, constituindo o sistema NED (North-East-

Down).
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26

>
Elemento de massa _ l l l l l g
dm=pdV >

Plano tangente

FIGURA 4.1 — Fonte: Ilustragdo do sistema de coordenadas terrestre fixo. Fonte: (GUI-

MARAES NETO, 2019).

4.3.2 Sistema de coordenadas do corpo C,,,,,

e Origem no centro de massa da aeronave.

e Como a gravidade local é uniforme, o centro de massa é coincidente com o CG da

aeronave.

e Eixo x;: Paralelo a linha de referéncia da fuselagem e orientado do CG para o nariz

da aeronave.

e Eixo z,: E perpendicular ao eixo x; e orientado para o ventre da aeronave.

e Eixo y,: Aponta no sentido da semi-asa direita.



CAPITULO 4. O MODELO MATEMATICO DA AERONAVE 57

FIGURA 4.2 — Fonte: Iustracao do sistema de coordenadas do corpo. Fonte: (GUIMA-
RAES NETO, 2019).

4.3.3 Sistema de coordenadas terrestre movel C'z,y,z,

e Possui os eixos paralelos ao sistema de coordenadas terrestre fixo

e A origem coincide com a do sistema de coordenadas do corpo, ou seja, no CG da

aeronave.

Plano tangente

FIGURA 4.3 — Fonte: Ilustracao do sistema de coordenadas terrestre movel. Fonte:
(GUIMARAES NETO, 2019).
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4.3.4 Sistema de coordenadas aerodinamico C'x,y,z,

e A sua origem coincide com a do sistena de coordenadas do corpo.

e Eixo z,: Coincide com a direcao e sentido da velocidade da aeronave em relacao ao

ar.

e Eixo z,: Esta contido no plano x,z, do sistema do corpo, sendo perpendicular a x,

e apontando para o ventre da aeronave.

e Eixo y,: Completa o sistema de coordenadas pela regra da mao direita (z,y,24)

4.3.5 Sistema de coordenadas propulsivo Px,y,z,

e Eixo z,: Coincide em direcao e sentido com o vetor da for¢a de empuxo do motor.

e Fixo z,: Esta contido no plano paralelo a z2;, do sistema do corpo, sendo perpen-

dicular a z, e apontando para o ventre do motor.

e Eixo y,: Completa o sistema de coordenadas pela regra da mao direita (z,y,2,).

4.3.6 Sistema de coordenadas da trajetoria C'x;y;2;

e Origem coincidente com a do sistema de coordenadas do corpo.
e Eixo x;: Coincide em direcao e sentido com a velocidade inercial da aeronave.

e Eixo z;: Esta contido no plano de simetria da aeronave, apontando para fora do

ventre da aeronave.

e Eixo y;: Completa o sistema de coordenadas pela regra da mao direita (z;y,2;).

4.4 Matrizes de transformacao

A orientacao de um sistema de coordenadas de eixos cartesianos com respeito a outro
pode ser descrito por trés rotacoes sucessivas e os angulos destas rotacoes sao denominados

angulos de Euler.
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4.4.1 Sistema terrestre movel para o Sistema do Corpo

Cho = CpCyCy =

cos 6 cos cos fsiny —sinf
= |sin¢sinfcosy —cos¢siny  cospcosyy + singpsinfsiny  sin ¢ cosd (4.14)
cos gsinf cosy + sinpsiny —sin ¢ cosy + cosgsinfsiny cos ¢ cos b

4.4.2 Sistema da trajetoria para o sistema terrestre movel

Cypr = CL,C,Cx =
cosycos X cosysin X —sinvy
= |sinpsinycos X —cospusin X cosjpcos X +sinpsinysin X sinpcosy| (4.15)

cos pusinycos X +sinusin X  —sinpcos X 4 cos pusinysin X' cos jt cosy

4.4.3 Sistema aerodinamico para o sistema do corpo

De acordo com (STEVENS; LEWIS, 2003), somente sdo necessarios a mudanga de dois
angulos relativos ao sistema aerodinamico, tendo em vista que no escoamento uniforme,
as forcas e momentos aerodinamicos nao se modificam mediante a reorientacao do corpo

em torno da velocidade de escoamento nao perturbado.
cosacosfS —cosasinff —sina

Crjo = CoC_p = sin 3 cos 3 0 (4.16)

sinacosf —sinasinf cosa

4.4.4 Sistema propulsivo para o sistema do corpo

Neste Trabalho, considerou-se que o sistema propulsivo coincide com o do corpo.

4.5 Equacoes de movimento da aeronave

As equacoes de movimento da aeronave podem ser deduzidas com base na 2% Lei de

Newton e equacoes cineméticas.
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4.5.1 Forca resultante no sistema do corpo

Conhecidas os forcas aerodinamicas, propulsivas e o peso da aeronave, obtém-se as
equagoes diferenciais das velocidades do movimento linear a partir da Equacao da quan-

tidade de movimento.

m% + mc‘jb% = Z Fe:rt,B = Faero,b + FpT‘Op,b + mgb =

- 1 - o
Vi=—>  Fenp— @i (4.17)
Dados:
-D
ﬁaera,b = C'b/a, -Y (418)
—L
np T, n, |1pcosty,cosT,
ﬁprop b Z Coyp | 0] = Z T, cos i, sin 7, (4.19)
p=1 0 p=1 =T, sin ¢,
—mgsin 6
mgy = mChy = | mgsin ¢ cos (4.20)

mg cos ¢ cos 0

Foeros Forops —gsinf
Z Fostv = | Facrow | + | Fpropy | + | gsin ¢ cosd (4.21)
Foero Forop.: g cos ¢ cos 6
0 —r gq U quw — T
V= |r 0 -l |v| = |—pw+ru (4.22)
—q¢ p 0] w pUv — qu

Obtém-se as 3 equagdes abaixo:
) 1 1 .
U= —Foerow + —Fprops — gsinfd — qu + rv (4.23)
m m
1 1
V= EFaem’y + EFPT"MJ + gsingcosf + pw — ru (4.24)

1 1
W= —Feror + —Fprop + gcospcost — pv+ qu (4.25)
m m
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4.5.2 Momento resultante no sistema do corpo

Conhecidos os momentos aerodinamicos e propulsivos da aeronave, obtém-se as equa-
coes diferenciais das velocidades angulares a partir da Equacao da quantidade de movi-

mento angular.

JC,b(fvb + (DbJC,bOJI‘) = Maero,C,b + Mprop,C,b =

i W ~ — iy —1 W, ~ —
Jopdy = E Mezt,cp — WpJepwy = Wy = Jo, ( E Megt,cp — waC,bwb) =

p L Mprop,C,a}
q :JE,}) M| + | Mpyropcy | — @uJopis (4.26)
T N Mprop,C’,z
Dados:
L
Maerqab =M (427)
N

. . . ~ — . T.
O momento propulsivo no sistema do corpo com ponto de aplicagao em 7, , = [T}, Yp 2p)

m | 0 =2z, w, | [Tpcosi,cos,
Mprop,C,b = Z Zp 0 —z,| |T,cost,sinT, (4.28)
P=ll—y, x, 0 || —T,sing,
0 —r q|
w=|r 0 —p (4.29)
—¢ p 0
Jep=1 0 L, O (4.30)
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4.5.3 Cinematica de rotacao

Como v, 6 e ¢ sao componentes nao ortogonais de wj, sao realizadas as rotagoes

necessarias para expressa-las no sistema do corpo.

p ¢ 0 0 1 0 —sing | [é
@=|q| = |0 +Cs 0] +CsCo |0 = |0 cos¢ singcosd| |6 (4.31)
r 0 0 @/) 0 —sing cospcosf| |
¢ 1 singtanf cos¢tand | |p
0l =10 cos ¢ —sing q (4.32)

Y 0 —sin/cos@ cos¢/cosf| |r

4.5.4 Cinematica de translacao

Obtém-se as velocidades de translagao inerciais a partir de uma mudanca de coorde-

nadas das velocidades do sistema do corpo para o sistema de coordenadas terrestre mével.

Xz
V= |y (4.33)
3
Uu Xz
Vi=|v| =CyVi=Cy ]| = (4.34)
w z
xZ u
gl =Cyp | v (4.35)
z w

Com isso, sao obtidas 12 equacoes nao lineares e acopladas do movimento completo

da aeronave.
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V:uu+v®+ww (4.36)
. V.
. uw — wu
. Vo — oV
A 4.38
Ve (438)
p L Mprop,C,m
q| =Jop | [ M|+ | Myropcy | — DoJops (4.39)
r N Mprop,C’,z
& =ucos @ cosy + v(sin ¢ sin 6 cos ) — cos ¢ sin )+
+ w(cos ¢ sin # cos 1 + sin ¢ sin ) (4.40)
Y =u cos 0 sin ¢ + v(cos ¢ cos Y + sin ¢ sin O sin )+
+ w(—sin ¢ cos Y + cos ¢ sin O sin ) 4.41)
h =usinf — vsin ¢ cos § — w cos ¢ cos f 4.42)
g'b 1 singtanf cos¢gtan® | |p
0|l =10  cos¢ —siné q (4.43)

¥ 0 —sin/cos@ cos¢/cosf| |r



5 Linearizacao e trim da aeronave

5.1 Calculo de equilibrio

Foi considerado o calculo de equilibrio da aeronave em voo reto e nivelado, fixando a
altitude h = 1000 ft e sua velocidade V =50 kt, conforme a Eq.5.1.

1% 0
& 0
g 0
0 0
h 0
T Teq
3= 1 (5.1)
b 0
P 0
7 0
¥ 0
K2 | Yeq |

5.2 Linearizacao
Com a finalidade de avaliar a estabilidade dinamica da aeronave em uma condicao de

voo, utilizou-se o procedimento de linearizacao das equagoes em torno de uma posicao de

equilibrio. Este procedimento ¢é valido para pequenas perturbagoes.

X = f(X,0) = AX = AAX + BAU (5.2)

T

AX = [Av Aa Ag A0 Ah Az A Aé Ap Ar AY Ay (5.3)
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T
AU = [A(ST AS, AS, Aér]

(5.4)

A linearizagao é obtida a partir da matriz jacobiana, formada pelas derivadas parciais

de primeira ordem de uma funcao vetorial.

ofv afv
oV dy
€q €q
Ajaxi2 = : : (5.5)
ofy fy
oV eq oy eq
ofv ofv
208 eq 06y eq
Blgx4 - : : (56)
Ofy Ofy
9o eq 00y eq

Os valores obtidos através da matriz jacobiana A representam o comportamento di-
namico da aeronave. Em aeronaves convencionais, ha 12 autovalores associados, dos
quais aqueles correspondentes aos estados x, y e ¥ sao nulos, nao afetando a dinamica
da aeronave. Neste Trabalho as matrizes A e B serao desacopladas entre as dinamicas

longitudinais e latero-direcionais.

5.3 Modos dinamicos longitudinais

A dinamica longitudinal possui 2 modos dinamicos, os quais podem ser representados

pelos autovalores presentes na Fig. 5.1, sao eles os modos de fugoide e de periodo curto.

Short Period

Phugoid

i

L S
X
%

FIGURA 5.1 — Tlustracao do lugar geométrico dos polos referentes a dinamica longitudinal.
Fonte: (DRELA, 2014).
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5.3.1 Modo fugoide

O modo fugoide possui uma resposta lenta e pouco amortecida, sendo relacionado as
trocas de energia potencial e cinética. E representado por um par complexo conjugado de

autovalores préoximo da origem do plano complexo, associado aos estados h, V e 6.

FIGURA 5.2 — Tlustragdo do modo fugoide. Fonte: (DRELA, 2014).

5.3.2 Modo de periodo curto

O modo de periodo curto apresenta uma resposta rapida, com alto amortecimento. E
representado por um par complexo conjugado afastado da origem, associado aos estados

do angulo de ataque « e da taxa de arfagem gq.

- J‘\%f ‘J/

xb |

FIGURA 5.3 — Ilustracao do modo de periodo curto. Fonte: (DRELA, 2014).

5.4 Modos dinamicos latero-direcionais

A dinamica latero-direcional possui 3 modos dinamicos, nos quais seus respectivos
autovalores podem ser identificados de acordo com a Fig. 5.4. Sao os modos dutch roll,

rolamento puro e espiral.

FIGURA 5.4 — Ilustracao do lugar geométrico dos polos referentes a dinamica latero-
direcional. Fonte: (DRELA, 2014).



CAPITULO 5. LINEARIZACAO E TRIM DA AERONAVE 67

5.4.1 Modo de rolamento puro

O modo de rolamento puro possui uma resposta rapida de rolamento quando a aeronave
é sujeita a uma perturbacao devido a um comando de aileron, por exemplo. Esta associado

aos estados de angulo e taxa de rolamento (¢ e p, respectivamente).

yb

FIGURA 5.5 — Ilustragdo do modo de rolamento puro. Fonte: (DRELA, 2014).

5.4.2 Modo Dutch Roll

De acordo com (NELSON, 1998), o modo Dutch Roll, tenderia a ser dominado pelo
angulo de derrapagem [ e pela taxa de guinada r, porém devido a influéncia das derivadas
aerodinamicas Cj,, Cj, e Cy,, e do momento de inércia I, ocorre um acoplamento entre o
movimento de rolamento e guinada, o que faz com que ele se associe também aos estados
de taxa de rolamento p e angulo de rolamento ¢. Logo, neste modo, hé a participacao de

todos os estados latero-direcionais.

HV%@ %

FIGURA 5.6 — Ilustragdo do modo dutch roll. Fonte: (DRELA, 2014).

5.4.3 Modo espiral

De acordo com (NELSON, 1998), o modo espiral estd associado a mudangas nos estados
®, ¥ e 3, sendo este tltimo o que apresenta menor participagao. De acordo com (DRELA,
2014), na maioria das aeronaves, possui uma leve instabilidade que pode ser controlada

pelo piloto.
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FIGURA 5.7 — Tlustracao do modo espiral. Fonte: (DRELA, 2014).

5.5 Trim da aeronave

Considerando o modelo mateméatico adotado e os dados geométricos, aerodinamicos
e propulsivos da aeronave, implementou-se um programa no software MATLAB(C), con-

tendo o sistema de equacgoes diferenciais do movimento da aeronave.

Com o uso da fungdo ode45 do MATLAB(C), o sistema de equagdes do movimento
foi resolvido, a partir dos valores fixos de velocidade V' = 54 kt e h = 1000 ft, relativos
ao cruzeiro da aeronave. Obteve-se assim as condigdes de equilibrio (trim) da aeronave,

conforme a Tab. 5.1.

TABELA 5.1 — Valores das variaveis de estado e controle na condi¢ao de equilibrio da
aeronave.

Equilibrio da aeronave

Estados longitudinais V [kt] «[deg] ¢ [deg/s] 0 [deg]  h[ft] x [m]
54 0,39 0 0,39 1000 0
Estados latero-direcionais | § [deg] ¢ [deg] p [deg/s|] r [deg/s] 1 [deg] y [m]
0 0 0 0 0 0
Controle or (%] Ocldeg] 64 [deg] O, [deg]
60,34  0,5125 0 0

Para esta condicao de equilibrio, realizou-se a linearizacao com a consideracao de pe-
quenas perturbacoes, obtendo-se os valores das varidveis de estado e controle longitudinais

e latero-direcionais.
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5.6 Dinamica Longitudinal

5.6.1 Linearizacao

Obteve-se as matrizes A,y € Biong @ partir da linearizacao em torno da condigao de

equilibrio da aeronave.

AV AV
Ao Ao
Aq Aq e
= A, + By, 5.7
Ab “ng | Af fong 561 (5.7)
Ah Ah
_Ax_ _A:c_
[0,2319  0,1245 —0,0002 —0,1712 0,0001 0]
—1,4540 —4,3984 0,9815 0 0,002 0
0 —5,7858 —0,2264 0 0 0
Along (58)
0 0 1 0 0 0
0 —0, 4847 0 0, 4847 0 0
1 0 0 0 0 0]
[ 1,6980 —0,0051]
—0,0237 —0,4768
0 —5.3279
Bione = ’ 5.9
long 0 0 ( )
0 0
- 0 O -

Obteve-se os autovalores da matriz A;,,,, associados aos modos dinamicos longitudinais,
observando que os autovalores apresentaram os mesmos valores dos obtidos através da
matriz A, o que evidencia a possibilidade deste desacoplamento. Verificou-se a estabilidade
longitudinal, visto que todos os autovalores apresentaram parte real negativa, conforme
observado nas Tab. 5.2 e 5.8.

TABELA 5.2 — Autovalores associados ao modos dinamicos longitudinais em malha
aberta.

Dinamica Longitudinal

Autovalores Modo dinamico associado Amortecimento ( Frequéncia natural w, [rad/s]
-2,38+1,28] Periodo Curto 0,882 2,70
-0,0444-0,442j Fugoide 0,0989 0,445
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1.5 T T T T
P ® Periodo Curto
1 ® Fugoide
n e b i
[ ] X
0.5 + e
= 0
= - R J
&
-0.5 + o
1Lk i
[ J
15 I I I I
-2.5 -2 -1.5 -1 -0.5 0

Re(\)

FIGURA 5.8 — Autovalores da matriz A;.,, em malha aberta, contendo seus modos dina-
micos associados.

Na Fig. 5.9, foram comparados o modelo linear e nao linear, com o comando de doublet
no profundor de 16 a -16 graus. Nota-se que as varidveis de estado do modelo linearizado

se comportaram de forma razoavelmente semelhante as do modelo nao linear.



