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Nomenclatura

Velocidade no eixo Xb da aeronave

Velocidade no eixo Y b da aeronave.

Velocidade no eixo Zb da aeronave

Velocidade da aeronave no sistema de eixos aerodinamico.
Angulo de ataque

Angulo de ataque

Angulo de derrapagem

Angulo de derrapagem

Angulo de trgjetoria

Angulo de atitude

Angulo de rolamento

Angulo de Proa

Velocidade angular com que aeronave faz uma curva
Velocidade angular de rolamento

Velocidade angular de rolamento

Angulo de rolamento

Angulo de Proa

Velocidade angular de arfagem

Velocidade angular de arfagem

Velocidade angular de guinada

Velocidade angular de guinada

Altitude da aeronave

Velocidade da aeronave no instante inicial da simulagéo
Altitude da aeronave no instante inicial da simulacéo
Angulo de incidéncia dos motores

Densidade do ar na dtitude h

Densidade do ar na atitude he



oprof
deme

dail
omanchel
dmanche2
Jdpedal

OTLA
on
theta
T max
T

AYn, Bm,Cm,
Ap' Bp J Cp

FBW

inc

Fx
Fy
Fz
Lr

Deflexao do profundor

Deflex&o do leme

Deflexao do aileron

Deflexdo do manche comandada para defletir o profundor
Deflex&o do manche comandada para defletir o aileron
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Resumo

Projeto de um sistema de controle de uma aeronave de estabilidade variavel

usando o méodo do modelo dereferéncia

Cada vez que é verificada a necessidade de se desenvolver uma nova aeronave sao definidos
0S requisitos de projeto que garantam que a nova aeronave cumprird com os objetivos pré-
definidos.

Durante o desenvolvimento, € necessario 0 uso de ssimuladores de vdo para verificar se a
nova aeronave tem as qualidades de voo definidas nos requisitos de projeto.

Ja foi verificado que nem sempre € possivel redizar simulacfes de véo redlistas em
simuladores de base fixa.

Simulacdes feitas em simuladores que estdo realmente voando sd0 muito mais realistas. As
ferramentas utilizadas para se realizar estas simulagfes sdo os ssimuladores em v6o. Simuladores
em vOo sd0 aeronaves de estabilidade variavel com um sistema de controle de voo baseado no
método do modelo de referéncia que possibilitam a esta aeronave rastrear a dindmica de outra
aeronave que esta sendo simulada.

Esta dissertacdo apresenta o projeto de um sistema de controle baseado nho método do
modelo de referéncia que pode ser usado em simulagdes em véo. A metodologia do projeto
apresentada consiste em usar a atuagdo conjunta de leis de controle em malha aberta e leis de
controle em malha fechada. A maior parte da atuacéo do controle vem da lel de controle em

mal ha aberta definida com base no método de Erzberger [12], enquanto que a lei de controle em
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malha fechada, que foi definida com base no método de Wu [20],[21], é usada para aumentar a
robustez do sistema. Os resultados das simulacOes feitas sd0 apresentados e comentados,

enfatizando a validade da metodologia de projeto utilizada.
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Abstract

Project of a mode following flight control system of a variable stability

aircraft

Each time anew aircraft design starts, requirements are defined in order to guarantee that the
new aircraft will meet the objectives pre-defined.

Hight ssimulators are a powerfull tool during the development to verify if the flying qualities
of the new aircraft meet the project requirements.

In some simulations performed, there is a gap between the tests performed in a ground based
flight simulator and real flights.

Simulations performed in simulator that are really flying are much more realistic. The tools
utilized for thisaim are the in-flight ssimulators.

In-flight simulators are variable stability aircraft with a model following flight control
system that allow this aircraft to track the dynamic of other aircraft that is being simulated.

This work presents the design of a model following flight control system that can be used in
variable stability aircraft in order to perform in-flight simulations.

It was used a feed-forward control law based on the Method of Erzberger [12] and a
feedback control law, based on the Method of Wu [20],[21]. The first is responsible for the most
part of the control action and the second is responsible for the increasing in the system
robustness.

The results of the simulations performed are presented and commented, emphasizing the

validity of the methodology used in the project of the flight control system.
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1. Introducéo

1.1. Motivacao

Toda a concepcao e projeto de uma nova aeronave surge da necessidade de atender um
nicho do mercado, no caso da aviagdo civil, ou da necessidade de estar apto para a defesa do
espaco aéreo nacional, no caso da aviacdo militar. Assim que é verificada a necessidade de se
desenvolver uma nova aeronave, sao definidos os requisitos de projeto que a nova aeronave
deve satisfazer.

Antes de ser construido o protétipo, devem ser feitas simulacBes para verificar se a
aeronave gue esta sendo desenvolvida atende aos requisitos de projeto. Muitas vezes durante a
fase de simulacéo, é verificada a necessidade de mudancas no projeto para que 0s requisitos
definidos sggam atendidos. Quanto mais cedo for percebida a necessidade de melhorias no
projeto, e quanto mais cedo estas melhorias forem feitas, maior serd a economia de tempo e
recursos no desenvolvimento do novo produto.