CAPITULO 5. LINEARIZACAO E TRIM DA AERONAVE 71

7 Non Linear
= i
R Linear
~
<
) |
60 70
— ' | Non Linear
?JD Linear
=
3 i
<
1 -
60 70
) ' - Non Linear
~ .
o0 - Linear
)
=
=] -
4 | ]
60 70
— 10 I I i Non Linear
8)0 0 —_——— Linear
=
— 10 B
2 -20 .
-30 . . -
50 60 70
200 T T T T T T N
Non Linear
= Linear
=
<
20
'?D‘ T T T T T T Aée
% - - = A,
— 0
QO
S
q
220 1 1 1 1 1 1
0 10 20 30 40 50 60 70

FIGURA 5.9 — Simulagao das variaveis de estado e controle longitudinais, submetidas a
um comando no profundor do tipo doublet de 16 a -16 graus.
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5.7 Dinamica Latero-direcional

5.7.1 Linearizacao

Obteve-se as matrizes A;,; e By, referentes as variaveis de estado e controle latero-
direcionais e os autovalores associados a matriz A;,;, observando que estes apresentaram os
mesmos valores dos obtidos através da matriz A, que contém os movimentos longitudinais

e latero-direcionais, o que evidencia que esta aproximacao ¢ razoavel também neste caso.

5] ™
Ag¢ Ag¢
Ap Ap 0
D = A + By, 5.10
Ar lat Ar lat 57«] ( )
Ay Ay
Ay Ay
(0,332 0,353 0,0114 —1,006 0 0
0 0 1 000681 0 0
—3.28 0 1,41 0,168 0 0
A= | 7 (5.11)
21,3 0 0,197 —1,36 0 0
0 0 0 1 0 0
0,485 —0,00330 0 0 0,485 0
(0,115 0,329 ]
0 0
245 —3.92
Bl = ’ ’ (5.12)
90,5 40,7
0 0

Obteve-se os autovalores associados aos modos latero-direcionais com parte real nega-

tiva, ou seja, estaveis.

TABELA 5.3 — Autovalores associados ao modos dinamicos latero-direcionais.

Dinamica Latero-direcional

Autovalores Modo dindmico associado Amortecimento ( Frequéncia natural w,, [rad/s]
-0,50144,55] Dutch roll 0,109 4,58
-1,43 Rolamento puro 1 1,43
-0,00784 Espiral 1 0,00784
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Na Fig. 5.10, pode-se verificar a comparagao entre o modelo nao linear e linear. Nota-
se que as variaveis 3, p e r apresentaram comportamento similar, porém as variaveis ¢ e,
sobretudo, 1, apresentaram desvios consideraveis apds 5 segundos. Tendo em vista essas
discrepancias, o projeto, apesar de elaborado com base no modelo linear, foi posterior-

mente testado no nao linear.

20| i -
. Non Linear
%o Linear
=
0 e
@
<
290 I I I I I I I I I
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
t [s]
60 T T T T T T T T T -
- Non Linear
%o 40 Linear .
=
<
20+ —
<
0 I I I I 1 ! ! !
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
t [s]
100 T T T T T T T T T
o Non Linear
=% Linear
)
= 0
IS8
<
100 I I I I I I I I I
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
t [s]
100 T T T T T T T T T
o Non Linear
% 50F Linear N
)
.
« 0
<
50k ! ! I I I I I I I -
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
t [s]
T T T T T T T T L ——

Non Linear
Linear

45 50

FIGURA 5.10 — Simulacao das variaveis de estado latero-direcionais, submetidas a co-
mandos do tipo doublet de aileron de -5 a 5 graus e leme de 2 a -2 graus.
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FIGURA 5.11 — Simulagao das variaveis de controle latero-direcionais, submetidas a co-
mandos do tipo doublet de aileron de -5 a 5 graus e leme de 2 a -2 graus.

Na Fig. 5.12, pode-se visualizar as posicoes dos autovalores da dinamica latero-

direcional.
5 T T
® Dutch Roll L4
® Rolamento puro
® Espiral
® vy
P
= 0 C
= - ®
g
~
(
5 I |
-1.5 -1 -0.5 0

Re())

FIGURA 5.12 — Autovalores da matriz A;,; em malha aberta, contendo seus modos dina-
micos associados.



6 Sistemas de aumento de estabilidade

6.1 Qualidades de voo

O SAS atua de forma a melhorar as qualidades de voo (handling qualities), mas ainda
assim mantendo a aeronave sob o comando do piloto. Desta forma, o sistema melhora as
qualidades de voo, atuando diretamente nas superficies de controle, nao tendo sua ac¢ao

percebida no cockpit da aeronave.

Neste Trabalho, serd adotada a norma MIL-F-8785C como referéncia para a anélise das
qualidades de voo. Apesar nao ser uma norma vigente, é considerada uma boa referéncia,
sendo utilizada por diversos autores consagrados na tematica de controle de aeronaves,
tais como (NELSON, 1998) e (STEVENS; LEWIS, 2003). Através das Tab. 6.1, 6.2 e 6.3,
pode-se verificar a classificacao de aeronaves, categorias de fase e niveis de voo adotados
pela norma. Neste Trabalho, a aeronave foi considerada como de Classe I, por possuir um
peso de decolagem de cerca de 15 kg e de Categoria B, pelo fato de o projeto ser referente
a condicao de cruzeiro. Foi considerada a meta de nivel 1 de voo, para que nao houvesse

esforgo do piloto.

TABELA 6.1 — Classificagao de aeronaves, de acordo com a norma MIL-F-8785C.

Classificagao de aeronaves

Aeronaves leves e de pequeno porte, como por exemplo,

Classe 1 aeronaves utilitarias, treinadores primarios e de observagao.

Classe 11 Peso médio, com manobrabilidade média-baixa, como por exemplo,
e pequenos avioes de transporte ou bombardeiros taticos.

Classe 11 Grande, pesado, om manobrabilidade média-baixa, como por exemplo,

avides de transporte pesados e bombardeiros.

Classe IV Aeronave altamente manobrével, como por exemplo, avides de caga e de reconhecimento tatico.
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TABELA 6.2 — Categorias de fases de voo, segundo a norma MIL-F-8785C.

Categorias de fases de voo

Voo nao terminal que requer manobras rapidas e precisas de rastreamento
Categoria A ou controle da trajetoria de voo, tais como

combate ar-ar, ataque ao solo, reconhecimento e busca submarina.

Voo nao terminal com manobra gradual e sem precisao de rastreamento,
Categoria B tais como voo em subida, cruzeiro, espera e reabastecimento

em voo e descida (normal e de emergéncia.)

Cat o O Voo Terminal, que requer manobra gradual e geralmente necessita de um controle preciso
ategoria
de trajetéria de voo, tais como decolagem (normal e catapulta), aproximagao e aterrissagem.

TABELA 6.3 — Niveis de voo, segundo a norma MIL-F-8785C.

Niveis de voo

Level 1 Qualidades de voo claramente adequadas a missao de fase da voo

Qualidades de voo adequadas para acompanhar a missao da fase de voo,
Level 2 porém com um aumento de esforgo do piloto e/ou com perda

na efetividade da missao.

Qualidade de voo na qual a aeronave pode ser controlada com seguranga, porém, com esforco

Lovel 3 excessivo do piloto e/ou é inadequada para cumprir a missao com efetividade.

eve
Fases de voo de categoria A podem ser realizadas com segurancga e fases

de voo de categoria B e C podem ser completados.

6.2 Regulador Linear Quadratico com realimentacao de saida

O projeto de um sistema de controle de uma aeronave contém multiplas entradas e
multiplas saidas de estados (MIMO, Multiple Input Multiple Output). O uso de LQR
possui vantagens, como permitir o projeto baseado diretamente no modelo de variaveis
de estados, considerando a andlise no dominio do tempo. Além do mais, é capaz de cal-
cular todos os ganhos 6timos simultaneamente, ao contrario, por exemplo, do fechamento

sucessivo de malhas empregando Lugar Geométrico das Raizes.

De acordo com (STEVENS; LEWIS, 2003), a regulacdo é necessaria para garantir que
as saidas de um sistema retornem a condicao de equilibrio apés uma perturbacao. Isto

implica na estabilidade da malha fechada do sistema.

O método de LQR ¢ baseado em um projeto no dominio do tempo,no qual uma funcao
de custo quadratica é minimizada. Além da estabilidade, deve-se garantir amortecimento e
frequéncia natural satisfatérios. Desta forma, segundo (STEVENS; LEWIS, 2003), o método
heuristico proveniente do controle classico é substituido pela decisao de engenharia na

escolha dos pesos do critério de desempenho.
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Devido a um conjunto limitado de saidas mensuraveis em uma aeronave, nao é pratica
comum realizar a realimentagao completa de estados. Portanto neste Trabalho, foi utili-
zada a técnica de realimentacao de saida de desempenho. Como se trata de um sistema
modificado em relagao as técnicas consagradas, foi adotado um critério de desempenho

adequado, o PI (Performance Indez), o qual deve ser minimizado.

Em torno da posicao de equilibrio, pode-se aplicar as equagoes de estado invariantes

com o tempo (LTI, Linear Time-Invariant), com realimentacao de saida.

X = f(X,0) (6.1)
&= Ax + Bu (6.2)
r=AX =X — X,, (6.3)
w=AU=U-U,, (6.4)
y=AY =Cx (6.5)
u=—-Ky=—-KCx (6.6)

No LQR, a funcao custo a ser minimizada através da realimentacao é aquela mostrada
na Eq. 6.7. Nela, o termo 27 Qz é relacionado & regulacao dos estados, e o termo u? Ru
se relaciona com o consumo de energia e o esfor¢o de controle, que esta sujeito aos limites

fisicos das superficies de controle da aeronave.

J = %/Ooo(xTQx + u” Ru)dt (6.7)

Para a obtencao da solugao 6tima, é necessario que J seja positivo para qualquer x e

u. Logo, a escolha das matrizes () e R possuem algumas restrigoes, tais como:

e A matriz () deve ser positiva semi-definida

e A matriz R deve ser positivo-definida.

Na escolha das matrizes de pesos () e R, deve-se atentar para a solugao de compromisso
do sistema. Desta forma, para um valor maior dos elementos de R com a manutencao dos
valores de (), haverd a penalizacao dos controles, de modo que estes terao um deslocamento
menor do que os estados. Por outro lado, se for utilizada uma matriz () com elementos
maiores em relacao aos de R, a regulacao de estados ocorrera mais rapidamente, as custas

de uma deflexao maior das superficies de controle.
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Para uma realimentacao da forma u = —KCz, o custo pode ser escrito como:
1 oo
J=3 / (z"(Q + CTKTRKC)xdt (6.8)
0

Uma estratégia para converter o problema relacionado a uma integral temporal em uma
solugao algébrica estatica é considerar que existe uma matriz P, constante, simétrica, e

positiva-definida tal que a Eq. 6.9 é satisfeita.

C"Pr) = ~a"(Q + CKTRKC)r (69)

Considerando que a matriz de malha fechada é assintoticamente estavel, aplica-se a

Eq. 6.9 em 6.8.

J = / (27 (Q + C"KTRKC)adt
0

— - [ LuTPoa
2/0 ALY
0

= %x(O)TPx(O) - %W (6.10)

J/
-~

1
2

Assintoticamente estdvel

Para obter a matriz P e consequentemente calcular J, deve-se aplicar £ = A.x, com
A, = (A — BKC), na Eq. 6.9, resultando na Eq. 6.11, conhecida como Equacao de

Lyapunov.

ATP+ PA. +Q+CTKT"RKC =0 (6.11)

Uma vez determinado P através da equagao algébrica, pode-se calcular o indice de
desempenho J, com uma condicao inicial especificada. Como J é um escalar, pode-se

simplificar o seu célculo.

1
J= §x(0)TPa:(O) (6.12)
1
= §tr(PX), com X = x(0)"2(0) (6.13)
Desta forma, o calculo de J com a restricao da Eq. de Lyapunov elimina a necessidade

de integracao ao longo do tempo, entretanto J ainda estd em funcao da condicao inicial.

Considerando e, ; como a i-ésima coluna da matriz identidade I,,, tal que e,; = x(0),
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pode-se simplificar ainda mais o cédlculo de J. Entretanto, neste caso, todas as condigoes

iniciais dos estados terao o mesmo peso.

(6.14)

n,i

1 1 T
J; = §tr(Px(0)x(0) )= étr(Peme )

n n

1 o 1 !
D= 5 L tr(Peniel) = 5tr(P Y ensel) = 50r(P)

i=1 i=1

(6.15)

/

J= %J; OO(JCTQ3c+uTRu)

\

dt

/

\

: : = 56

ATP+PA,+Q+CTKTRKC =0

& ) & )

FIGURA 6.1 — Esquema representativo da equivaléncia de equacoes para a minimizacao
do ganho K. Fonte: Adaptado de (GUIMARAES NETO, 2020).

x=(A-BKC)x = Ax

Neste Trabalho, foi utilizado o algoritmo Simplex de Nelder e Mead para minimizar
a funcdo custo J, disponivel na func¢ao fminsearch do MATLAB(C). Entretanto, nada
impediria de ser utilizado outro método de otimizacao, tal como o uso de algoritmo ge-
nético. Além disso, é necessario que o ganho inicializado seja estabilizante, para que
lim; o ()7 Pz(t) = 0. Este valor inicial de ganho pode ser obtido através do método de
tentativa e erro, algoritmos de minimizacao ou por técnicas de controle classico, como o

fechamento sucessivo de malhas e analise do lugar geométrico das raizes.

Para a regulacdo da saida de desempenho z = Hz, considerou-se Q = HT'QH na Eq.

6.16. Cabe ressaltar matriz () possui menos parametros a serem ajustados do que a Q.

J = 1/ (z7'Qz + v’ Ru)dt
0

: (6.16)

Aplicando a Regra de Bryson (Eq. 6.17 e 6.18), pode-se especificar uma métrica de
desvios maximos aceitaveis das varidveis de estado (z;ps) e controle (u;ps). Cabe salientar
que nao necessariamente estes valores corresponderao aos desvios maximos desejados,
servindo apenas como um parametro de ponderacao relativa entre excursoes de estados e

controle no sistema de malha fechada.
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80
_ ] 1
Q = diag(q:) ,q = 5 (6.17)
“iM
1
R = diag(rj) ,7; = —— (6.18)
Uy

Pode-se reduzir o niimero de variaveis de projeto, anulando alguns elementos da matriz
de ganhos, limitando assim as saidas realimentadas. Isto reduz o custo computacional de

otimizacao, bem como simplifica o problema de gain scheduling.

y

Regra de Bryson:
Obtém-se as

Dadas as matrizes Q, R e de

matrizes é eR

Critério de parada

ganhos K iniciais estabilizantes|

A matriz de ganhos K é fixada

A equagdo de Lyapunov é
resolvida, obtendo-se P,
dados Q, R e K.

A matriz P ¢é utilizada para

1
o calculo do custo | = Etr(P)

Um algoritmo iterativo de
otimizagéo é utilizado para
gerar uma nova matriz de

ganhos K (fminsearch)

Caracteristica;

desejéveis de

controle

FIGURA 6.2 — Diagrama de blocos representando o algoritmo utilizado para elaborar o

regulador linear quadratico (LQR). Fonte: Adaptado de (GUIMARAES NETO, 2020).
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6.3 SAS Longitudinal

No projeto do SAS longitudinal, utilizou-se o esquema da Fig. 6.3, no qual foram
realimentados o angulo de arfagem 6 e a taxa de arfagem ¢. O angulo de arfagem foi
escolhido pois a biblioteca de (BITTAR, 2020), usada para comunicagao entre o SIMULINK
e o X-PLANE, nao possuia o angulo de ataque como variavel de saida do simulador. Além
disso, é uma saida que pode nao ser mensuravel em uma situacao real. A solucao de
engenharia foi realimentar # = v + a, que em voo nivelado e em uma altitude constante
pode ser aproximado pelo angulo de ataque (i.e., 8 &~ «). Em malha fechada, isto afeta o

periodo de fugoide, e por isso foi necessario atengao para nao desestabilizar o sistema.

K,

u(t) 6:9 U Atuador O, Aeronave :

Ko

FIGURA 6.3 — Diagrama de blocos representativo do sistema de aumento de estabilidade
longitudinal projetado no SIMULINK(Q).

Na implementacao do LQR, nao é desejavel a presenca de autovalores sobre a origem
do plano complexo, logo o estado z nao foi utilizado. Além disso, a altitude possui um
autovalor associado muito préximo da origem do plano complexo e em alguns casos, este
pode desestabilizar a malha fechada. Como o sistema de aumento de estabilidade nao
possui o foco na melhoria da qualidade do modo fugoide, este estado foi retirado da
matriz A,. Além disso, levou-se em consideracao a dinamica do atuador, representado

pela funcao de transferéncia e equacao diferencial das Eq. 6.19 e 6.20, respectivamente.
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e - e — Y, 1
Ge(s) P—— 7. = 0,055 (6.19)
.1
Ab, = —(Au, — A6,) (6.20)
V] [-0,2319 0,1245 —0,0002 —0,1712 —0,0051] [V] [0]
& —1,4540 —4,3984 0,9815 —0,0000 —0,4768 | |« 0
il=1 0o 5788 —0224 0  —5327] [¢|+ |0 [u]
0 0 0 1,0000 0 0 0 0
0] | 0 0 0 0 —20,0000] |6.] [20]

(6.21)

Apesar de estar realimentando as saidas dos estados ¢ e 0, utilizou-se os estados « e ¢
no calculo da saida de desempenho, visto que estes estados estao mais relacionados com

o modo de periodo curto.

y
0010 0]
q
i 6.22
y[e] [00010]q (6:22)
Cq -56-
——
A
0100 0]
Gl . (6.23)
dl “loo1o0 o0
N -~ g 0
H, _56_
——

Na escolha dos pesos, aplicou-se a Regra de Bryson, referente aos deslocamentos ma-

ximos desejados nos estados e controles.