Para se analisar as qualidades de v6o da nova aeronave, sdo utilizados simuladores de
vOo de base fixa a terra. Alguns destes simuladores conseguem simular 0 movimento e o
visua da aeronave real. Por este motivo, estes simuladores sd& muito usados no
desenvolvimento de novas aeronaves e no treinamento de pilotos.

Obs:

a) O movimento da aeronave real € simulado com o uso de pistdes hidraulicos que impde
a0 simulador aceleracOes lineares e angulares com valores proximos as aceleracfes que
seriam sentidas na aeronave durante um véo real (Fig.1-1).

b) Por visual do simulador entende-se avisao que o piloto teria do ambiente a suavoltae

da cabine da aeronave, enquanto estivesse comandando a aeronaverea (Fig. 1-2).



Figura 1-2- Visual deum simulador de véo de base fixa



1.1.1) Simulagdo de movimento

Apesar da utilidade e da eficiéncia dos simuladores de voo de base fixa, jafoi verificado
gue a simulagdo de movimento destas ferramentas nem sempre correspondem a experiéncia
dos pilotos. Além disso, os pilotos que estdo voando um simulador de v6o de base fixa ndo
tém a mesma carga de trabaho fisica e menta que tém durante véos reais. Por carga de
trabalho fisica, entende-se as aceleracbes que o piloto sentiria durante as simulagdes e aforca
gue este deveria aplicar nos comandos (manche e pedal). Por carga de trabalho mentd
entende-se o0 nivel de atencdo gque o piloto deve ter para comandar a aeronave. Por estes
motivos, foi verificado que simulagbes feitas num simulador gque esta realmente voando
seriam muito mais realistas.

Para se conseguir isso, sdo utilizados simuladores em v6o. Simuladores em voo sdo
simuladores projetados para prover o0 mesmo movimento da aeronave que estd sendo
simulada. Isto permite uma melhor investigacdo de complicadas iteracOes entre piloto e
aeronave em situacgdes de voo de alta precisdo como por exemplo: manobras de aproximagdo

e pouso, ou manobras com falhas em sistemas da aeronave.

Aeronave Hospedeira

Modelo de Referéncia

Figura 1-3 - Principio dos simulador es em v60
Simuladores em v60 sdo aeronaves de estabilidade varidavel com um sistema de controle

que permite o rastreamento da dindmica de outra aeronave que esta sendo simulada (modelo



de referéncia). A dindmica do modelo de referéncia é pré-programada em computadores da

aeronave hospedeira. O principio dos simuladores em voo éilustrado naFig. 1-3.

1.1.2) Acoplamento Piloto-Aeronave

Simuladores em voo sd muito usados na avaliagdo da tendéncia a APC (Acoplamento
Piloto-Aeronave), que € um fendmeno caracterizado pela defasagem entre os comandos do
piloto e aresposta da aeronave. Algumas vezes este fenémeno pode ser catastrofico [56].

Alguns autores também chamam este fendbmeno de PIO (Oscilagdes Induzidas pelo
Piloto).

A melhor forma de evitar este fenbmeno é projetar a aeronave de tal forma gque esta ndo
tenha tendéncia de entrar em APC.

A tendéncia da nova aeronave entrar em APC pode ser facilmente verificada durante
simulagdes em voo. A verificagdo desta tendéncia e a correcdo ainda durante a fase de projeto
e desenvolvimento diminuem consideravelmente a probabilidade de ocorréncia de APC

durante avida Util da aeronave e aumenta consideravelmente a segurancga de voo.

1.1.3) Sistemas de controle de voo Fly By Wire (FBW)

Hoje em dias alguns fabricantes de aeronaves (AIRBUS, BOEING, EMBRAER) estdo
desenvolvendo aeronaves com sistemas de controle de v6o baseados na tecnologia FBW
[56]. Esta tecnologia se baseia ha auséncia de cabos mecanicos gque transmitam os comandos
feitos pelo piloto até as superficies de comando. Os sinais comandados pelo piloto no manche
e no pedal sdo decodificados por um computador, que 0s envia por sinais elétricos, via

cablagens el étricas, até os atuadores, que acionam as superficies de controle [47],[56].



Esta tecnologia permite que sgam definidas leis de controle atuantes durante o voo de
formaadiminuir a carga de trabalho do piloto e aumentar a eficiéncia do voo. A adicdo destas
leis de controle dtera ainterface piloto-aeronave, podendo inclusive aumentar atendénciaa
ocorréncia de APC [56]. Qualquer projeto ou alteracdo de sistemas de controle de voo deve
ser muito bem avaliado.

Simuladores em voo permitem uma avaiacdo mais precisa dos efeitos das leis de

controle de aeronaves que estdo sendo desenvolvidas.

1.1.4) Treinamento de piloto

Simuladores em v6o também podem ser usados no treinamento de pilotos [46],[51]. Os
pilotos de prova que irdo fazer os primeiros véos de um protétipo devem conhecer bem a
dindmica da nova aeronave, para que consigam comandar o prot6tipo com uma carga de

trabal ho rel ativamente bai xa.

1.1.5) Simulagéo de Falhas

Uma outra utilidade de simuladores em véo é a avaliacdo qudlitativa de pilotos na
simulacdo de falhas em aeronaves que estéo em fase de desenvolvimento. Simulagdes de
falhas podem ser feitas em simuladores de v6o de base fixa aterra (Fig.1-1), mas, como jafoi
dito, em alguns casos os fatos da simulacdo de movimento ndo ser muito realista para
manobras de alto ganho do piloto, e do piloto ndo ter a mesma carga de trabalho que teria em
um voo real, podem afetar consideravel mente a avaliagdo qualitativa dos pilotos.

A vantagem de usar simuladores em v6o para simular falhas em prot6tipos, antes de
fazer 0 ensaio em v6o € que, caso hgja qualquer risco a seguranca durante a smulacdo em
v0o, 0 piloto de seguranca assume o comando da aeronave hospedeira, e, quando isto

acontece, 0 sistema de controle de véo é desligado, a simulacéo em véo é terminada, e a



aeronave hospedeira volta a apresentar as qualidades de voo da aeronave hospedeira
propriamente dita, que j4 sdo conhecidas pelo piloto de seguranca. ApoOs terminada a
simulacdo em vdo, os resultados sdo analisados, e caso sgja verificado que o protétipo ndo
atende aos requisitos de certificacgo/projeto, o protétipo poderda ser modificado. Fazer tais
modificacbes antes do protétipo fazer o primeiro voo pode resultar em economia de tempo e
dinheiro no desenvolvimento e certificagdo da nova aeronave, além de aumentar a seguranca
de v6o do prototipo.

Se os resultados obtidos nas simulagdes em vbo forem positivos, o piloto que fara os
ensaios em vbo no protétipo real ja estara mais familiarizado com a dindmica do novo

protétipo, sendo assim mais fécil a pilotagem da nova aeronave.

1.1.6) Beneficios

Os maiores beneficios do uso de simulacbes em vb6o durante a pesquisa e

desenvolvimento de novas tecnologias sdo [51]:

Exata representacdo do movimento;

» Cargade trabaho datripulagdo mais realista durante as simulagdes em voo;

» Andlises mais precisas das qualidades de voo da aeronave que esta sendo simulada;
* Andlises mais precisas dainterface piloto-aeronave;

» Andlises mais precisas dos efeitos de lei's de controle de véo;

» Treinamento de pilotos.



1.1.7) Pré-Requisitos

Alguns pré-requisitos técnicos para realizar simulacdes em v6o sdo [51]:

» Simulador (aeronave hospedeira) com alto poder de controle e boas caracteristicas de
vOo;

» Sensores de alta precisdo para aquisi¢ao correta de dados de voo;

* Modelo matemético representativo da aeronave hospedeira e de seus subsi stemas;

» Sistemas computacionais de alto desempenho e facilmente reprogramaveis;

» Sistemade controle de véo FBW com leis de controle baseadas no méodo do modelo
dereferéncia;

» Tripulacdo de vo experiente e piloto de seguranca;

Obs:

1) Leis de controle baseadas no méodo do modelo de referéncia so leis de controle que
fazem a dindmica de um sistema real rastrear a dindmica de outro sistema que esta sendo
simulado (modelo de referéncia) [12],[20],[21],[51],[56].

2) Quando os simuladores em voo estdo voando, sempre ha pelo menos dois pilotos na
aeronave: O piloto que estd comandando a simulagdo, e o piloto de seguranca. Caso hgja
qualquer problema durante a ssmulagéo, o piloto de seguranca comega a pilotar a aeronave. e
assim que ele assume o0 comando, o sistemna de controle é desativado e a simulagdo em voo é
interrompida [25],[51].

3) Deve ser lembrado que os simuladores em voo ndo devem substituir os simuladores de
v0o de base fixa durante o desenvolvimento de novas aeronaves, mas devem sim ser usados
para simular situagdes e manobras em que os simuladores de base fixa deixam de representar

com precisdo a dinamica da aeronave simulada



1.1.8) Estado da Arte

Sistemas de controle definidos com base no método do modelo de referéncia também
conhecidos como model following, model reference ou model tracking sdo sistemas de
controle que fazem um sistema rea rastrear a dinamica de outro sistema (modelo de
referéncia). O método do modelo de referéncia tem aplicactes em vérias &reas da engenharia,

dentre as quai's podem ser citadas.