Lo 40
da? X ] — [122 N (6.24)

%] (6.25)
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Foi possivel aplicar o ganhos iniciais nulos em ky e k,;, tendo em vista que a matriz
em malha aberta era estavel. Além disso, nao foi necesséario verificar a detectabilidade da
matriz Q).

K= |k, ko) (6.26)

As matrizes de ganhos iniciais estabilizantes K, Q = H'QH, e R foram aplicadas
a Equacgao de Lyapunov, sendo obtidos os valores de P e posteriormente, calculados
os indices de desempenho. Este procedimento foi realizado iterativamente através da
fun¢ao fminsearch do MATLAB(C), com o objetivo de minimizar o indice de desempenho.
Por fim, foram obtidos os ganhos k, = —0.1029 e kg = —0.0382 que retornaram as
caracteristicas desejaveis no sistema em malha fechada. Os valores de ganhos obtidos

correspondem a uma realimentacao negativa.

e
0010 0]|"
w= ~K,Corg = — | -0.1029 ~0.0382] g (6.27)
g Llooo 10
Ku, ~ CV / 9
a _66_
~——
Ty = (Aq — B.K,C,) 4 (6.28)
A
[—0,2319 0,1245 —0,0002 —0,1712 —0,0051]
—1,4540 —4,3984  0,9815 0 —0,4768
A= 0 —5,7858 —0,2264 0 —5,3279 (6.29)
0 0 1 0 0
0 0 2,0585  0,7644  —20 |

Na Tab. 6.4, pode-se observar que o modo do periodo curto se tornou menos amorte-
cido, com um aumento na sua frequéncia natural. J& o modo fugoide teve seu amorteci-

mento aumentado.
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TABELA 6.4 — Autovalores associados ao modos dinamicos longitudinais em malha aberta
e fechada (SAS), contendo caracteristicas de amortecimento e frequéncia natural.

Dinamica Longitudinal com malha aberta

Autovalores Modo dindmico associado Amortecimento ( Frequéncia natural w, [rad/s]
-2,38+1,28j Periodo Curto 0,882 2,70
-0,044+0,442j Fugoide 0,0989 0,445

Dinamica Longitudinal com malha fechada

Autovalores Modo dindmico associado Amortecimento ( Frequéncia natural w, [rad/s]
-2,6+1,58j Periodo Curto 0,855 3,04
-0,116£0,415j Fugoide 0,269 0,431

Pode-se verificar na Fig. 6.4 que os autovalores relativos ao periodo curto e da fugoide
se deslocaram para a esquerda do plano complexo, aumentando assim sua margem de
estabilidade. Neste caso, o modo de periodo curto se modificou mais, conforme previsto
no projeto deste LQR.

2 T T T T T

Open Loop
Closed Loop .

151 ®

1L 4
0.5
z
= L 4
~
-0.5 (XY
1k 4

-1.5 .

-2 L L L L L
-3 -2.5 -2 -1.5 -1 -0.5 0

Re(X)

FIGURA 6.4 — Comparacao entre os autovalores da matriz A;,,, em malha aberta e em
malha fechada.

Conforme observado na Tab. 6.5, pode-se verificar que a aeronave ja atendia aos
critérios de amortecimento dos modos longitudinais previstos no MIL-F-8785C, entretanto,
o modo fugoide apresentava um valor préximo ao amortecimento minimo em malha aberta,

considerando o nivel 1 de qualidade de voo.
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TABELA 6.5 — Tabela contendo os requisitos previstos na norma MIL-F-8785C para o
movimento longitudinal.

Qualidades de voo longitudinais

Nivel 1 Nivel 2 Nivel 3

Modo de fugoide
Amortecimento ( ¢>0,04 (>0 Ty > 55 seg

Modo de periodo curto
Amortecimento (,, (Categorias A e C) 0,35 <(;, < 1,30 0,25 < (s, <2 (5 > 0,15
Amortecimento (,, (Categoria B) 0,3 <(sp <2 0,2<(p<2 (4 >0,15

De acordo com (NELSON, 1998), muitos programas de pesquisa conduzidos pelo go-
verno americano e pela industria da aviacao tentaram quantificar as caracteristicas de
qualidades de voo com a opiniao de pilotos acerca do tema desde a metade do século XX.
A Fig. 6.5 mostra uma relacao entre amortecimento, frequéncia natural do periodo curto
e as qualidades de voo da aeronave previstas em (O’HARA, 1967), com base em pesquisas
de opinioes de pilotos em diversas aeronaves. Tendo como base este critério, a aeronave ja

possuia um nivel satisfatorio, entretanto, optou-se por melhorar ainda mais este aspecto.

6 T T T T T T T T T T T

O  SAS off
5 o SASon

Acceptable

atlsfactmory

1+ Unacceptable s

0 ! ! ! ! N I T B ! !
0.1 0.5 0.7 1.0 2.0 3.0 4.0

Csp

FIGURA 6.5 — Gréfico de (O’'HARA, 1967), considerado neste trabalho como um parametro
no que tange a qualidade de voo. Fonte: Adaptado de (GUIMARAES NETO, 2019).

Apesar do sistema com o SAS desligado ja apresentar estabilidade e possuir boas

qualidades em voo, com o SAS ligado o sistema estabiliza com mais rapidez quando
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perturbado com um comando do tipo doublet de mesma amplitude, conforme as simulagoes
da Fig. 6.6.

10F -
z 10 SAS off |
—— SAS on
-20 | | | |
0 5 10 15 20 25
t [s]
10F T T T T =
_— SAS off
&0 ——SAS on
=
— 0
3
<
-10 | | | |
0 5 10 15 20 25
t [s]
50 T T T T
— SAS off
5 —— SAS on
) —_—
=} 0 —
>
<
_50 | | | |
0 5 10 15 20 25
t [s]
40 T T T T
SAS off
20+ —— SAS on |+

Af [deg]

-20 1 1 1 1

0 5 10 15 20 25
t [s]
100 T T T T
—— SAS off
= —— SAS on
< 0
<
-100 | | | |
0 5 10 15 20 25
t [s]

FIGURA 6.6 — Simulagao das variaveis de estado longitudinais, submetidas a um comando
no profundor do tipo doublet de -16 a 16 graus.

Na Fig. 6.7, pode-se verificar a agao do SAS na superficie de controle do profundor.
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20

AS, (SAS off)
£ 10 — A4, (SAS on) ||
— 0}

S
< 10 -
-20 | | | |
0 5 10 15 20 25
t [s]

FIGURA 6.7 — Simulagao da variavel de controle longitudinal Ad,, submetida a um co-
mando no profundor do tipo doublet de -16 a 16 graus.

6.4 SAS Latero-direcional

Na dinamica latero-direcional, hd um acoplamento entre as dinamicas de guinada e
rolamento. Neste caso, pode ser interessante aplicar o conceito de LQR, tendo em vista que
todos os ganhos podem ser calculados simultaneamente, sem a necessidade do fechamento

sucessivo de malhas.

Na implementacao do LQR, nao é desejavel possuir autovalores sobre a origem do
plano complexo. Logo, os estados ¥ e y nao foram utilizados. Estes estados precisariam
ser realimentados para que seus autovalores tivessem parte real negativa, o que nao é o
objetivo deste regulador. Além da dinamica dos atuadores, foi implementado um filtro de
passa-altas (washout). De acordo com (GUIMARAES NETO, 2019), na inexisténcia deste
filtro, o SAS atuaria no sentido contréario ao comando de pedal de leme pelo piloto em uma
curva coordenada, na qual r # 0 é constante, fazendo com que o piloto tivesse que aplicar
um maior comando de pedal de leme do que com o SAS desligado. Abaixo podem ser
visualizadas as funcoes de transferéncia e as respectivas equacoes diferenciais referentes

aos estados adicionados na matriz aumentada e a equacao de saida referente a r,,.

Culs) = 1 =005 (6.30)
1
T - T — 9 . 1
G, (s) P—— 7, = 0,055 (6.31)
STw

Tw=15s (6.32)



CAPITULO 6. SISTEMAS DE AUMENTO DE ESTABILIDADE 88

A, = %(Aua — Ad,) (6.33)
A6, = %(AUT — AS,) (6.34)
Yy = —%@w +1) (6.35)
Tw = Ty + 7 (6.36)

Na Fig. 6.8, pode-se visualizar um diagrama esquematico do SAS latero-direcional

projetado.

t

ri(t) U, Atuador 5,
é 3 aileron

Aeronave

r
2 (2@ u, Atuador O,
~ leme

Tw Filtro
Washout

K,

FIGURA 6.8 — Diagrama de blocos representativo do sistema de aumento de estabilidade
l4tero-direcional projetado no SIMULINK(©).

Tendo em vista as consideracoes supracitadas, foram obtidas a dinamica e a saida

aumentadas do sistema em malha aberta.
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31 [0,332 0,353 0,012 —1,006 —0,115 0,329 0] [2
) 0 0 1 0,007 0 0 0 ]o
p —3,279 0 —1,412 0,168 —24,506 —3,226 0 | | p
Pl =121,284 0 0,197 —1,356 —20,527 40,753 0 r|+
ba 0 0 0 0 —20 0 0| |6,
or 0 0 0 0 0 —20 0| |4,
EN 0 0 —1 0 0 1] [@w
\.,—/ \ Zr 4\/_/
0 o
0 0
0 0
Auy,
+10 o (6.37)
Au,
20 0
0 20
._0 O_
——
B,
5
¢
p
0010000
Ya = P - r (638)
T 0001001
TV 50’
Ca 5.
_xw_
——
5
3 1000000 ¢
p
0100000
z = ¢ = r (6.39)
p 00010000
r 0001000 5“
I}Tl T
_xw_
N——

Na escolha dos pesos, aplicou-se a Regra de Bryson, referente aos deslocamentos ma-
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ximos desejados nos estados e controles.

1
= 0 0 0 % 0 0 0
1
O 0 Z 0 0| |0 & (1) 0 (6.40)
0 0 g O 0 0 % 0
0 0 0 gz 0 0 0 5
X ]
R |®@E ¥ :[# O] (6.41)
0 1 0 <+
dAs2 | 52

Para o calculo iterativo dos ganhos, foram fixados 2 valores nulos na matriz de ganhos,
com a finalidade de se obter uma estrutura delimitada de malha de controle. Além disso,
foi possivel aplicar o ganhos iniciais nulos k, e k,, visto que a matriz em malha aberta era

estavel e também nao foi necessario verificar a detectabilidade da matriz Q).

k, 0
K = [O kj (6.42)

As matrizes de ganhos iniciais estabilizantes K, Q = HIQH, e R foram aplicadas
a Equacao de Lyapunov, sendo obtidos os valores de P e posteriormente, calculados os
indices de desempenho. Este procedimento foi realizado iterativamente através da fungao
fminsearch do MATLAB(C), com o objetivo de minimizar o indice de desempenho. Por
fim, foram obtidos os ganhos k, = 0,0067 e k, = 0,2067 que retornaram as caracteristicas
desejaveis no sistema em malha fechada. Os valores de ganhos obtidos correspondem a

realimentacao negativa.

o}

¢

0, 0067 0 001 0O0O00 0 b
u=—-K,Cozg=—1|" r (6.43)

0 0,2067] |0 0 0 1 0 O 1 5

K. Ca (;:

——

Za = (Ay — BukaCl) 7 (6.44)
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(10,3320 0,3531 0,0114 —1,0057 —0,1154 0,3291 0 ]
0 0 1 0, 0068 0 0 0
~3,2788 0 —1,4122 10,1683 —24,5056 —3,2262 0
A.= 21,2837 0 0,1971 —1,3559 —20,5267 40,7528 0 (6.45)
0 0  —0,1340 0 —20 0 0
0 0 0 —4,1346 0 20  —4,1346
0 0 0 ~1 0 0 -1

Obteve-se entao os autovalores em malha fechada e seus respectivos amortecimentos e

frequéncias naturais, conforme observado na Tab. 6.6.

TABELA 6.6 — Autovalores associados ao modos dinamicos latero-direcionais com malha
aberta e fechada (SAS), contendo caracteristicas de amortecimento e frequéncia natural.

Dinamica Latero-direcional com malha aberta

Autovalores Modo dindmico associado Amortecimento ( Frequéncia natural w,, [rad/s]

-0,50144,55j Dutch roll 0,109 4,58
-1,43 Rolamento puro 1 1,43
-0,00784 Espiral 1 0,00784

Dinamica Latero-direcional com malha fechada

Autovalores Modo dindmico associado Amortecimento ( Frequéncia natural w,, [rad/s]

-0,846+1,16] Dutch roll 0,59 1,43
-1,58 Rolamento puro 1 1,58
-0,00793 Espiral 1 -0,00793

O modo espiral se apresenta estdavel tanto com malha aberta quanto com malha fe-

chada. Logo, cumpre o requisito da norma MIL-F-8785C para este modo dinamico.

TABELA 6.7 — Requisitos previstos na norma MIL-F-8785C para o modo espiral (minimo
tempo para dobrar a amplitude).

Qualidades de voo latero-direcionais do modo espiral

Classe Categoria Nivel 1 Nivel 2 Nivel 3

[elV A 12 seg 12 seg 4 seg
lelV BeC 20 seg 12 seg 4 seg
IT e IIT Todas 20 seg 12 seg 4 seg

O requisito do modo de rolamento pode ser obtido através da aproximagao de um



CAPITULO 6. SISTEMAS DE AUMENTO DE ESTABILIDADE 92

movimento de rolamento com um grau de liberdade, segundo (NELSON, 1998).

TAp+Ap=0=7=— (6.46)

)\7"0”

Onde 7 é a constante de tempo de rolamento. Pode-se entao calcular as constantes de

tempo de rolamento em malha aberta e fechada.

1
TnonSAS — _TZL?) = 0, 70 S (647)

1
== 4
TSAS —1,58 0,638 (6 8)

Verifica-se que a aeronave ja cumpria o requisito previsto na norma MIL-F-8785C para
o modo de rolamento puro em malha aberta em todas as classes, categorias e niveis de
voo. No entanto, a matriz com malha fechada tornou a constante de tempo menor, o que

¢ desejavel, de acordo com a norma.

TABELA 6.8 — Requisitos previstos na norma MIL-F-8785C para o modo de rolamento
puro (maxima constante 7 de tempo de rolamento).

Qualidades de voo latero-direcionais para o modo de rolamento puro

Classe Categoria Nivel 1 Nivel 2 Nivel 3
lelV A 1,0 seg 1,4 seg 10 seg
ITe Il A 1,4 seg 3 seg 10 seg
Todas B 1,4 seg 3 seg 10 seg
TelV C 1,0 seg 1,4 seg 10 seg
ITe Il C 1,4 seg 3 seg 10 seg

Com a malha fechada, ha um aumento de amortecimento em mais de 5 vezes no modo
de dutch roll. Com relacao a norma MIL-F-8785C, pode-se observar as Tab. 6.9 e 6.10
que em malha aberta, a aeronave nao cumpria o requisito de categoria A, classe I, nivel
1, que requer rapidez na manobra e precisao de rastreamento, tendo como requisito um

amortecimento ¢ > 0,19. Apds o fechamento da malha, esta condicao foi satisfeita.
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TABELA 6.9 — Tabela contendo as caracteristicas de amortecimento e frequéncia natural

no modo de dutch roll.

Caracteristicas do modo dutch roll

C C T Wn Wn
Sem SAS 0,109 0,499 4,58
Com SAS 0,590 0,8437 1,43

TABELA 6.10 — Requisitos previstos na norma MIL-F-8785C para o modo de dutch roll.

Qualidades de voo latero-direcionais para o modo de dutch roll

Nivel Categoria Classe Minimo ( Minimo ( - w,, Minimo w, [rad/s]
1 A TelV 0,19 0,35 1,0
1 A I e I1I 0,19 0,35 0.4
1 B Todas 0,08 0,15 0,4
1 C [ II-Ce IV 0,08 0,15 1,0
1 C ILL e 111 0,08 0,15 0.4
2 Todas Todas 0,02 0,05 0,4
3 Todas Todas 0,02 - 0,4

Pode-se verificar na Fig. 6.9 as superficies de controle atuando quando o SAS é aci-

onado, bem como as respostas dos estados latero-direcionais na Fig. 6.10, quando a

aeronave é submetida a este comando.

5 T T
o Ad, (SAS off)
o0 ——— Ad,, (SAS on)
)
— 0
S
<
-5 \ \ \ \ \ \ \ \ \
5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
t [s]
9 T T ]
. /\ ——— Ad, (SAS off)
e — Ad, (SAS on) ||
=,
-2 1
<
4 -
! ! ! ! ! ! ! ! !
5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
t [s]

FIGURA 6.9 — Simulagao das variaveis de controle latero-direcionais, submetidas a um
comando do tipo doublet de leme de 3 a -3 graus e de -5 a 5 graus de aileron.
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20 T T T T T T T T ]
- —— SAS off
& ——SASon
=)
— 0 D
Naj
<
20 | | | | | | | |
10 15 20 25 30 35 40 45 50
t [s]
T T T T T T T T ]
—_— —— SAS off
& ———SASon|
=
< _
<
1I0 1I5 2I0 2I5 3I0 3I5 4I0 4:5 50
t [s]
100 T T T T T T T T
Ty —— SAS off
=5 90 — SAS on |7
)
=,
0
ISH
<
-50 | | | | | | | | 7
10 15 20 25 30 35 40 45 50
t [s]
100 T T T T T T T T
SAS off
50 —— SAS on |

Ar [deg/s]

/\,\M

FIGURA 6.10 — Simulagao das variaveis de estado latero-direcionais, submetidas a um
comando do tipo doublet de leme de 3 a -3 graus e de -5 a 5 graus de aileron.

Na Fig. 6.11, pode-se verificar que os autovalores com a malha fechada fornecem

caracteristicas de maior estabilidade, tendo em vista que os polos ficaram com parte real

mais negativa do que em malha aberta.
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FIGURA 6.11 — Comparacao entre os autovalores da matriz A;,; em malha aberta e em
malha fechada.



7 Pilotos Automaticos

7.1 Rastreador Linear Quadratico

O rastreador linear quadratico (LQ Tracker, Linear Quadratic Tracker) pode ser re-
presentado pelo esquema da Fig. 7.1, no qual a saida de desempenho H deve rastrear
a referéncia r. Este controlador possui uma estrutura fixa e conhecida, na qual a ma-
lha externa com realimentacao unitaria vai realimentar a saida de desempenho H. Ja a
realimentacao da malha interna possui o objetivo de melhorar a estabilidade dos modos
dinamicos da aeronave, como o periodo curto e dutch roll. Para que o erro de rastreio
e = r — z se torne nulo, em muitos casos é necessario incluir um compensador dinamico

do tipo proporcional integral.

z(t)

UONS e(t) Compensador o(®) L @u(t) Planta x(®)

K

y(£)

FIGURA 7.1 — Esquema representativo de um sistema de rastreamento com a utilizagao
de rastreador linear quadratico.

Na dinamica linearizada, obtém-se os seguintes parametros:
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&= Az + Bu (7.1)
r=Ax (7.2)
u=AU (7.3)
2= Hzx (7.4)
y=Cx (7.5)
e=r—2z (7.6)
u(t) = —ky(t) — Lo(t) (7.7)

Considerando a integral do erro igual a €, a dinamica do compensador proporcional-

integral pode ser obtida através das Eq. 7.8 e 7.9.

—~ A
é= 0 e+ 1 e (7.8)
0 1
[1 = €+ e (7.9)
€ 1 0

Dado que o erro de rastreio é igual a e = r — z = r — Hx e aplicando este resultado na
dinamica do compensador proporcional integral, obtém-se a dinamica de malha aberta e

a saida aumentada, conforme as Eq. 7.10 e 7.11.

{ A 0 B 0
e I P g (7.10)
€ —GH F| |e 0 G
—— e
Aa Zq Ba Ga
C 0 0
Y = S (7.11)
v —JH D] |e€ J
Ya a Ta a

Na malha fechada, com a realimentacao e considerada a saida de desempenho, o sis-

tema aumentado pode ser representado pela Eq. 7.14.

u:—[K L}

——
Kq

v

y] — K,ya (7.12)
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z = [H O} [Z‘] = H,x, (7.13)

——
H,
.Z:a — (Aa - BaKaCa) Tq —+ (Ga — BaKaFa) T (714)
A Be

Dadas as matrizes aumentadas, incluindo o compensador proporcional integral, pode-
se fechar a malha com a realimentacao de saida, obtendo-se uma malha fechada depen-
dente dos estados e da referéncia, como observado na Eq. 7.19. Segundo (STEVENS;
LEWIS, 2003), os critérios adotados para avaliar as qualidades de voo estao relacionados
com entradas do tipo degrau, de modo que se o projeto for bem realizado para este caso,

retornard boas respostas para qualquer outro tipo de entrada.

Ty = Ay, + Bou + G,r (7.15)

Yo = CoZg + Fur (7.16)
z=H,z, (7.17)
u=—-Kuy, = —-K,Cox, — K, F,r (7.18)

./L:a — (Aa - BaKaCa)xa + (Ga — BaKaFa)T (719)

Considerando z, como o valor em regime permanente da variavel de estado x, e o

sistema de malha fechada como assintoticamente estavel:

lim 74(t) = T, = T4, = 0 = Az, + Berg = T, = — A, B.rg

lim (7.20)
Jo = Coiu + Fyrg = (F, — C.AZ Bo)rg (7.21)
z=—H,A'B.rg (7.22)

— Koo = — K, (F, — CoA; " Bero (7.23)
ro—z =19+ H,A,'Berg = (I, + H,A.'B,)rg (7.24)

N
Il

ol
I

Considerando Z, = x — T:
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Ta(t) = wa(t) — 74 (7.25)
Jo(t) = Ya(t) — Yo = Cuy (7.26)
2(t) = 2(t) — 2= Hudy (7.27)
a(t) = ult) — @ = —K,Coiia (7.28)
é(t) =e(t) —e = —Ha7, (7.29)

Substituindo as Equagoes anteriores na Equacao da dinamica aumentada (Eq. 7.15),

conclui-se que a dinamica em malha fechada é dada pela Eq. 7.30.

T = Aciq (7.30)

Se for projetado um sistema de controle que faca com que lim;,, 7,(t) = 0, logo
z4(t) = T, e € — 0 fard com que o erro em regime permanente € tenda a ser igual ao
erro e(t). Entao, se o € for minimizado e o problema de regulacao da variavel de desvio
for resolvido , isto fard com que o erro e(t) se torne o menor possivel e consequentemente,

resolvera o problema de rastreio.

/ \ / Problema de regulagéo para \

Problema de rastreamento para a variavel de desvio }u
- +
z)=z+z :J] ,l:

Problema de minimizac¢édo do

erro de regime permanente €

(& / (& /

FIGURA 7.2 — Diagrama da equivaléncia entre o problema de rastreamento e o de regu-
lagao para a varidvel de desvio. Fonte: Adaptado de (GUIMARAES NETO, 2020).

Com o objetivo de reduzir € e € simultaneamente, é proposta a Eq. 7.31. Dessa forma
o erro € é penalizado e o controle é ponderado por R. Ja o erro de regime permanente
serda ponderado por V', que pode ou nao ser nulo. De acordo com (GUIMARAES NETO,
2020), esta otimizagao é sub-Gtima, visto que a minimiza¢do ndo garante que a soma
de € + € seja minimizada simultaneamente na malha fechada. Porém garante que cada
variavel seja minimizada individualmente, sendo uma técnica muito conhecida por trazer

resultados satisfatérios.

1 [ 1
J=3 / (eTe+ a" Ra)dt + §éTVé (7.31)
0
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Note que a matriz Q = H!H, ji é conhecida, visto que faz parte da estrutura do
sistema de controle. Sabendo que é7¢ = 2,7 Qz,, a Eq. 7.32 é similar & Eq. 7.31. Logo,

SO sera necessario ponderar as matrizes R e V.

1 [~ 1
J=3 / (7.7 Q7, + a" Ra) + §éTVé (7.32)
0
Similarmente ao problema de regulacao por LQR, pode-se transformar o problema de
calculo do indice de desempenho J de uma integral temporal em uma equacao algébrica,
conforme a Eq. 7.33, restrita a uma Equacao de Lyapunov, dada pela Eq.7.34, sendo P

a sua solucao.

1 1
J= §:c~aT(())JD:1;~a(0) + §éTVé (7.33)
ATP+ PA.+Q+C,K'RK,C, =0 (7.34)

Onde Q = H'H,.

O desvio inicial #, pode ser calculado assumindo uma condi¢ao inicial z,(0) = 0, o

que facilita o cédlculo do indice de desempenho para a entrada de um degrau unitario rg.

T4(0) = 24(0) — 7, = —, = A Berg (7.35)

Cc

1 1
J = 57{ BI(AY)'PA;'Berg + §éTVé (7.36)

Como escolha inicial dos ganhos, estes devem ser estabilizantes em malha fechada.
Além disso, deve-se incluir um pequeno ganho na variavel do integrador, para que o
autovalor associado tenha parte real negativa. No caso de um integrador na malha, o erro
de regime é nulo. Logo, o resultado nao varia conforme se altera o peso V', e, portanto, o

julgamento de engenharia ¢ o ajuste do peso R.

Similarmente ao LQR, para qualquer autovalor da matriz @, tal que Re(A(:)) > 0 em
malha aberta, deve-se garantir a detectabilidade de (H,, A,). Para isso, o autovetor v;
associado ao autovalor \; tal que Re(A(i)) > 0 deve obedecer seguinte regra: vl Qu; >
0. Ja no caso de um sistema em estavel em malha aberta, nao é necessario verificar a
detectabilidade. Se a condig¢ao de detectabilidade nao for satisfeita, a matriz P proveniente
da Equacao de Lyapunov sera singular, resultando em ganhos de elementos nulos. Como
a matriz @) nesse caso é igual a Q = HI H,, pode ser necesséario customizar esta matriz,

sem modificar a matriz H,, que é decorrente da estrutura da malha.



CAPITULO 7. PILOTOS AUTOMATICOS 101

No LQR, a escolha de pesos era referenciada por uma condicao inicial unitaria. No caso
do LQ Tracker, a referéncia é um degrau unitario. Pode-se utilizar também a estratégia
de fixar ganhos nulos para delimitar o sistema, reduzindo a quantidade total de varidaveis

de projeto.

Neste Trabalho, foi utilizada a ponderacio temporal, onde o termo t* é incluido no
termo (77Q7,). Dessa forma, ao se adotar um termo ¥, o estado tenderd a ser rastreado
mais rapidamente, porém serda dispendida uma maior energia no controle, o que pode
ser solucionado elevando os pesos na matriz R. Nesse caso, segundo (STEVENS; LEWIS,
2003), nao é necessario verificar a detectabilidade da matriz @), pois a solugao P serd

positivo-definida.

1 [ _ 1
J_E/ Mﬁ@@+#ﬁmm+§£W5 (7.37)
0

Onde Q = HTQH.

De acordo com (STEVENS; LEWIS, 2003), pode-se generalizar para k > 0.

J = %tr(aszkxa) + %GTVe (7.38)

ATPy+ PyAc+Q =0 (7.39)

AP+ PiAc+ Py =0 (7.40)

(7.41)

AP, 4+ P 1 Ac+ Py =0 (7.42)

APy + PLA.+ kP 1 + CTKTRKC =0 (7.43)

Onde:

A.= A, — B,K,C, (7.44)

To = —A'B.rg (7.45)

e= (I, + H,A.'B.)rg (7.46)

Dessa forma, para k > 0, deve-se resolver k£ + 1 equacoes sucessivas de Lyapunov,
se atentando ao fato de a ultima equagao de Lyapunov ter comportamento diferente das

anteriores.
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v

Dadas as matrizes R, V e de

Regra de Bryson:
Obtém-se as matrizes R e V

AZPI +P1AC +p0 =0
obtendo-se P,

ganhos K iniciais estabilizantes

IA matriz de ganhos K é fixada

AZP0+P0AC+Q:0

dados Py e K

obtendo-se Py,
dados Q = HI'H, ¢ K

AIP, + PyA, +2!P; + CTKTRKC = 0
obtendo-se Ps,
dados P e K

>

A matriz P, e o erro estacionario

e sdo utilizados para o célculo do custo:

1 (—7. — 1_. _
J= Etr(xa Tsza) + EeTVe

Critério de parada

Um algoritmo iterativo de
otimizacao é utilizado para
gerar uma nova matriz de

ganhos K (fminsearch)

Caracteristicai

desejaveis de

controle

FIGURA 7.3 — Diagrama de blocos contendo o algoritmo utilizado para realizar o ras-
treamento linear quadratico com ponderacao temporal do tipo t2. Fonte: Adaptado de

(GUIMARAES NETO, 2020).

7.2 Pitch attitude hold

De acordo com (STEVENS; LEWIS, 2003), o piloto automético de angulo de arfagem

(pitch attitude hold) é normalmente utilizado em voo com asa nivelada. Além disso, pode

ser um componente de malha interna em outros tipos de pilotos automaticos, tais como

os de manutencao de altitude ou de velocidade. Neste Trabalho, utilizou-se o esquema da

planta da Fig. 7.4 para elaborar o pitch attitude hold.
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Kp

0. @ B K, £ Ue Atuador Oe Aeronave q
A s A 19

FIGURA 7.4 — Diagrama de blocos representativo do piloto automatico de manutengao
do angulo de arfagem, projetado no SIMULINK(C).

Para a escolha de ganhos k,, kp e k;, utilizou-se o método de LQ Tracker. Na escolha
da matriz do modelo longitudinal reduzido, optou-se por omitir o estado h de altitude,
com a finalidade de evitar problemas relacionados a instabilidade, tendo em vista que o
seu autovalor se encontra bem préximo do semi-plano direito do plano complexo, o que
poderia prejudicar o procedimento adotado. Entretanto, deve-se verificar posteriormente
os autovalores da matriz de malha fechada, considerando todos os estados. Para a dina-
mica longitudinal reduzida, foram escolhidos os estados de velocidade V', angulo de ataque

a, taxa de arfagem ¢, angulo de arfagem 6 e da dinamica do profundor o,.

14 [—0,2319 0,1245 —0,0002 —0,1712 —0,0051] [V 0

o —1,4540 —4,3984 0,9815 —0,0000 —0,4768 | |« 0
il=1 o —5788 —0,2264 0  —53279 [¢|+ |0 [u]
0 0 0 1,0000 0 0 0 0

N 0 0 0 —20,0000] [d6.] |20

N J ~ ~ e’ N’
T Ared x Bred
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A saida de performance H é obtida através da variavel 6, que deve ser rastreada.

-
[0

=10 0 0 1 0||q (7.48)
A . 1y
_66_
——

x
Considerando a integral do erro igual a €, a dinamica do compensador proporcional-
integral foi obtida através das Eq. 7.49 e 7.50.

F e
~ = ~ =~
é= 0 e+ 1 -e (7.49)
0 1
H = e+ | |e (7.50)
€ 1 0

Dado que o erro de rastreio é igual a e = r — z = r — Hz, obteve-se a dinamica de

malha aberta e a saida aumentada, conforme as Eq. 7.51 e 7.52.

' Are 0 Bre 0
Tl= | e v Nt | |r (7.51)
el |—qH F||e 0 G
——
Aq Tq B, Gaq
00100] 0 .
H = | | (7.52)
v €
~~ —JH DL =
Ca
y
w=— |k ke k] |e (7.53)
K €
N xr
2= |7 T (7.54)
[o 00 1 0] of |e
g ﬁ; J

Foi possivel estabelecer ganhos iniciais nulos para o palpite inicial do processo iterativo

previsto, visto que o sistema era estavel em malha aberta. Foi necessario estabelecer um
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ganho k. = 0,01 para deslocar o polo do integrador para o semi-plano esquerdo do plano

complexo.

Para o calculo do indice de desempenho minimo, foi estabelecido um calculo iterativo

através da funcao fminsearch do MATLAB(C), conforme citado anteriormente.

No célculo iterativo da ponderacio temporal do tipo #2, fecha-se a malha da matriz A,
com a matriz de ganhos da iteracao, sendo calculadas 3 equagcoes sucessivas de Lyapunov.
Posteriormente, o resultado de P, é aplicado na funcao de indice de desempenho J, até
que o algoritmo de minimizagao encontre o minimo local. O valor escolhido para R foi de

0,1, o qual atendeu a solugao de compromisso entre estados e controle.

1 1
J = §tr(;fZ’P2:)?a) + 5éTVé (7.55)
ATPy4+ Py A+ Q=0 (7.56)
ATP 4+ PlA.+ Py =0 (7.57)
ATPy 4+ PyA. 4+ 2!P, + CTKTRKC =0 (7.58)
Onde:
A, = A, — B,K,C, (7.59)
To=—A;'B.rg (7.60)
e = (I,+ H,A'B.)rg (7.61)

Na malha fechada, com a realimentacao de u e considerando a saida de desempenho

2z, o sistema aumentado pode ser representado pela Eq. 7.62.

g = (Aa - BaKaCa) Ty + (Ga — BaKaFa) r (762)

\ J N J
-~

Ac Be

[0,2319  0,1245 —0,0002 —0,1712 —0,0051 0
—1,4540 —4,3984 0,9815 —0,0000 —0,4768 0
0 —5,7858 —0, 2264 0 —5,3279 0

A= (7.63)
0 1 0 0 0

0
0 0 16,3210 57,5954 —20 —23,2641
0 0 0 -1 0 0
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o O O O

—97,5954
1

(7.64)

Os valores obtidos dos ganhos, considerando a realimentacao negativa, para este piloto
automético foram k, = —0,7097, k, = —0,8602 e k; = —0,3260. Como pode se observar

na Fig. 7.5, os resultados se mostraram satisfatorios para uma entrada de referéncia

degrau de 6. = 20 graus em t = 0 seg.