Engenharia Elétrica/Eletr bnica

» Projeto de regulador automatico de voltagem (Chern e Chang [42));
» Projeto de servo-sistemas de posicao e étricos (Li e Tsang [39));

» Controle de veicul os suspensos magneticamente (Sinha e Pechev [23]);

Engenharia M ecanica/Automobilistica

» Controle dadinamicalongitudinal de veiculos (Caudill e Blasnik [35]);
» Controle dadinamica lateral de veiculos (Mokhiamar e Abe [49]);

» Controle de sistemas mecanicos ndo lineares, como péndul os invertidos (Nakano e

Takami [19]);



Engenharia Mecatr 6nica/Robdtica

 Controle de manipuladores robéticos (Balestrino et al [33], Leung et al [16], Ishii et a

[41], Park et a [43], Skowronski [52])
» Controle de robés industriais (Mohseni e Ghorieshi [30]);

 Controle de movimento de estruturas espaciais flexiveis (Bennett et al [50]);

Engenharia Aeronautica/Aeroespacial

O méodo do modelo de referéncia comegou a ser usado na Engenharia
AeronduticalAeroespacial na década de 1960. Algumas das aplicacbes na engenharia

aeronauti calaeroespacial sdo citadas abaixo:

» Definicdo de leis de controle capazes de fazer uma aeronave ter as qualidades de véo
desejadas [3],[37];

» Desacoplar as dindmicas latera e direcional de aeronaves de alta manobrabilidade,
[53];

» Controle de atitude de espagonaves [26];

* Gust Alleviation [3];

 Sistemas de controle de aeronaves de estabilidade variavel [12], [25], [51];

Uma das primeras aplicacbes do método do modelo de referéncia na engenharia
aeronautica foi proposto por Tyler [54] que projetou um sistema de controle baseado em

teoria de controle 6timo. Tyler definiu um indice de desempenho quadratico que é funcéo do
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vetor de estados e do vetor de controle da aeronave hospedeira e uma lel de controle que
minimiza este indice de desempenho. Foi verificado por Erzberger [12] que mesmo
encontrando-se a lei de controle que minimiza o indice de desempenho, ndo era possivel
garantir que a lei de controle obtida conseguiria fazer a aeronave hospedeira rastrear a
resposta do modelo de referéncia para as condicGes que seriam simuladas. Além disso em
algumas simulages feitas, eram obtidos erros inaceitaveis [12].

Erzberger [12] estabeleceu agumas condicbes capazes de garantir que a aeronave
hospedeira pode rastrear perfeitamente a dindmica do modelo de referéncia, e definiu um
controlador que permitaisto.

Nos casos em que as condi¢cdes de Erzberger ndo sdo satisfeitas, Durham e Lutze [14]
definiram um método em que se utiliza um candidato a model o de referéncia de tal forma que
as condicOes de Erzberger sgjam atendidas. Este novo modelo de referéncia € obtido através
de um processo de otimizacdo em que € minimizada a diferenca entre o0s
autovalores/autovetores deste novo modelo de referéncia e os autoval ores/autovetores do
model o de referéncia que se pretende simular.

A lei de controle definida por Erzberger € funcéo da dindmica linearizada da aeronave
hospedeira e do modelo de referéncia. Caso a aeronave hospedeira e 0 modelo de referencia
se afastem muito da condicdo inicia de equilibrio, a lei de controle obtida pode perder sua
eficiéncia. Além disso, o0 sistema néo é capaz de compensar distlrbios externos ao sistema.
Varias estratégias de controle tém sido propostas para compensar estes efeitos, dentre as quais
podem ser citados:

 Controle Adaptativo Goodwin and Kwa [11], Pineiro and Biezad [29],
Sivaramakumar and Rajgopal [31];

» Controle Robusto: Henschel and Shyam [10], Sparks et. a [37];
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* Redes Neurais: Henderson and Lavretsky [27], Irwin and Lightbody [28];

» Algoritmos Genéticos: Porter and Hocks [38];

» Otimizadores baseados na l6gica Fuzzy: Swanson [36], Berenji et a [40];

e Método de Lyapunov: Wu [20],[21], Chan [55], Durham et al [13];

» Variable Structure Model: Spurgeon and Patton [24], Chou and Cheng [44], Wu [45];

No comego da década de 1970, comecaram a ser utilizados sistemas de controle digitais
nas aeronaves com a tecnologia FBW [47]. Desde ent&o alguns estudos de leis de controle
digitais baseadas no método do modelo de referéncia tém sido feitos, dentre os quais pode-se
citar Bennet et al [50], Alag and Kaufman [18].

Quando se usam leis de controle digitais, deve-se levar em conta o efeito de atrasos, pois
estes podem trazer instabilidades ao sistema [5], [56]. Algumas teorias tém sido
desenvolvidas para compensar estes efeitos, dentre as quais podem-se citar Chou and Cheng
[44], Ni et. a. [22], Porter and Zhang [17].