A6 [deg]

Angulo de arfagem Af
== == Angulo de arfagem A#f. de referéncia

-1 1 1 1 1 1 1

|

|

|

20

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18
t [s]
0 T T T T T T T T T
1L _
w2 -
)
=,
S
3 3f -
4L _
—
- == Au,
-5 I I I I I I | | |
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18
t [s]

20

FIGURA 7.5 — Simulacao das variaveis Af e Ad,., submetidas a um comando do tipo

degrau com Af. = 5 graus do piloto automatico pitch attitude hold.
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7.3 Altitude hold

Segundo (STEVENS; LEWIS, 2003), o piloto automatico de manutengao de altitude (al-
titude hold) tem a funcdo de aliviar o esforgo do piloto para manter o nivel de voo. De
acordo com (STEVENS; LEWIS, 2003), o sistema tem autoridade limitada (limited autho-
rity), ou seja, ha um limite fisico de atuagao da superficie de controle do profundor,
podendo nao ser eficiente para um erro de altitude muito grande, ocorrendo saturacao dos
limites dos controles. Na Fig. 7.6, pode-se verificar a estrutura realizada para este piloto

automatico.

1
—>hc - K; —>€>E-'__ I~ Ko X Ye Atuador Oc Aeronave q

w»

FIGURA 7.6 — Diagrama de blocos representativo do piloto automético de manutencao
do altitude, projetado no SIMULINK(C).

Nesta implementacgao, optou-se por nao utilizar a malha do piloto automatico de ma-
nutencao do angulo de arfagem (Pitch Attitude Hold), visto que dois controles do tipo
proporcional-integral estavam tornando o sistema instavel. Os ganhos de alimentacao de
taxa de arfagem (k,), de angulo de arfagem (ky) e do compensador proporcional-integral

(kp e ky) foram obtidos através do método de LQ Tracker com ponderagao temporal.

Para isso, foi selecionada uma matriz reduzida contendo 5 estados longitudinais (V, «,
q, 0 e h). Nao foi selecionado o estado x, pois este nao afeta a dindmica longitudinal. Além
disso, considerou-se a dinamica do atuador do profundor e um estado adicional referente
ao compensador dinamico do tipo proporcional integral. Com isso, obteve-se matrizes de

dinamica aumentada.

Com a finalidade de realizar um teste mais condizente com a realidade, foi implemen-
tada uma saturacao de comando do profundor de -16 a 16 graus na planta de testes no
SIMULINK(©). Na escolha dos pesos, o estado de controle foi penalizado devido a sua
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restricao fisica.

(v]  [-0,2319 0,1245 0 —0,1712 0 —0,0051] [v] [o]

& 11,4540 —4,3984 0,9815 0 0,0020 —0,4768| |« 0

g 0 ~5,7858 —0, 2264 0 0 53209 lq| |0 [ }

. —= ue

0 0 0 1 0 0 0 0 0

h 0 0, 4847 0 0, 4847 0 0 h 0

Oe 0 0 0 0 0 —20 Se 20

%] | . 1 0] [2Y]

-’ired Ared Tred Bred
(7.65)

A saida de performance H é obtida através da variavel h, que deve ser rastreada.

=10 000 10 (7.66)

Vv
Q@
q
0
h

T

Oc

——

x
Considerando a integral do erro igual a €, a dinamica do compensador proporcional-
integral foi obtida através das Eq. 7.67 e 7.68.

F G
~ =~ ~ =~
é= 0 e+ 1 e (7.67)
0 1
U=1"ex | ]e (7.68)
€ 1 0

Dado que o erro de rastreio é igual a e = r — z = r — Hz, obteve-se a dinamica de
malha aberta e a saida aumentada, conforme as Eq. 7.69 e 7.70.

T o Ared 0

€ —GH F

v r (7.69)

€

Aq Tq B, G
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y
Cred @
Too1oo ol 4 0
Il = o+ | |r (7.70)
v 000100 Y
=~ =~
bl —JH ol || ¥
Cu
—6—
——
[y
w=—ky ko (ke ko) (ke ko) [e (7.71)
. y 2
" 7]
= 7.72
21[000010]0”6 (7.72)
N };}L J/

Foi possivel estabelecer ganhos iniciais nulos para a escolha inicial do processo iterativo
previsto, visto que o sistema era estavel em malha aberta. Foi necessario estabelecer um
ganho k. = 0,01 para deslocar o polo do integrador para o semi-plano esquerdo do plano
complexo. Para o cdlculo do indice de desempenho minimo, foi estabelecido um calculo
iterativo através da funcao fminsearch do MATLAB(C) com ponderacao temporal do tipo
2, de forma similar ao projeto do piloto automético pitch attitude. O valor escolhido para

R foi igual a 100, atendendo a solucao de compromisso entre estado e controle.

Na malha fechada, com a realimentacao de e considerando a saida de desempenho z,

o sistema aumentado pode ser representado pela Eq. 7.73.

.Z:a — (Aa - BaKaCa) Lq —+ (Ga — BaKaFa) T (773)
A Be

[0,2319  0,1245 —0,0012 —0,1741 —0,0032 0
—1,4540 —4,3984 0,8000 —0,2802 —0,3037 0,0911
0 —5,7858 —1,2493 —3,1311 —3,4161 1,0182
A= (7.74)
0 0 1,0000 0 0 0
0 —0,4847 0 0, 4847 0 0
0

0 0 0 -1 0
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[0.0033]
0.3057
3.4161

B, — (7.75)

0

1

Os valores obtidos dos ganhos, considerando a realimentacao negativa, para este piloto

automético foram k, = —0,1920, kg = —0,5877, k. = 0,6412 e k. = 0,1911, o que
. . . _ 06412 _

resultou no ganho do compensador proporcional integral igual a kp = 05T = 1,09 e

kr = 8%2#; = 0,32. Na Fig.7.7, pode-se verificar as respostas dos estados longitudinais

mediante uma entrada degrau de Ah = 50 ft em t = 1 seg.

80 T T T T T T T

70

60

50

40

Ah [tt]

30

20

Altitude h
= == Altitude de referéncia h.

10

| | |
25 30 35 40

Ad, [deg]

5L —— A\, | -]

N

-6 I I I I I I I
0 5 10 15 20 25 30 35 40

FIGURA 7.7 — Simulagao das varidaveis Ah e Ad., submetidas a um comando do tipo
degrau com Ah = 50 ft do piloto automatico de manutencao de altitude.
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A resposta atinge a referéncia em torno de 20 seg, com um owvershoot de aproxima-
damente 40%. Tendo em vista que o objetivo do piloto automatico de manutencao de
altitude nao é variar a altitude em excesso, mas sim manté-la em niveis satisfatérios, foi

considerado razoavel a escolha de ganhos.

7.4 Speed hold

O piloto automatico de manutencao de velocidade pode ser utilizado para controlar o
modo fugoide. Desta forma, a implementacao deste piloto automéatico combinado com o
altitude hold facilita a pilotagem em uma condicao de cruzeiro. O diagrama de blocos da
Fig. 7.8 mostra o piloto automético de manutengao de velocidade (em azul) atuando em

conjunto com o piloto automatico de manutencao de altitude (em cinza).

Kp
Ve g T 1
S
Kp or V
h
1
h, @ 4 K, £ Ko U, Atuador e Aeronave v}
2 a (E_Z) A _
q

FIGURA 7.8 — Diagrama de blocos representativo do piloto automético de manutencao de

velocidade, atuando em conjunto com o piloto automatico altitude hold, ambos projetados
no SIMULINK(©).

No projeto deste piloto automaético, foi levada em consideracao a malha fechada do
piloto automatico altitude hold, tendo em vista que o projeto se refere a uma condicao de
Voo em cruzeiro, com altitude constante e asa nivelada. Uma vez definida a lei de controle

para a malha fechada do piloto automatico altitude hold, foi possivel estabelecer uma
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funcao de transferéncia que representa a malha aberta entre o sinal de saida de velocidade

e o sinal de entrada da manete de poténcia.

V(s)  1,698s 49,6255 + 22,965 + 19,265 + 9.857 (776)
5r(s) 5 +5,902s1 + 15,0253 + 14, 7452 + 10, 43s + 1, 256 ‘

Para ajustar os ganhos do controlador proporcional integral com a malha fechada, fez-
se uso da ferramenta PID Tuner do MATLAB(C). Os ganhos encontrados foram kp = 1,45

e ky = 0,39. Na Fig. 7.9, pode-se visualizar a simulacao do piloto automatico.

0.5

0

Velocidade [kt]
=, 9
ot = t

1
[\

1
N
(S8

Velocidade V -
== == Velocidade comandada V.
\ \

0 5 10 15 20 25 30 35 40

]
w

-0.05 -

Ady [deg]
S
T
|

0.2 . \ \ \ \ \ \
0 5 10 15 20 25 30 35 40

t [s]

FIGURA 7.9 — Simulacao das variaveis V' e Adr, submetidas a um comando do tipo
degrau com AV = —2 kt do piloto automéatico de manutencao de velocidade.

Limitou-se o comando de manete de poténcia Adr entre -20 a 20%, visto que na posicao
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obtida de equilibrio o valor da manete era de dr,, = 60,34%. Nas diversas simulacoes
realizadas, este procedimento se mostrou eficaz para manter a velocidade e altera-la sem
grandes mudancas bruscas de poténcia, o que poderia ser prejudicial para a vida 1util do

motor.

7.5 Roll Angle hold

O piloto automético de manutencao do angulo de rolamento (roll angle hold) tem o
objetivo de realizar uma curva coordenada com precisao ou manter a aeronave com asa

nivelada. No projeto deste sistema, foi considerado o diagrama de blocos da Fig. 7.10.

bc @ Kp . ; Ug Atuador 5,

aileron (Z)

ITI K Aeronave
I_I I

S
re=0_g U, Atuador 0,
leme
K, Tw Filtro
Washout

FIGURA 7.10 — Diagrama de blocos representativo do piloto automético de manutengao
do angulo de rolamento, projetado no SIMULINK(C).

Os ganhos obtidos através do sistema de aumento de estabilidade latero-direcional
foram utilizados na elaboracao deste piloto automaético, de modo que foi adicionada uma
malha externa que possuia como saida o angulo de rolamento ¢ e apresentava realimenta-
¢ao unitaria. Além disso, foi adicionado um compensador do tipo proporcional integral,
conforme mostrado na Fig. 7.10. Com a matriz de malha fechada do sistema de aumento
de estabilidade latero-direcional, foi possivel obter a matriz de malha aberta com entrada

da variavel de controle do aileron ¢, e saida do angulo de rolamento ¢.

_ (7.77)

o(s) —492,9s* — 1092053 — 1214005 — 241100s — 232000
da(s) 87T+ 43,4455 + 727,555 + 5926s* 4+ 1538053 + 1998052 4 12480s + 97,71
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Na escolha dos ganhos do compensador proporcional integral, foi utilizada a ferra-
menta do PID Tuner, do MATLAB(C), até que fosse obtido o comportamento adequado,
com ajustes finos manuais. Os ganhos escolhidos foram k, = —0,02754 e k; = —0, 003048
Na Fig. 7.11, pode-se verificar a resposta das variaveis de estado latero-direcionais, sub-

metidas a um comando degrau ¢. = 10 graus. Foi obtido um valor de overshoot abaixo

de 20%.

12 T T T T T T T

TOL o fom - - - ————

A¢ [deg]

Angulo de rolamento A¢
== == Angulo de rolamento A¢. de referéncia

0 I I I I I I I
0 5 10 15 20 25 30 35 40

t [s]

Ad, [deg]

20.3 I I I I I I I
0 5 10 15 20 25 30 35 40

t [s]

FIGURA 7.11 — Simulagao das variaveis A¢ e Ad,, submetidas a um comando do tipo
degrau com A¢. = 10 graus do piloto automatico de angulo de rolamento.
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7.6 Yaw angle hold

O piloto automético de angulo de guinada (yaw angle hold) possui o objetivo de manter
o angulo de guinada comandado. Isto é necessario pois facilita a conducao do piloto em
manter o rumo da aeronave. Além disso, pode ser utilizado em aeronaves remotamente
pilotadas para cumprir uma missao contendo waypoints previamente definidos, de forma

autonoma. A implementagao deste piloto automatico pode ser visualizada na Fig. 7.12.

KP
L — U, Atuador 0,
ar Kp I+ aileron
Pll¢
op ITI K Aeronave
[s| 12 A
Y
u re=0_g u, Atuador 5,
% leme
K, Tw Filtro
Washout

FIGURA 7.12 — Diagrama de blocos representativo do piloto automaético de manutencao
do angulo de guinada, projetado no SIMULINK(C).

Em uma curva coordenada, as velocidades angulares da aeronave podem ser descritas

através das Equacgoes abaixo:

p=1)sinf (7.78)
g =Usinpcosl (7.79)
7 = 1) cos ¢ cos 0 (7.80)

De acordo com (HOW, 2004) e (SANTOS, 2018), a taxa angular de guinada ¥ pode ser

mensurada através das taxas de arfagem ¢ e guinada r, e dos angulos de rolamento ¢ e
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de arfagem 6, conforme a Eq. 7.81.

sin ¢ cos @

) =yq (7.81)

cosf cos

Considerando um voo reto, nivelado e com angulo de derrapagem g e de arfagem 6

pequenos, pode-se considerar a Equagao 7.82 para uma curva coordenada.

1b
o~ =V 7.82
g ( )

Porém, de acordo com (HOW, 2004) e (SANTOS, 2018), a taxa de guinada r costuma
apresentar um sinal ruidoso, o que exige a introducao de um filtro passa-baixas para
eliminar o ruido de maior frequéncia, de modo que a taxa de guinada rastreie a referéncia

de forma relativamente lenta e suave.

v 1
v, Ts+1

(7.83)

No caso implementado, considerou-se 7 = 10 segundos. Aplicando a equacgao diferen-

cial relativa ao filtro na Eq. 7.82, obtém-se a Eq. 7.84.

Gp~ L (7.84)
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FIGURA 7.13 — Simulagao das varidveis Ay, A¢, Ad, e Ad,., submetidas a um comando

do tipo degrau com A,

20 graus do piloto automatico yaw angle hold.



8 Integracao com o simulador de voo
X-Plane

8.1 O simulador de voo X-Plane

O X-Plane é um dos simuladores de voo mais realistas disponiveis na atualidade.
De acordo com (LAMINAR RESEARCH, 2020), existem versdes que possuem a aprovagao
do FAA (Federal Aviation Administration) para fins de simulagdo de voo, podendo ser
utilizadas em escolas de aviagdo americanas, por exemplo. De acordo com Mike Altman,
presidente da Precision Flight Controls, durante o processo de certificacao, cada aeronave
necessita ser validada, passando por intmeros testes realizados pelo FAA. A aeronave
necessita apresentar dados de desempenho com desvios de até 5% dos dados oficiais.
Porém, de acordo com (LAMINAR RESEARCH, 2020), esta certificagdo ndo requer apenas
um software adequado, mas também hardwares adequados, como um cockpit e controles
de voo para uma simulacao, disponiveis principalmente por empresas reconhecidas no
ramo, tais como a Precision Flight Controls e a Fidelity. Logo, a versao do X-Plane
adquirida pelo site da empresa nao é certificada para treinamento de voo, uma vez que
a certificacao requer uma combinacao de software e hardware. Entretanto, de acordo
com (LAMINAR RESEARCH, 2020), o software disponivel é quase idéntico ao encontrado
nas plataformas full-motion certificadas pela FAA que custam valores bem superiores
a versao sem certificacdo. A maior diferenca é que as versoes certificadas pela FAA
possuem arquivos personalizados de aeronaves como painéis de instrumentos maiores, que
sao configurados para funcionar com radios de hardware como os encontrados em cockpits

fisicos.
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o

FIGURA 8.1 — Foto ilustrativa de um MFD (Modular Flight Deck™ ) da empresa Precision
Flight Controls (PFC), certificado pelo FAA. Fonte: (PFC, 2020).

De acordo com (LAMINAR RESEARCH, 2020), o X-Plane utiliza um processo de enge-
nharia denominado como Teoria do Elemento de P& (Blade Element Theory), que envolve
a divisao da aeronave em pequenos elementos e, em seguida, obtém as forcas em cada pe-
queno elemento diversas vezes por segundo. Estas sao entao convertidas em aceleragoes,

que sao integradas em velocidades e posigoes.

De acordo com (LAMINAR RESEARCH, 2020), o seu método de calcular as forgas pre-
sentes na aeronave ¢ muito mais detalhado, flexivel e avancado do que o modelo de voo
utilizado pela maioria dos outros simuladores de voo, que se utilizam de derivadas de

estabilidade para calcular as caracteristicas de voo.

De acordo com (LAMINAR RESEARCH, 2020), as derivadas de estabilidade normal-
mente nao levam em consideracao os efeitos assimétricos de falhas de motor, turbuléncias,
estol ou efeitos dinamicos que sao gerados pela propulsao de avioes e rotores de helicép-
teros. Da mesma forma, essas simplificagoes nao consideram efeitos como aumento de
arrasto transonico e compressibilidade, que afetam diferentes partes do aviao de maneiras
diferentes em velocidades, angulos de ataque, derrapagens e taxas de rotagao diferentes.
De acordo com (LAMINAR RESEARCH, 2020), a Teoria do Elemento de P4 é muito mais
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robusta e pode fornecer maior precisao em uma variedade muito maior de condicoes de

voo do que com derivadas de estabilidade e controle.

O software X-Plane possui a plataforma gratuita denominada como PlaneMaker, na
qual pode-se construir uma aeronave para atuar em ambiente de simulacao. A partir
de seus dados geométricos, aerodinamicos e propulsivos, pode-se projetar com detalhes
praticamente todas as partes da aeronave, incluindo asa, fuselagem, motorizacao, bem
como o angulo maximo de deflexao de superficies de controle, dentre diversas outras
configuragoes mais complexas. Além disso, os usuarios podem criar e compartilhar as
aeronaves com outros utilizadores. Na Fig. 8.2, pode-se observar o ambiente de projeto
de simulagao da RPA Half Scale, elaborada por (SILVA, 2017).