Este trabalho apresenta uma definicdo de leis de controle que permitem a aeronave
hospedeira rastrear a dindmica néo linear do modelo de referéncia, mesmo que se tenham
imprecisdes na dindmica da aeronave hospedeira, e distirbios a esta. Este controlador foi
definido com base nos métodos de Erzberger [12] e de Wu [20];[21].

O método de Erzberger foi usado no projeto da lei de controle em maha aberta e o

método de Wu foi usado no projeto dalei de controle em malha fechada.
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1.1.9) Exemplos de simuladores em v6o

Alguns exempl os de simuladores em voo sdo citados abaixo:

VISTA —F-16 (EUA)
A aeronave VISTA (Fig.1-4) é um F-16 D modificado que € muito usada para
treinamento dos pilotos da USAF e da NASA [46], simulagdes em voo de aeronaves em fase
de desenvolvimento, pesquisa de efeitos de leis de controle nas qualidades de vbo [32]. A

aeronave VISTA F-16 é capaz de simular mais de 200 aeronaves, incluindo o F-18 Hornet

(Fig.1-5)

Figura 1-5- F-18 Hor net
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Calspan variable stability Learjets (Inglaterra)

O grupo CALSPAN (Inglaterra) possui dois Learjets modificados que sdo usados em

simulagdes em vOo e pesquisas rel acionadas a qualidades de voo [57].

Figura 1-6-Simulador em voo —Calspan L earjet
Uma das aeronaves ja simuladas em v6o no CALSPAN Learjet foi o EMBRAER 170.
Foram feitas simulagdes em vOo para que os pilotos de testes da EMBRAER tivessem um

melhor conhecimento da dindmica do EMBRAER 170, antes do primeiro véo do protétipo.

Figura 1-7- Embraer 170
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Sukhoi Su-27 (Russia)

Figura 1-8-Simulador em voo SU-27

O Instituto de pesquisas de vbo GROMOV da Russia utiliza um Sukhoi Su-27
modificado de forma que esta aeronave tenha estabilidade variavel .

Este Sukhoi Su-27 com estabilidade variavel € utilizado em simulagtes em voo de
novas aeronaves e em pesguisas e desenvolvimento relacionadas a novos sistemas de controle

de v0o, a aerodindmica e sistemas de navegacao [25].
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ATTAS-DLR- (Alemanha)

A aeronave ATTAS (Advanced Technologies Testing Aicraft System) é uma aeronave

VFW 614 que foi modificada para que fosse possivel realizar simulagdes em voo [51].

Figura 1-9 Simulador em véo ATTAS

Esta aeronave é utilizada pelo DLR (Deutschen Zentrum fur Luft- und Raumfahrt) da
Alemanha em pesquisas relacionadas a qualidades de voo, interface piloto-aeronave, controle

de v6o, guiagem de voo, e model agem de sistemas de aeronaves [51].
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TIFS—Total In-Flight Simulator (EUA)

A aeronave TIFS (Total Inflight Smulator) da USAF € um C-131 modificado de formaa

ser possivel asimulacdo em vo de outras aeronaves.

Figura 1-10 — Simulador em véo - TIFS
O simulador em voo TIFS (Fig.1-10) foi recentemente usado para fazer simulagdes em
voo de falhas no veiculo langador reutilizavel X-40 (Fig.1-11) que est4 sendo desenvolvido

pela USAF e pelaBoeing [6].

Figura 1-11 — Boeing X-40 Reusable Launch Aircraft
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1.2) Objetivo

O objetivo desta tese é apresentar o projeto de leis de controle baseadas no método do
modelo de referéncia que possam ser usadas em aeronaves de estabilidade varidvel com o
intuito de se realizar simulagdes em voo.

Foram definidas uma lei de controle em malha aberta baseada no método de Erzberger
[12] para permitir o rastreamento da dindmica do modelo de referéncia e uma lei de controle

em malha fechada, baseada no método de Wu [20],[21], para aumentar a robustez do sistema.

1.3) Organizacgdo do documento

O capitulo 1 deste trabalho apresentou a definicdo de simulacdes em voo, a utilidade
destas simulacfes, algumas estratégias de controle usadas nas simulaces em voo, e alguns
exempl os de simuladores em voo.

O capitulo 2 apresenta as equacles representativas da dindmica de uma aeronave
genérica, os vaores de peso, inércias, geometria, derivadas de estabilidade e o modelo do
motor da aeronave hospedeira e do modelo de referéncia.

O capitulo 3 apresenta as teorias nas quais se baseiam o projeto dos controladores em
mal ha aberta e do controlador em malha fechada.

O capitulo 4 apresenta os resultados obtidos nas simulacfes feitas com os sistemas de
controle em malha aberta e em malha fechada, e os comentarios dos resultados obtidos.

O capitulo 5 apresenta as conclusdes finais e o capitulo 6 apresenta sugestdes de estudos

futuros.
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O Apéndice A apresenta a validagdo das duas modificacOes feitas no controlador em
malha fechada e o Apéndice B apresenta o fluxograma e os comenté&rios do programa

utilizado nas simulacfes numeéricas.
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2. Equactes de movimento e modelos das aer onaves

2.1) Equacdes do Movimento

As equagdes descritivas do movimento de uma aeronave sd0 baseadas nas leis de

Newton, que estabel ecem as seguintes rel agoes:

a) A taxa de variagdo do momento linear da aeronave é igual a soma das forgas atuantes
nesta: forga peso, forca propulsiva e forcas aerodinamicas [1],[3],[8].[9],[34].

b) A taxa de variagdo do momento angular da aeronave é igual aos momentos atuantes
em torno do CG (centro de gravidade) da aeronave. Estes momentos séo gerados pelas forcas
aerodindmicas e forgcas propulsivas atuantes em pontos diferentes do CG da aeronave

[11.[3].[8].[9].[34].

Neste trabal ho, foram utilizadas as equagdes de movimento no sistema de eixos do corpo

(Fig.2-1), considerando-se a Terra plana, (Lewis and Stevens[1]).

profuridor

Figura 2-1-Sistema de eixos da aeronave e 0s 6 graus de liberdade
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Estas equacdes sdo descritas abaixo [1]:
. . Fx
U'=R*V —Q*W—g*sm(e)+E
V'= —R*U + P*W + g* sin(g) * cos(8) + Y.
m

W'=Q*U - P*V + g* cos(¢) * cos(6) +%
P'=(cl* R+c2* P)* Q+c3* Lr +c4* N
Q'=c5* P*R-c6* (P*-R?*) +c7*M
R'=(c8* P-c2* R)*Q+c4* Lr +c9* N
¢ =P +tan(6)* (Q* sin(¢) + R* cos(¢))
g'=Q* cos(¢) — R*sin(¢)
w= (Q* sin(¢) + R* cos(9))
cos(6)
h'=U *sin(@) -V * sin(¢) * sin(8) =W * cos(¢) * cos(6)
pn =U * cos(6) * cos(¢) +V * (- cos(@) * sin() +sin(@) * Sin(6) * cos(y))  (2-1)
+W* (sin(¢) * sin(y) + cos(¢) * sin(&) * cos(y))
Pe =U *cos(8) * sin(y) +V * (cos(¢) * cos() +sin(¢) * sin(6) * Sin(¢))
+W* (=sin(¢) * cos(¢) + cos(¢) * sin(&) * sin(¢)
U*U'+V*V'+W*W")
VT
U*W'-W*U")
(U?%+W?)
(VS =V V)
V;** cos(B)

v =

IB':

Equacbes da dindamica néo linear da aeronave
O sistema de equagdes descrito acima possui 6 graus de liberdade. Os parametros Vt, a
e [ sdo definidos no sistema de eixos aerodinamico [1],[3],[8],[9],[19],[34]. A Fig.2-2 abaixo

mostra os angulos de atitude da aeronave ¢ .0e (¢ eosangulos a e [.
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w

L1

Figura2-2—Angulos a, 5, ¢,8 ey

As constantes c1,c2,c3,¢4,¢5,¢6,c7,c8 e ¢9 sdo funcdo das inércias da aeronave, e seus
valores s&o mostrados nas equacoes (2-2) mostradas abaixo [1]:

[ =Ixx* lzz - Ixz?

M *cl=(lyy-1zz) - Ixz?
F*c2=(Ixx—lyy+1zz)* Ixz
M*c3=1lzz

M*cd4=Ixz

5= 1zz - Ixx (2-2)

[ *c8=Ixx* (Ixx— lyy) + Ixz
M *c9=Ixx
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Os parametros Fx, Fy e Fz sdo a soma das forgas aerodinamicas e forgas propulsivas
atuantes na diregdo dos eixos Xb (longitudina), Yb (lateral) e Zb (transversal) da aeronave,
respectivamente e M, N. e Lr sdo os momentos aerodinamicos de arfagem, de guinada e de
rolamento atuantes na aeronave. Asforcas Fx, Fy e Fz e os momentos M, N e Lr sdo descritos

pel as equactes (2-3) abaixo [1],[8]:

F, :T*cos(af)+%*p*\/tz*S*Cx

F, :T*sen(a'f)+%*,0*\/tz* S*Cz

_1* *\/2% Q%
=g VST (2-3)

M =%*,0*Vtz*c* S*Cm

N =%*p*\/tz*c*S*Cn

Lr =%* p*V2*c* S*Cr

Equacdes descritivas das for cas e momentos atuantes na aer onave
As forcas e momentos aerodinamicos sao funcéo de coeficientes adimensionais, que, por
sua vez, sdo funcdo dos estados da aeronave, como pode ser visto nas equacles (2-4) abaixo
[11.[3].[81.[9].[19].[34]:

CX =-cos(a)* cos(f)* CD —cos(a)* sen(£)* Cya+ sen(a)* CL
CY =-sen(p)* CD +cos(f)* CYa
CZ =-sen(a)* cos(f)* CD —sen(a)* sen(f)* CYa—cos(a)* CL

*
CL =ClL, +CL, * @ +CL,, * Jrof +CLq*qV—tC

CD =CD, +k*CL? (2-4)
CYa=CY,* B+CYz* dail +CY,; * deme
Cm=Cm, +Cm, * a + Cmy * Jdprof +Cmq*%

r=c

Cn=Cn;* B+Cn; * deme+Cng * dail +Cn, * v

*
Cr =Cr,* B+Crz * deme+Crg * dall +Crp*%

Equacdes descritivas dos coeficientes das for cas e momentos atuantes na aer onave
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Foi utilizada a nomenclaturainglesa para se definir os valores dos coeficientes das forcas
€ momentos atuantes nas aeronaves [8].

O vetor de controle das aeronaves utilizadas neste trabalho é composto pelas deflexdes
comandadas do profundor, do leme, do aileron e do comando na manete de combustivel.

A deflexdo angular do profundor altera Cm, e assim atera 0 momento de arfagem da
aeronave, fazendo com que esta apresente movimento de cabrar ou picar.

A deflexdo angular do aileron atera Cr, fazendo assim que a aeronave apresente um
movimento de rolamento.

A deflexéo angular do leme atera Cn, fazendo assim com que hgja um movimento de
guinada da aeronave.

Ja a deflex8o da manete de combustivel comanda a variagdo do fluxo de combustivel

mandado para 0 motor, variando assim atragéo deste.
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2.2) Aeronave Hospedeira com car acteristicas semelhantesao Mirage 11

Neste trabalho foi utilizada uma aeronave hospedeira com caracteristicas semelhantes ao
Mirage 11, e um modelo de referéncia com caracteristicas semelhantes ao Airbus A-310.

Por caracteristicas semelhantes entende-se mesmas dimensdes e valores de peso, CG,
inércias e derivadas de estabilidade proximos dos valores das mesmas grandezas das
aeronavesreais Mirage 11 e Airbus A-310.

Nos capitul os subseqlientes quando for feita referéncias as aeronaves Mirage 111 e Airbus
A-310, deve-se entender que estdo sendo feitas referéncias a aeronave hospedeira, e ao

model o de referéncia, respectivamente.

Figura 2-3: Trésvistas da Aeronave Hospedeira
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2.2.1) Dados de Peso, inércias, e geometria da Aeronave Hospedeira

As dimensdes e os valores de peso e inércias da aeronave hospedeira que sdo necessarios

para resolver o sistema de equacfes diferenciais descritivas da dindmica desta aeronave [8]

sd0 apresentadas na Tab.2.1:

Tabela 2-1 — Peso, inércias e geometria da Aeronave Hospedeira

Area da asa S (m”"2) 36,0
Corda média aerodindmica c (m) 5,25
Massa da aeronave m (Kg) 7400
Momento de Inércia Ixx (Kg*rm”2) 90000
Momento de Inércia lyy (Kg*m”2) 54000
Momento de Inércia Izz (Kg*m”2) 60000
Produto de Inércia Ixz (Kg*rm”2) 1800
Produto de Inércia Ixy (Kg*rm”2) 0
Produto de Inércia lyz (Kg*rm”2) 0
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2.2.2) Derivadas de estabilidade da Aeronave Hospedeira

As derivadas de estabilidade que sdo necessarias para a resolucéo do sistema de equacdes

diferenciais descritivas da dindmica da aeronave hospedeira [8] sdo apresentadas na Tab.2.2

Tabela 2-2 — Derivadas de Estabilidade da Aeronave Hospedeira

CL, 0 CYs 0,01
CL, 2,204 CY; 0,075
CL, 0 Cn, 0,150
CL, 0,7 Cn, 0,055
CD, 0,015 Cn, -0,7
k 0,4 Cng 0

cm, 0 Cn, -0,085
Cm, -0,17 Cr, -0,05
cm, -0,4 Cr, -0,25
Cmd_p -0,45 Cr, 0,06
CY, -0,6 Crg, -0,30
CY, 0 Cr, 0,019
CY. 0
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2.2.3) Modelo do Motor da Aeronave Hospedeira

Neste trabalho, foi usado um modelo simplificado do motor da aeronave hospedeira [8],

descrito pela seguinte equacao:
T=mT,, * (ﬁ]m * (ﬁjrm (2-5)
Pe
onde:

7 representa a porcentagem do comando fornecida a manete de combustivel;

Tmax € atracdo estética do motor ao nivel do mar: 40000 N.;

Os coeficientes propulsivos séo nv =0 enp= 1.