% =
e T
TS T
— e — S
D D wED s ot TR o
e B AR
999 I e =
sieron 2 GO0 000 068 GOATC ool e T
L ) ) ) st 2 D) ¢ TS S 0Bl 00 ()
oo ©oo Uo0 ©oo -
sleustor 1000, 00, 000, 0OR, o)) curioce e | IS foproo 500, o o200
999 o9 @O0 ©O9 " - - o9 999
S o ETET Y-
ccronar 2008 6O e o op oot SO0 o, 00
chord ratia. .00 [ 0.00 00.07 000 Gounthan up {7l {lap simples. = ot ratio| 2.0 ] cord fatio | %:00
OO0 ©oo UoU ©Uo oo oog
ey 17000008 _0OA OO e ~oo0n, ~ooon, —eaon,
oludder1 000,000, 000, 008, contol syt T B
o ©oo Uo0 ©oo TOoe TOoe TG0

AR s com vaos-—— )

000 000 008 | crface 0006 0066
200508 8501255, pantl surec R T T
GO0 TO0T 00T

99 oo o0 o9

rudder 2
chord ratio

000
JOILINBUL™ 0.0 0 ] fratio) FLAP AND SLAT DEFLECTIONS

o sponer 1 ~00, 008,868,
000 000 000 spoiler up to engage i
oo ] i

chord ratio

© o989  ©oY pan
PSP on flap extend and " 050 ] 05.0] (sec) et extend P50 05.0] (sec)
ral spoiter 2 ~009- ~20Q 290 1o roll input 090 (o) 999 9o 9o oo
chord ratio spoiler upto engage L ratio}
S s Lan Lnnd fap speed ratio 30, siat 2 exteng ~290- ~00Q,
Fddoioystart L0 and retract time| 0E0 11 0E0 ] sec)
w9 oo ©oo

~00,
fop detents” 2 [ F5p 2rg nfntely
22 adhustable

drgg(juﬂdtermbnu —ﬁﬁﬁ—D” mnw ded e
chord ratio rudider de
o ©o0 ot

00 00 O6f
flap1[ 001 00] 001 00

660 _ena _een
speedraer 0001000, 000 cpecnrate 000 cpecanicke
T i FERSTPE RSN S 99 99 oo ©Y
999 G ©oY 999
hapa[ 03] 00 00][ 00
peedbrake—000. 000 00 . 008 . o5 ©8 ©9 ©9
2 thara ratie -, 300 1000 00.0 1 EiGHT Ger | 00.0 T EROUND e
999 ©ov  ©ow o999
00 60 06
siat 2 007 0] 00) 00
9 99 oY By
i s e o e T 1 iy el otk
B e e satal ool sl ool o0

FIGURA 8.2 — Foto ilustrativa do ambiente de projeto da RPA Half Scale, elaborada por
(SILVA, 2017).

8.2 A técnica de Software-in-the-Loop (SIL)

De acordo com (AYED et al., 2017), a simulagao Software-in-the-Loop (SIL) representa
a integracao entre o codigo-fonte compilado e uma simulagao de modelo matematico, for-
necendo aos engenheiros um ambiente de simulacao virtual pratico para o desenvolvimento

e teste de estratégias de controle detalhadas para sistemas grandes e complexos.

De acordo com (OPAL-RT, 2020),através do SIL, os engenheiros podem utilizar um com-
putador para testar e modificar de forma direta e iterativa seu cédigo-fonte, conectando
diretamente o software a um modelo digital da planta em vez de sistemas, protétipos ou
bancadas de teste mais caros. Desta forma, o SIL torna possivel testar o software antes da
inicializacao da fase de prototipagem do hardware, acelerando significativamente o ciclo

de desenvolvimento do produto. Além disso, a deteccao precoce de falhas no nivel do sis-
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tema reduz significativamente os custos de solucao de problemas em estagios posteriores,
em que a quantidade e complexidade das interagoes de componentes sao maiores. Desta
forma, o SIL fornece um excelente complemento que antecede a simulacao tradicional de
Hardware-in-the-loop (HIL), ao mesmo tempo que ajuda a acelerar o tempo de coloca-
¢ao de um produto no mercado, garantindo assim um desenvolvimento de software mais

eficiente.

De acordo com (AYED et al., 2017), a verificacao do c6digo em estagios iniciais é es-
sencial para reduzir os custos de desenvolvimento e o tempo necessario para sistemas
embarcados. Portanto, a simulacao SIL pode ser realizada nos estagios iniciais do desen-
volvimento do software, oferecendo a possibilidade de executar testes antes que o hardware

esteja disponivel e assim detectar erros.

8.3 Protocolo UDP

A comunicagao entre o SIMULINK e X-Plane foi realizada através do protocolo UDP
(User Datagram Protocol), com o uso da biblioteca proposta por (BITTAR, 2020). De
acordo com (SANTOS, 2018), o protocolo UDP é utilizado quando néo é necessaria a
verificagdo de erros e o foco é na velocidade no transporte de informagoes. Os dados
sao enviados e recebidos com rapidez, porém sem a garantia de que o pacote chegara
corretamente. Em alguns casos, a eliminagao de pacotes se torna uma solucao mais viavel
do que esperar pacotes enviados de forma correta mas com atraso devido a retransmissao,
o que pode nao ser uma boa opgao para uma simulagao em tempo real, segundo (SANTOS,
2018) e (KUROSE; ROSS, 2010).

8.4 Integracao entre simulador X-Plane e SIMULINK

Apoés a implementacao do modelo matematico e do sistema de controle da aeronave
em MATLAB(C) /SIMULINK(©), foi proposta a integragao da aeronave com o simulador
de voo X-Plane, conforme pode ser visto no diagrama de blocos da Fig. 8.3. Utilizou-se
a aeronave projetada por (SILVA, 2017) no PlaneMaker e o sistema de controle projetado
neste Trabalho, de modo a validar em software-in-the-loop a implementacao do piloto

automatico, com a aeronave na condicao de cruzeiro, mantendo sua altitude e velocidade.
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FIGURA 8.3 — Diagrama de blocos simplificado referente a implementagao em software-
in-the-loop adotada neste Trabalho.

Dentro das propriedades do X-Plane, é possivel selecionar quais os dados serao enviados
via UDP para o SIMULINK. Na Fig. 8.4, pode-se visualizar todos os dados de saida

selecionados, bem como a taxa de UDP, o endereco de IP e a porta de saida utilizada.
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FIGURA 8.4 — Figura contendo as configuragoes de saida do X-Plane para o SIMULINK.
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Redefinir Portas UDP

FIGURA 8.5 — Figura contendo as portas de entrada e saida do X-Plane para o SIMU-
LINK.

De forma resumida, utilizou-se 4 portas de entrada e saida com taxas de até 99 pacotes

por segundo, conforme ilustrado na Fig. 8.6.

99 pacotes/seg
Porta 49000 Porta 49010
SIMULINK X-Plane
Endereco local: TP 127.0.0.1 Endereco local: TP 127.0.0.1
Porta 49001 Porta 49004

FIGURA 8.6 — Diagrama de blocos com as portas de entrada e saida utilizadas na inte-
gragao SIMULINK /X-Plane.

Os dados de saida do X-Plane escolhidos foram a velocidade (V'), nimero de Mach
(M), deflexdes nas superficies de controle (d., d,, d, € dr), velocidades angulares (p, g e r)
e angulos de atitude (0,1 e ¢), conforme a biblioteca disponivel em (BITTAR, 2020).

Além disso, foi necessério fazer alguns ajustes com relagao a convencao de sinais dos
comandos de superficies de controle e realizar as interpolagoes necessarias, visto que os
comandos de controle possuem a faixa de -1 a 1 no X-Plane e a convencao adotada neste
Trabalho é similar a adotada em (STEVENS; LEWIS, 2003).

TABELA 8.1 — Tabela contendo ajustes e interpolagoes para entrada e saida de comandos
das superficies de controle no intercambio X-Plane/SIMULINK(Q).

Superficie Faixa de operagao Faixa de operacao Fator multiplicativo de correcao Fator multiplicativo de correcao

de Controle [deg] (X-Plane) do SIMULINK para X-Plane do X-Plane para SIMULINK
Profundor (d.) [-16,16] [1,-1] -1/16 -16
Aileron (4,) [-15,15] 1-1] 1/15 15
Leme (6,) [-5,5] [1,-1] -1/5

Feita a integragao com o simulador, os pilotos automaticos implementados em MA-
TLAB©)/SIMULINK() foram testados no X-Plane. O sistema de controle projetado
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apresentou bons resultados quando atuado em uma aeronave simulada implementada
pelo método de elemento de pa, o que aumenta a confiabilidade para etapas posteriores
de implementacao de pilotos automaticos nesta aeronave, como por exemplo o hardware-
in-the-loop e ensaios em voo. Na Fig. 8.7, pode-se verificar a simulacao da aeronave
em cruzeiro, com pilotos automaticos e sistema de guiagem acoplados, na velocidade de
cruzeiro KTAS= 54 kt e altitude a nivel do mar de 1000 ft pré-determinadas.

FIGURA 8.7 — Simulacao da RPA Half Scale com pilotos automaticos longitudinais e
latero-direcionais acoplados.

8.5 Simulacao com piloto automatico altitude hold no X-

Plane

O piloto automatico de altitude hold implementado foi simulado no X-Plane, estabe-
lecendo uma faixa de angulo de arfagem 6, entre -10 e 10 graus, para que nao houvesse
mudanca brusca de altitude, e também para que a superficie de controle nao fosse sobre-
carregada. Além disso, manteve-se o piloto automaético roll angle hold acoplado para que

a asa da aeronave fosse mantida nivelada.
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FIGURA 8.8 — Simulagao da RPA Half Scale com o piloto automético altitude hold aco-
plado. A deflexdo do profundor esta com o sinal da convencao do X-Plane.

8.6 Simulacao com piloto automatico speed hold no X-Plane

O piloto automatico de speed hold implementado foi simulado no X-Plane, estabele-
cendo uma faixa de porcentagem da manete entre 30 a 60% de poténcia, visto que foi
observado que essa variavel de controle sofria uma alta variacao para controlar a veloci-
dade. Além disso, manteve-se o 1oll angle hold e o altitude hold acoplados para que a
asa da aeronave fosse mantida em voo reto e nivelado. Pode-se verificar a saturacao na

manete de poténcia, que foi a solucao adotada para obter os melhores resultados.
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FIGURA 8.9 — Simulagao da RPA Half Scale com o piloto automatico speed hold acoplado.

Manete de poténcia (X-Plane) ‘

8.7 Simulacao com piloto automatico roll angle hold no X-

Plane

Na simulacao do piloto automatico roll angle hold, foram mantidos os pilotos auto-
maticos de altitude hold e mach hold para que a aeronave se mantivesse em voo em
altitude constante durante o teste. A simulagao apresentou bons resultados, como pode

ser visualizado na Fig. 8.10.
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FIGURA 8.10 — Simulacao da RPA Half Scale com o piloto automético roll angle hold
acoplado. A deflexao do aileron esta com o sinal da convencao do X-Plane.

8.8 Simulacao com piloto automatico yaw angle hold no X-

Plane

Na simulagao do piloto automatico yaw angle hold, também foram mantidos os pilotos
automaticos de altitude hold e mach hold para que a aeronave se mantivesse em altitude
constante durante o teste. Limitou-se ¢. entre -3 e 3 graus, para que mudanca de rumo
da aeronave ocorresse de forma lenta, o que é desejavel na navegacao em cruzeiro. A

simulagao apresentou bons resultados, como pode ser visualizado na Fig. 8.11.
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FIGURA 8.11 — Simulagao da RPA Half Scale com o piloto automético roll angle hold
acoplado. A deflexao do leme estd com o sinal da convencao do X-Plane.

8.9 Simulacao do piloto automatico altitude hold sob con-

dicoes adversas

Cabe salientar que o X-Plane possibilita a simulacao em diversas condicoes atmos-
féricas personalizadas, com niveis distintos de precipitagao, tempestade e de condigoes
de pista, o que favorece o aprimoramento dos pilotos automaticos com o possivel uso de
técnicas de gain scheduling em outros pontos de operacao do sistema, por exemplo. Na

Fig. 8.12, pode-se verificar o planejamento de uma simulacao contendo niveis pesados de
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precipitacao e tempestade, realizado com o piloto automatico altitude hold.

REOEHIEDSESNAESER + Camada de Nuvens +Camada de Ventos CONDIG()ES ATMOSFE'RICAS
Visibilidade

Visibilidade

Precipitacao Pesado

Tempestade

Temperatura no aeroporto mais proximo

Pressao barométrica ao nivel do mar

TERMICAS
CORPOS DE AGUA
CONDIGOES DA PISTA

Modo do clima

FIGURA 8.12 — Figura contendo o planejamento de uma simulagao com precipitagao e
tempestade, realizado com o piloto automatico altitude hold.

FIGURA 8.13 — Simulacao da RPA Half Scale com o piloto automatico altitude hold, sob
condicoes adversas de temperatura, tempestade e precipitacao.

Sob estas condicgoes, o piloto automatico, apesar de apresentar flutuagoes, compor-
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tamento caracteristico de qualquer aeronave sob forte tempestade e chuva, conseguiu
rastrear a referéncia e manté-la satisfatoriamente, sem ocorrer a saturacao na superficie
de controle (de -16 a 16 graus), mesmo com a mudanga de altitude comandada de 1000

para 1050 ft.
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FIGURA 8.14 — Simulagao da RPA Half Scale com o piloto automatico altitude hold
acoplado sob condicao atmosférica adversa. A deflexao do profundor estd com o sinal da

convencao do X-Plane.
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8.10 Simulacao dos pilotos automaticos com o algoritmo de

guiagem Waypoint Follower

Por fim, os pilotos automaéticos de controle latero-direcional e longitudinal foram testa-
dos em conjunto com o algoritmo de guiagem Waypoint Follower, pertencente a biblioteca
UAV Toolbox do SIMULINK(C). Foi necessério realizar alguns ajustes na entrada e saida
deste bloco, tendo em vista que neste o angulo de guinada possui um dominio de -180 a 180
graus, enquanto que no SIMULINK() e no X-Plane o dominio é de 0 a 360 graus. Além
disso, o algoritmo Waypoint Follower nao admitia a entrada das posicoes em latitude,
longitude e altitude. A solucao encontrada foi de fazer a mudanca de coordenadas das po-
si¢oes geodésicas para o sistema de coordenadas ECEF ( Earth-Centered Earth-Fized), em
metros. A entrada de lookahead distance também teve que ser ajustada para 70 metros,
para que a guiagem ao longo dos waypoints se tornasse satisfatoria. Ao longo das simula-
¢oes, verificou-se que a aeronave cumpria a missao de atingir os pontos pré-determinados,
entretanto, nao realizava um movimento suave. Entao utilizou-se a estratégia de limitar
o angulo de rolamento comandado ¢. entre -3 e 3 graus, para que houvesse um caminho
mais suave ao longo dos waypoints, visto que é desejavel uma resposta mais lenta e suave

para esta missao.

Trajeto da aeronave (X-Plane)
@ Waypoints pré-estabelecidos

1000

500

Altitude [ft]

0]
-42.88

-42.9 -23

-42.92 -23.02

-42.94 -23.04

-42.96 -23.06
Longitude [deg] -42.98 -23.08 Latitude [deg]

FIGURA 8.15 — Simulacao da RPA Half Scale com pilotos automaticos longitudinais e
latero-direcionais acoplados e sistema de guiagem.
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TABELA 8.2 — Tabela contendo os waypoints definidos na missao de guiagem.

Waypoint 1 2 3 4 5

Latitude  23,0232° S 23,0027° S  23,0315° S 23,0533° S 23,0734° S
Longitude 42,9556° W 429073° W 42,8944° W  42.9131° W  42,9339° W

Na Fig. 8.16, pode-se verificar os waypoints, bem como os pontos que a aeronave
percorreu durante a simulacao contida em um perimetro de aproximadamente 35 km e

area de 78 km?2.

FIGURA 8.16 — Mapa contendo os waypoints (em vermelho) e as posi¢oes da aeronave
durante a simulagao (em azul). Figura adaptada do site Google MyMaps(C).



9 Conclusao

Neste Trabalho, foram obtidas as derivadas aerodinamicas e a curva polar de arrasto
da RPA Half-Scale, a partir de um modelo intermediario entre o método de vértice lattice
(AVL) e o método de elemento de pa (X-Plane). Observou-se uma boa aproximagao
em relagao aos resultados de (SILVA, 2017) para Cr,, Cr., Cp, € Cp,,. No entanto, os
valores de Cp,, Cp,, e Cp, apresentaram desvios altos, de 53,7%, 221,7% e 42,27%,
respectivamente. Além disso, cabe salientar que (SILVA, 2017) obteve o valor de C,,, no
DATCOM, o que nao foi obtido pelo AVL. Isto, de certa forma, interferiu na comparagao,
assim como a limitagao do software DATCOM em estabelecer um modelo com cauda em

V, configuragao muito comum em RPAs.

O modelo matematico da aeronave foi implementado, com todas as suas consideracoes
e simplificacoes expostas neste Trabalho. Com base no modelo linearizado da aeronave
e no emprego de técnicas modernas de controle, projetou-se os sistemas de estabilidade
longitudinais e latero-direcionais, e os pilotos automaticos de altitude hold, pitch attitude
hold, speed hold, roll angle hold e yaw angle hold, de forma que todos forneceram bons

resultados na planta da dinamica nao linear.

Foi realizada a integracao entre o controle projetado no SIMULINK e a aeronave
modelada em X-Plane por (SILVA, 2017), com comunica¢ao entre os softwares via protocolo
UDP através da biblioteca de (BITTAR, 2020). Com isso, realizou-se a simulagao software-
in-the-loop em tempo real do comportamento da aeronave, o que permitiu validar o piloto
automatico para etapas posteriores de projeto, sem a utilizacao de hardware. O bom
funcionamento dos controles projetados, com manutencao do equilibrio e estabilizacao da
aeronave, evidenciou uma compatibilidade entre os modelos empregados e mostra que o
procedimento adotado pode ser usado em uma etapa preliminar de projeto a fim de evitar
custos e riscos envolvendo testes em hardware, pois permite a identificacao de falhas e
incoeréncias, aumentando assim a confiabilidade da fase inicial do projeto de um piloto

automatico.

Por fim, foi realizada a integracao entre todos os sistemas de piloto automatico proje-
tados e o algoritmo de guiagem Waypoint Follower, do SIMULINK(C). A missao contendo

5 waypoints em torno de um perimetro de aproximadamente 35 km foi cumprida satisfato-
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riamente pela aeronave, o que representa uma outra possibilidade de teste para o aumento

de confiabilidade do piloto automatico projetado.

E importante mencionar que a integracao do modelo matematico com o simulador de
voo possibilitou a corregao de problemas que nao tinham sido detectados anteriormente,
como a necessidade de se estabelecer limites em algumas varidaveis do projeto, implementar
filtros na malha para evitar ruido, e rastrear lentamente o angulo de guinada na missao de
guiamento. Por este motivo, e tendo em vista o bom desempenho dos sistemas projetados,
percebe-se que o procedimento adotado teve um comportamento satisfatorio e apresenta
potencial de ser aplicado na etapa preliminar do projeto de sistemas de controle para

outras aeronaves.

9.1 Trabalhos Futuros

Ainda no software-in-the-loop, é possivel incluir pilotos autométicos para outras fases
de voo, tais como decolagem, aproximacao e pouso. Também ¢ interessante a inclusao
de elementos que tornem o cendrio mais realista, como por exemplo, mais simulacoes sob
condicoes adversas elaboradas e o uso de gain scheduling. Além disso, pode-se incluir um

algoritmo de guiagem dedicado a missao tipica da aeronave.

Cumpridas estas etapas, é possivel acrescentar confiabilidade aos sistemas projetados,

realizando a simulacao hardware-in-the-loop e, posteriormente, testes em voo na aeronave.
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Anexo A - Plantas de controle
implementadas no SIMULINK /X-Plane



A.0.1 Planta contendo o piloto automatico altitude hold, integrado ao X-Plane
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FIGURA A.1 — Planta contendo o piloto automatico altitude hold, integrado ao X-Plane

ANV TA-X/MNITAINIS

ON SVAVINHNHTANI HTOHLNOD dA SVINVId 'V OXHANYV

6€T



A.0.2 Planta contendo o pilotos automaticos speed hold e altitude hold, integrados ao X-Plane
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FIGURA A.2 — Planta contendo o pilotos automaticos speed hold e altitude hold, integrados ao X-Plane.

ANV TA-X/MNITAINIS

ON SVAVINHNHTANI HTOHLNOD dA SVINVId 'V OXHANYV

ovt



A.0.3 Planta contendo o piloto automatico roll angle hold, integrado ao X-Plane
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FIGURA A.3 — Planta contendo o piloto automatico roll angle hold, integrado ao X-Plane
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A.0.4 Planta do piloto automatico yaw angle hold integrado ao X-Plane
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FIGURA A.4 — Planta do piloto automatico yaw angle hold integrado ao X-Plane
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A.0.5 Planta contendo todos os pilotos automaticos acoplados ao algoritmo de guiagem Waypoint Follower,

integrados ao X-Plane

velocity kt
<}<
Saturanon Pitch
oA O | o] iAo
X, (m) > .
Altitude Reference max_elevator » h (m) f »| Pose LookaheadPoint [
/1|1 LLA to ECEF Position BRsliedCourse
~ Waypoins DegiredYaw >
x.y.2] Lookﬁtadnusmaw
/»K»L CrossTrackError [
‘ \‘ LookaheadDistance  gya1s b
Pitch (-
PIis) | P = aileron
® % - i L
N El
max_aileron o_deg ‘
= " El fen
psi_deg 7y
max_rudder ’\ | -
phi_deg ;ly
—| elevator altitude_m
latitude1 >
longitude1 »
P ruddder v kt——1
kr Washout Filter ARP Half-Scale ON X-PLANE yvy
s
e
s+1 LATLONG

lationgout

l: b 4
rad/s <— deg/s @4

FIGURA A.5 — Planta contendo todos os pilotos automaticos acoplados ao algoritmo de guiagem Waypoint Follower, integrados ao
X-Plane
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A.0.6 Biblioteca de (BITTAR, 2020) para intercimbio de dados entre o X-Plane e SIMULINK(C)
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FIGURA A.6 — Biblioteca de (BITTAR, 2020) para intercambio de dados entre o X-Plane e SIMULINK(C).
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Anexo B - Cédigos utilizados no AVL

B.1 Cédigo de entrada utilizado no AVL

Half Scale UAV

# ___________

#Mach

0.1

#IYsym IZsym Zsym
000.0

#Sref Cref Bref
0.75 0.25 3

#Xref Yref Zref
0.0 0.0 0.0

.
Ir

BODY

Fuselage

#Nbody Bspace

15 1.0

BFILE

fuselagem.dat
S —
SURFACE

Wing

#Nchord Cspace [ Nspan Sspace ]
10 1.0 34 1.0

YDUPLICATE

0.0

SCALE

1.0 1.0 1.0

TRANSLATE

0.0 0.0 0.0
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ANGLE

0.0

SECTION

#X1le Yle Zle Chord Ainc Nspanwise Sspace

—0.09 0.0 0.19 0.15 0.0 10 ©

NACA

5314

CDCL

#CL1 CDh1 CL2 CD2 CL3
—0.3960 0.02464 0.6288 0.00924 1.7455
SECTION

#Xle Yle Zle Chord Ainc Nspanwise Sspace

—0.09 1.5 0.19 0.15 0.0 10 ©

NACA

5314

CDCL

#CL1 D1 CL2 CDh2 CL3
—0.3960 0.02464 0.6288 0.00924 1.7455

.
Ir

SURFACE

Aileron Surface

#Nchord Cspace [ Nspan Sspace ]

10 1.0 34 1.0

YDUPLICATE

0.0

SCALE

1.0 1.0 1.0

TRANSLATE

0.0 0.0 0.0

ANGLE

0.0

SECTION

#Xle Yle Zle Chord Ainc Nspanwise Sspace

0.061 0.0 0.19 0.10 0.0 10 O

NACA

5314

CDCL

#CL1 CDh1 CL2 CD2 CL3
—0.3960 0.02464 0.6288 0.00924 1.7455

CD3
0.02827

CD3
0.02827

CD3
0.02827
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CONTROL

#label gain Xhinge Xhvec Yhvec Zhvec SgnDup

Aileron 1.0 0.0000001 0.0 0.0 0.0 —1.0

SECTION

#Xle Yle Zle Chord Ainc Nspanwise Sspace

0.061 1.5 0.19 0.10 0.0 10 O

NACA

5314

CDCL

#CL1 CDh1 CL2 CD2 CL3
—0.3960 0.02464 0.6288 0.00924 1.7455
CONTROL

#label gain Xhinge Xhvec Yhvec Zhvec SgnDup

Aileron 1.0 0.0000001 0.0 0.0 0.0 —1.0

#

SURFACE

Inverted V-Tail

#Nchord Cspace [ Nspan Sspace |

10 1.0 34 1.0

YDUPLICATE

0.0

SCALE

1.0 1.0 1.0

TRANSLATE

0.0 0.0 0.0

ANGLE

0.0

SECTION

#Xle Yle Zle Chord Ainc Nspanwise Sspace
0.6661 0.0832 0.0657 0.12495 0.0 10 O
NACA

0012

CDCL

#CL1 CD1 CL2 CD2 CL3
—1.2265 0.05032 0 0.00689 1.2268
SECTION

#X1le Yle Zle Chord Ainc Nspanwise Sspace
0.7660 0.5132 0.4055 0.075 0.0 10 O

NACA

CD3
0.02827

CD3
0.05032
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0012

CDCL

#CL1 CD1 CL2 Cbh2 CL3
—1.2265 0.05032 0 0.00689 1.2268

#

SURFACE

Rudder and elevator surface

#Nchord Cspace [ Nspan Sspace ]

10 1.0 34 1.0

YDUPLICATE

0.0

SCALE

1.0 1.0 1.0

TRANSLATE

0.0 0.0 0.0

ANGLE

0.0

SECTION

#Xle Yle Zle Chord Ainc Nspanwise Sspace

0.79105 0.0832 0.0657 0.12495 0.0 10 O

NACA

0012

CDCL

#CL1 D1 CL2 Cbh2 CL3
—1.2265 0.05032 0 0.00689 1.2268
CONTROL

#label gain Xhinge Xhvec Yhvec Zhvec SgnDup
Elevator 1.0 0 0.0 0.0 0.0 1.0

CONTROL

#label gain Xhinge Xhvec Yhvec Zhvec SgnDup
Rudder 1.0 0 0.0 0.0 0.0 —1.0

SECTION

#Xle Yle Zle Chord Ainc Nspanwise Sspace

0.841 0.5132 0.4055 0.075 0.0 10 O

NACA

0012

CDCL

#CL1 CDh1 CL2 CD2 CL3
—1.2265 0.05032 0 0.00689 1.2268

CD3
0.05032

CD3
0.05032

CD3
0.05032
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CONTROL

#label gain Xhinge Xhvec Yhvec Zhvec SgnDup
Elevator 1.0 0 0.0000001 0.0 0.0 1.0
CONTROL

#label gain Xhinge Xhvec Yhvec Zhvec SgnDup
Rudder 1.0 0 0.0000001 0.0 0.0 —1.0

B.2 Cédigo da geometria da fuselagem utilizado no AVL

HalfScale fuselage
.756 0.
.656
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.446
.336
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.036
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—0.
—0.

||
© ©
= N

.036 —0.
.136 —0.
.236 —0.
.336 0.
.446 —0.
.556 —0.
.656 —0.
.756 —0.

© © © © © © © © ©
R = i T T

B.3 Cddigo de testes utilizado no AVL

Run case 1: —Cruisel—

alpha —> alpha = 14
beta —> Dbeta = 0.00000
pb/2V —> pb/2V = 0.00000
qc/2V — qc/2V = 0.00000
rb/2v —> rb/2V = 0.00000
Aileron —> Aileron = 0.00000
beta = 0.00000 deg

pb/2V = 0.00000

qc/2V = 0.00000

rb/2v = 0.00000

bank = 0.00000 deg

elevation = 0.00000 deg

heading = 0.00000 deg

Mach = 0.0819

velocity = 27.77 m/s

density = 1.1901 kg/m"3
grav.acc. = 9.81000 m/s”2
turn_rad. = 0.00000 m

load_fac. = 1.00000
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X_cg = 0.00000 m
Y_cg = 0.00000 m

Z cg = 0.00000 m
mass = 15.0000 kg
Ixx = 26.367 kg—m~2
Iyy = 28.340 kg—m~2
Izz = 2.767 kg—m"2
Ixy = 0 kg-—m~2
Iyz = 0.497 kg—m~2
Izx = 0.007 kg—m~2
visc CL_.a = 0.00000

visc CL.u = 0.00000

visc C(M.a = 0.00000

visc CM_u = 0.00000




Anexo C - Cdédigos utilizados no
MATLAB

C.0.1 Funcao MAIN

Do to T ToTo 1o %ol To 1o 1o o To To 1o To To 16 %o To To 76 %o o To 1o 1o o To To 1o %o To To 16 %o o To 16 %o o To 7o 1o o To 1o 1o %o o To 1o %o o o
% Trabalho de Graduacgdo

%» Function MAIN - main function

% Lucas Garcia de Sampaio Lobianco AER-20

% Esta fungdo foi adaptada da utilizada no curso de MV0-32
hem 2019

ToToToTotohoToToTo 1o 1o %ot hoToTo To 1o 16 %ot To To To 1o 1o 16 %o To To To 1o 16 1o %o o To To To 1o 1o %o o o To To To 7o 1o %o o o o To 1o 1
Tto

clear all

close all

clc

% Global variables
global g

global aircraft

g = 9.80665;

% Aircraft configuration

aircraft = struct('s',0.75,'c',0.25,'p',3, 'm',15,...
"Ixx',26.367, 'Iyy',28.34, 'Izz',2.767, ...
'"Ixz',0.007, 'Iyz',0.497, '"Ixy',0,...
'x_ p',-0.94,'y_p',0,'z_p',0, 'Tmax',142.2,

'n_rho',0.8,'i_p_deg',0.0,...
't_p_deg',0.0, 'dTdV',-4.4786) ;
psidot_deg_s_eq = 0.0;
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trim_par = struct('V',27.77,'h',304.8, 'gamma_deg',0.0,...

!

'thetadot_deg_s',0, 'psidot_deg_s',psidot_deg_s_eq);
[¥, a_inf, 7, "] = atmosisa(trim_par.h);
trim_par.Mach = trim_par.V/a_inf;
options = optimset('Display', 'iter', 'TolX',1e-10, 'TolFun',le
-10) ;
% Trimmed condition flight
trim_output = struct('X_eq',zeros(12,1),'U_eq',zeros(4,1),...

'Y _eq',zeros(8,1));

x_eq_0 = zeros(12,1);

x_eq_0(1) = trim_par.V;

x_eq = fsolve(@trim_function,x_eq_O0,options,trim_par);
[,X_eq,U_eq] = trim_function(x_eq,trim_par);

[,Y_eq] = dynamics(0,X_eq,U_eq);

trim_output.X_eq = X_eq;

trim_output.U_eq = U_eq;

trim_output.Y_eq = Y_eq;

%» Linear dynamic

[lin_output] = linearization(X_eq,U_eq,trim_par);

% Matrices

A
B

lin_output.A;

lin_output.B;
eye (length (A));
D = 0;
% Actuators dynamic
0.05;
0.05;
0.05;
%» Augmented matrices
Aa = [A B(:,2:4)
zeros (1,12) -1/tau_e 0 O
zeros (1,12) 0 -1/tau_a O
zeros (1,12) 0 0 -1/tau_r];
Ba =[B(:,1) zeros(12,3)
0 1/tau_e 0 O
0 0 1/tau_a 0
0 00 1/tau_r];
Ca = eye(length(Aa));

Q
Il

tau_e

tau_a

tau_r
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X_eq lin_output.X_eq;

U_eq lin_output.U_eq;

%» save matrices in matrizes.mat

save matrizes A B C D Aa Ba Ca Da X_eq U_eq lin_output
aircraft g

%Non linear simulation (Doublet input)

model = 'modelonaolinear_malhaaberta_elevator';

load_system(model) ;

simout = sim('modelonaolinear_malhaaberta_elevator',[0 50]);

T = simout.get('tout');

X = simout.get('yout').get('XY').Values.Data;

%» Linear simulation (doublet input)

[T_1lin,X_1lin] = sim('modelolinear',[0 50]);

plot_long

%Non linear model (Doublet latero-directional input)

model = 'modelonaolinear_malhaaberta_lat';

load_system(model) ;

simout = sim('modelonaolinear_malhaaberta_lat',[0 50]);

T = simout.get('tout');

X = simout.get('yout').get('XY"').Values.Data;

%» Linear simulation (doublet input)

[T_1lin,X_lin] = sim('modelolinear2',[0 50]);

plot_latdir

C.0.2 Funcao que calcula as forcas e momentos aerodinamicos

ToToToToToToToloTo 1o 1o %ot ToTo To 1o 1o 7o o To To To To 1o 1o 1o o To To To 1o 1o 1o o o To To 1o 1o 1o To o To To 1o 7o 1o 1o o o To To 1o 76 1o %o o o

% Trabalho de Graduacgio

%» Function aeroloads

% Lucas Garcia de Sampaio Lobianco AER-20

%» Esta funcdo foi adaptada da utilizada no curso de MV0-32 em
2019

ToToToToTohoToToTo 1o ToTo o ToTo To 1o 1o 1o o To To To To 1o 1o To o To To To 1o 1o 1o o o To To 1o 1o 1o To o To To 1o 7o 1o 1o o o To To 1o 76 1o %o o o

%% Inputs:

% X - state variables vector
b v = X(1);
b alpha_deg = X(2);

% q_deg_s X(3);
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e theta_deg = X(4);

/A h = X(5);

b x = X(6);

i beta_deg = X(7);

% phi_deg = X(8);

b p_deg_s = X(9);

% r_deg_s = X(10) ;

pA psi_deg = X(11);

T y = X(12);

b

b U - control variables vector

% throttle = U(1);

i delta_e_deg = U(2);

% delta_a_deg = U(3);

i3 delta_r_deg = U(4);

%% Outputs:

b F_aero_b - total aerodynamic force
b M_aero_b - total aerodynamic momentum
hth

function [F_aero_b,M_aero_b] = aero_loads(X,U)
global aircraft;

b = aircraft.b;

¢ = aircraft.c;

S = aircraft.S;

[CD,CY,CL,Cl,Cm,Cn] = aero_databank(X,U);
Vv = X(1);

alpha_deg = X(2);

hq_deg_s = X(3);

htheta_deg = X(4);

h = X(5);

hx = X(6);

beta_deg = X(7);

%iphi_deg = X(8);

%p_deg_s = X(9);

hr_deg_s = X(10);

%hpsi_deg = X(11);

hy = X(12);

%hthrottle = U(1);

hdelta_e_deg = U(2);
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hd
%hd
hr
[~
qb

M

en

_alpha

_mbeta

_aero_b

U(3);
U(4);

elta_a_deg

elta_r_deg
ho = ISA(h);
,~,”, rhol
ar = rho*xV~2/2;

Aerodynamic forces

gbar*S*CL;

gbar*3S*CY;

gbar*3*CD;

Tmat (2, alpha_deg*pi/180) ;
Tmat (3, -beta_degxpi/180);
C_alpha*xC_mbeta;

C_bax[-D; -Y; -L1];
Aerodynamic momenta

gbar*S*xb*xCl;

gbar*S*xc*Cm;

gbar*S*b*Cn;

atmosisa(h);

ba

aero_b = [1; m; n];
d

C.0.3 Funcao que calcula a forcas e momento propulsivos

Toto T ToTo 1o 1ol To 1o %o %o To To 1o To To 16 %o To To 76 1ol To 1o 1o o To To 1o o To To 16 %o o To 76 %o o To 7o %o o o To 1o %o o To 7o Yo

4
7
7
"
AUl

Yoo
T
b
T
b
b
b

Trabalho de Graduacgdao
prop_loads function
Lucas Garcia de Sampaio Lobianco AER-20

Esta funcdo foi adaptada da utilizada no curso de

V0-32 em 2019
Dot To 1ot ToTo o To 1o To 1o % To 1o %o To 1o %o To 1o o To 16 %o To 16 o To 16 o To 16 o To 1o o To 1o o To 1o o To 1o o To 1o o To 1o o o
Inputs:
X - state variables vector
V = X(1);
alpha_deg = X(2);
q_deg_s = X(3);
theta_deg = X(4);
h = X(5);
X = X(6);

b
T

beta_deg = X(7);
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i phi_deg = X(8);

3 p_deg_s = X(9);

% r_deg_s = X(10) ;

1 psi_deg = X(11);

T y = X(12);

b

b U - control variables vector
A throttle = U(1);

% delta_e_deg = U(2);

% delta_a_deg = U(3);

s delta_r_deg = U(4);

%% Outputs:

i F_prop_b - total propulsive
b M_prop_b - total propulsive

function [F_prop_b,M_prop_b,T_prop] =
global aircraft;

i_p_rad = aircraft.i_p_deg*pi/180;

t_p_rad = aircraft.t_p_deg*pi/180;

n_rho = aircraft.n_rho;
Tmax = aircraft.Tmax;

X_p = aircraft.x_p;

y_p = aircraft.y_p;

z_p = aircraft.z_p;

h = X(5);

%rho = ISA(h);

[~,”,”,rho]l = atmosisa(h);

throttle = U(1);

%» Transformation matrices
C_iota = Tmat (2, i_p_rad);
C_tau = Tmat (3, t_p_rad);
% Propulsive force

C_b = C_iotax*C_tau;

force
momentum

prop_loads (X,U)

T_prop = throttlex*x(142.2+aircraft.dTdV*X(1));

%T_prop = throttle*Tmax*(X(1)/100) "0.7*(rho/1.225)°0.7;

F_prop_b = C_b.'x[T_prop; 0; 0];
% Propulsive Momentum

r_p = skew([x_p; y_p; z_pl);
M_prop_b = r_p*F_prop_b;

end
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C.0.4 Funcao que calcula os coeficientes aerodinamicos

ToToToTotohoToToTo 1o ToTo T hoToTo To 1o 7o %o o To To To 1o 1o 1o o To To To 1o 1o 1o 1o o To To To 1o 1o 1o To o To To To 7o 1o %o %o o o To 1o 7o %o o
% Trabalho de Graduacgio

%» Function aerodatabank

% Lucas Garcia de Sampaio Lobianco AER-20

%» Esta funcdo foi adaptada da utilizada no curso de MV0-32
hem 2019

ToToToTotoToToToTo 1o ToTo o hoToTo To 1o 1o %o ho To To To 1o 1o 1o o To To To To 1o 1o %o o To To To 1o 1o 1o To o To To To 7o 1o %o %o o o To 1o 1o %o o
%% Inputs:

A X - state variables vector

/A v = X(1);

1 alpha_deg = X(2);

i3 q_deg_s = X(3);

b theta_deg_s = X(4);

T h = X(5);

h X = X(6);

% beta_deg = X(7);

A phi_deg = X(8);

8 p_deg_s = X(9);

b r_deg_s = X(10);

b psi_deg = X(11);

b y = X(12);

b

b U - control variables vector

% throttle = U(1);

Yo delta_e_deg = U(2);

% delta_a_deg = U(3);

s delta_r_deg = U(4);

%% Outputs:

A CD - drag force coefficient

/A CY - lateral force coefficient
b CL - 1ift force coefficient

A Cl - rolling moment coefficient
b Cm - pitching moment coefficient
b Cn - directional moment coefficient
hoth

function [CD,CY,CL,Cl,Cm,Cn] = aero_databank(X,U)
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global aircraft;

b = aircraft.b;

c = aircraft.c;

Vv = X(1);
alpha_deg = X(2);
q_deg_s = X(3);
htheta_deg_s = X(4);
%h = X(5);
hx = X(6);
beta_deg = X(7);
%hphi_deg = X(8);
p_deg_s = X(9);
r_deg_s = X(10);
%psi_deg = X(11);
%y = X(12);
%throttle = U(1);

delta_e_deg = U(2);

delta_e_rad= deg2rad(delta_e_deg);
delta_a_deg = U(3);

delta_a_rad= deg2rad(delta_a_deg);
delta_r_deg = U(4);

delta_r_rad= deg2rad(delta_r_deg);
alpha_rad = deg2rad(alpha_deg);
beta_rad = deg2rad(beta_deg);
p_rad_s = p_deg_s*pi/180;

q_rad_s = gq_deg_s*pi/180;

r_rad_s = r_deg_s*pi/180;
a = alpha_rad;
a = 10;

a deg2rad(a);
% Coefficients for 1lift coefficient calculation
CL_0 = 0.38621;

%CL_0 = 0.334;

CL_alpha = -13.09%a.75+22.53%a.74+ 0.3483%a."3....
-6.129%a."2-0.5985.*%xa+...
5.562706;

%CL_alpha = 0.100356;
CL_q = 337.7%a."5-76.72%a." 4+3.418*a. 3+ 1.426%a. 2+
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-8.278.*a+6.369606;

%CL_q = 0;

CL_delta_e = -0.6706%a."2-0.05371.%a+0.60684;

%CL_delta_e = 0;

CL = CL_O +...

CL_alpha*alpha_rad +...
CL_qx*(q_rad_s*c/(2xV)) +...
CL_delta_e*(delta_e_rad);

% Coefficients for momentum coefficient calculation

Cm_0 = 0.02867;

Cm_alpha = -19910%a. 7+1319%a."6+2345%a."5-...
80.66%a."4-23.72%a. " 3+...
0.5362%a."2-6.433.*%a-0.917136;

Cm_q = -349.5%a.74+440.4%a."3+ 8.546%*a."2
-2.639.%a-16.257801;

Cm_delta_e = 1.565%a."2+0.06846.%a-1.8145;

Cm = Cm_0 +...

Cm_alphax*alpha_rad +...
Cm_qg*(q_rad_sx*c/(2*xV)) +...
Cm_delta_ex(delta_e_rad);

% Lift coefficient

% Coefficients for drag coefficient calculation

CD = -0.03382*xCL."8+0.1184*CL."7-0.01715%...
CL."6-0.2748*CL."5+...

0.285*CL."4 -0.07247*«CL."~3+0.02957*CL."2...

-0.009601*xCL+0.029875;

a = -3;

deg2rad(a);

% Lateral force coefficient

CY_beta = 2.665e+04*xa."8-2416*a. " 7-4077*a. 6+ 319.9%a. 5+...
71.53*%a."4-3.249%a."3-0.3399*%a. 2+ 0.01137.%xa-0.432415;

a

CY_p = -14.44%a."4+0.4454*%a. 3+ 0.4142*%a."2+0.5065.*a
-0.078149;
CY_r = 14.54%a."5-4.915%a.74-0.05127*a."3-0.3992%a. 2+
0.1431.%xa+0.137423;
CY_delta_a -0.1354%xa.72-0.01663.%xa+0.13918;
CY_delta_r 0.3899%a."2+0.01624.%a-0.398579;
CY = CY_betax*xbeta_rad +
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CY_p*(p_rad_s*b/(2*xV)) +
CY_rx(r_rad_s*b/(2xV)) +
CY_delta_ax*delta_a_rad +
CY_delta_rx*xdelta_r_rad,;

%» Rolling moment coefficient

Cl_beta = -7.2xa."4+ 0.4672*xa.”3+0.1519%a."2-0.1201.*a
-0.090458;
Cl_p = -16.83*%a.74+ 1.472*%a. 3+ 0.9505*%a."2+0.1253.*a
-0.663383;
Cl_r = -1.159%a."3-0.1294*a. 2+ 1.349.%a+0.150549;
Cl_delta_a = -4.226*xa."4+ 0.249%a. 3+ 0.6223*a. 2+ 0.05467.x*a
-0.624439;

Cl_delta_r = 0.07299%xa.”2+0.01478.*%xa-0.082089;
Cl = Cl_betax*xbeta_rad +
Cl_p*(p_rad_sx*xb/(2*xV)) +
Cl_rx(r_rad_s*b/(2*V)) +
Cl_delta_a*delta_a_rad +
Cl_delta_r*delta_r_rad;
% Directional moment coefficient
Cn_beta = 6.921%a."5-2.554%a.74+0.2999%a. 3+ 0.1583*%a. " 2+...
0.0231.%a+0.057901;
Cn_p = 4.816e+04%a."9+ -7366*a."8-1.106e+04*a."7+1460*%a. 6+

833.1%a."5-90.5b*%xa.74-15.89*%xa."3+1.103xa.72-0.3267.*a...

-0.011488;
Cn_r = -42.52%a."4+2.667%*a. 3+0.4557*xa."2-0.1438.%xa-0.075367;
Cn_delta_a = -1145b%a."7+99.65%a . 6+155.7*%a."5-11.59%xa."4 —...
2.036*%a."3 +0.1384%*a."2-0.2322.%a-0.067528;
Cn_delta_r = -0.1064%a."2-0.01389.%a+0.10880;
Cn = Cn_betax*xbeta_rad +

Cn_p*(p_rad_s*b/(2*xV)) +
Cn_r*(r_rad_s*b/(2xV)) +
Cn_delta_a*delta_a_rad +

Cn_delta_r*delta_r_rad;

end
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C.0.5 Funcao que retorna os valores das derivadas dos estados

% Trabalho de Graduagédo

% Function dynamics

% Lucas Garcia de Sampaio Lobianco AER-20

% Esta fungdo foi adaptada da utilizada no curso de MV0O-32 em
%2019

%% Inputs:

/A t - time instant

b X - state variables vector
h v = X(1);

/A alpha_deg = X(2);

A q_deg_s = X(3);

i3 theta_deg = X(4);

/A h = X(5)

h x = X(6);

i3 beta_deg = X(7);

% phi_deg = X(8);

A p_deg_s = X(9);

% r_deg_s = X(10) ;

b psi_deg = X(11);

A y = X(12);

b

b U - control variables vector
% throttle = U(1);

b delta_e_deg = U(2)

Yo delta_a_deg = U(3);

b delta_r_deg = U(4);

%% Outputs:

b Xdot - state variables derivatives
A Y - output variables
hoth

function [Xdot, Y] = dynamics(t, X, U)

% Aircraft characteristics
global aircraft;
global g;

m = aircraft.m;
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Ixx = aircraft.Ixx;

Iyy = aircraft.Iyy;

Izz = aircraft.Izz;
Ixz = aircraft.Ixz;
J_C_b = [Ixx 0 -Ixz;
0 Iyy O;
-Ixz 0 Izz];
%» State variables
v = X(1);
alpha_deg = X(2);
q_deg_s = X(3);
theta_deg = X(4);
h = X(5);
X = X(6);
beta_deg = X(7);
phi_deg = X(8);
p_deg_s = X(9);
r_deg_s = X(10);
psi_deg = X(11);
y = X(12);
%» Control variables
%hthrottle = U(1);

hdelta_e_deg U(2);
hdelta_a_deg = U(3);
hdelta_r_deg Uu(4);

% Matrices
C_alpha = Tmat (2, alpha_deg*pi/180) ;

C_mbeta = Tmat (3, -beta_deg*pi/180) ;
C_ba = C_alpha*xC_mbeta;

C_psi = Tmat (3, psi_deg*pi/180);
C_theta = Tmat(2, theta_deg*pi/180);
C_phi = Tmat (1, phi_deg*pi/180);
C_bv = C_phix*C_theta*C_psi;

% Aerodynamic forces and moments
[F_aero_b,M_aero_b] = aero_loads(X,U);

% Propulsive forces and moments
[F_prop_b,M_prop_b,T] = prop_loads(X,U);
%» Dynamic equations of motion

V_b = C_bax[V; 0; 0];
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g_b

omega_b_deg_s
omega_b_rad_s
V_b_dot = 1/m*x(F_aero_b + F_prop_b + m*g_b...

= C_bvx[0; 0; gl;
[p_deg_s; q_deg_s; r_deg_s];

(pi/180) *omega_b_deg_s;

- m*skew(omega_b_rad_s)*V_b);

omega_b_dot_rad_s2 = J_C_b\(M_aero_b + M_prop_b -

% Ci
udot
vdot
wdot

u

v

w

Vdot

alphadot_rad_s
betadot_rad_s
alphadot_deg_s
betadot_deg_s

skew(omega_b_rad_s)*J_C_b*omega_b_rad_s) ;

nematic equation of motion

= V_b_dot (1);

= V_b_dot (2);

= V_b_dot (3);
V_b(1);
V_b(2);
V_b(3);

= (uxudot + v*vdot + w*xwdot)/V;

(uxwdot - wxudot)/(u~2 + w~2);

alphadot_rad_s*180/pi;
betadot_rad_s*180/pi;

pdot_rad_s2 = omega_b_dot_rad_s2(1);
qdot_rad_s?2 = omega_b_dot_rad_s2(2);
rdot_rad_s?2 = omega_b_dot_rad_s2(3);
pdot_deg_s?2 = pdot_rad_s2*180/pi;
qdot_deg_s?2 = qdot_rad_s2*180/pi;
rdot_deg_s?2 = rdot_rad_s2x*180/pi;
e31 = [1; 0; 0];

K = [e31 C_phi(:,2) C_bv(:,3)];
Phi_dot = K\omega_b_rad_s;

phidot_rad_s = Phi_dot (1) ;
thetadot_rad_s = Phi_dot (2);
psidot_rad_s = Phi_dot (3);

phidot_deg_s

thet

psidot_deg_s

V_i

xdot
ydot
zdot
hdot

phidot_rad_s*180/pi;
thetadot_rad_s*180/pi;
psidot_rad_s*180/pi;

= C_bv.'*V_b;

V_i(1);

V_i(2);

V_i(3);

-zdot;

adot_deg_s

(Vxvdot - vx*Vdot)/(V*sqrt(u"2 + w~2));
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% Variable states derivatives

Xdot = [Vdot;

alphadot_deg_s;

gqdot_deg_s2;

thetadot_deg_s;

hdot;
xdot ;
betadot_deg_s;
phidot_deg_s;
pdot_deg_s2;
rdot_deg_s2;
psidot_deg_s;
ydot];
% Output variables
[CD,CY,CL,Cl,Cm,Cn] =
Y = [T;
CD;
CY;
CL;
Cl;
Cm;
Cn];

end

aero_databank (X,U);
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aerodinamicas de estabilidade e controle de uma aeronave remotamente pilotada, a partir do método de
\vértice lattice implementado pelo software AVL (Athena Vortex Lattice) e da Teoria de elemento de pd
empregada pelo simulador de voo X-Plane. Com isso, é possivel estabelecer o modelo matematico néo-|
linear da aeronave e lineariza-lo em torno de uma posicéo de equilibrio. Em seguida, sdo determinadas|
leis para aumento de estabilidade de controle longitudinal e latero-direcional (SAS, Stability|
Augmentation System) e projetados pilotos automaticos de altitude hold, pitch attitude hold, speed hold,
roll angle hold e yaw angle hold, com o uso de técnicas modernas de controle. Para validacdo do modelo
ndo-linear dos sistemas projetados, € adotada uma simulacdo software-in-the-loop a partir da integracéo
entre os controles em SIMULINK® e o simulador de voo X-Plane. A esse sistema também integra-se o
algoritmo Waypoint Follower, do SIMULINK®, para a realizacdo de uma missdo que permita conferir|

confiabilidade aos pilotos automaticos desenvolvidos.

12. GRAU DE SIGILO:

(X) OSTENSIVO ( ) RESERVADO ( ) SECRETO
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