A incidéncia dos motores (af) é 0 deg.

A trac8o dos motores a jato é basicamente funcdo da densidade do ar e do fluxo de
combustivel que esta sendo queimado. O modelo de motor descrito acima, embora sgja

simplificado, leva estes efeitos em consideracéo.
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2.3) Modelo de Refer éncia com car acter isticas semelhantes a aeronave Airbus A-310

Neste trabalho decidiu-se usar um modelo de referéncia com caracteristicas semel hantes

ao Airbus A-310.

Figura 2-4: Trésvistas-Modelo de Referéncia
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2.3.1) Dados de Peso, inércias e geometria do Modelo de Referéncia

As dimensdes e os valores de peso e inércias do model o de referéncia que séo necessarios

para resolver o sistema de equacfes diferenciais descritivas da dindmica desta aeronave [8]

s&0 apresentadas na Tab.2.3:

Tabela 2-3 — Pesos, inércias e geometria do Modelo de Referéncia

Area da asa S (m”"2) 260,0
Corda média aerodindmica c (m) 6,61
Massa da aeronave m (Kg) 120000
Momento de Inércia Ixx (Kg*rm”2) 5550000
Momento de Inércia lyy (Kg*m”2) 9720000
Momento de Inércia Izz (Kg*m”2) 14510000
Produto de Inércia Ixz (Kg*rm”2) 33000
Produto de Inércia Ixy (Kg*rm”2) 0
Produto de Inércia lyz (Kg*rm”2) 0
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As derivadas de estabilidade que s80 necessarias para a resolucdo do sistema de equactes

diferenciais descritivas da dindmica do model o de referéncia [8] sdo apresentadas na Tab.2.4:

Tabela 2-4 — Derivadas de Estabilidade do M odelo de Refer éncia

CL, 0 CYs 0,05
CL, 4,982 CY, 03
CL, -0,7 Cn, 1,75
CL, 0,435 Cn, ‘15
CD, 0,0175 Cn, -75

k 0,06 Cn,, -0,125
Cm, -0,025 Cn, -1,00
Cm, -1,246 Cr, 1,75
Cm, -15 Cr, -13
cm,, -1,46 Cr, 2.9
CY, -15 Cr, -0,33
CY, 0 Cr, 0,25
CY, 0
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2.3.3) Modelo do motor do Modelo de Referéncia

Neste trabalho, foi usado um modelo simplificado do motor do modelo de referéncia[8],

descrito pela seguinte equacao:
T=mT,, * (ﬁ]m * (ﬁjrm (2-6)
Pe
onde:

7 representa a porcentagem do comando fornecida a manete de combustivel;

Tmax é atracdo estética de cada motor ao nivel do mar: 120000 N

Os coeficientes propulsivos séo nv =0 enp= 1.

A distancia dos motores até o plano de simetriaxz € 8 m.

A incidéncia dos motores (af) é 1 deg.
Este model o de motor é semelhante a0 modelo de motor que foi usado para a aeronave

hospedeira.



32

2.4) Modelos dos atuador es das superficies de controle

No estudo feito foram consideradas as dinémicas dos atuadores das superficies de
controle da aeronave hospedeira. Estas dindmicas foram modeladas com as seguintes
equagdes [1],[3]:

dorof '=n, * Jrof +n,* dmanchel
dail'=n, * dail +n,* dmanche2
deme'=n, * deme+n, * dpedal
om=n,*om+n,* o 5

(2-7)

onde:

» dmanchel, dnanche2 e Jpedal sdo as deflexBes do manche necessérias
para comandar o profundor, o aileron e a deflexdo do pedal necessaria para
comandar o leme, respectivamente;

* n, éoinverso da constante de tempo usada nos modelos dos atuadores
do profundor, do aleron e do leme [3]. Neste trabalho foram considerados
atuadores com inverso da constante de tempo n, =-20;

* n, é0 ganho usado nos model os dos atuadores do profundor, do aileron

e do leme. Neste traba ho foram considerados atuadores com ganho n, =20

Foi utilizada também uma equacdo simplificada da dinamica do motor. Foram utilizadas
inverso da constante de tempo n,=-0.5 e ganho n,= 0.5, pois a resposta do motor a jato aos

comandos do piloto e/ou do sistema de controle da aeronave € significativamente mais lenta

que aresposta dos atuadores das superficies de controle.
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2.5) Limitacbes dos model os da aer onave hospedeira e do modelo de referéncia

Neste trabalho foram considerados model os simplificados da aeronave hospedeira e do

modelo de referéncia. Entre as limitacOes observadas podem ser citadas:

a) Foram considerados valores de derivadas de estabilidade constantes. Na prética, sabe-
se gue as derivadas de estabilidade podem variar muito em funcdo da configuracéo e das
condic¢des nas quais esta a aeronave;

b) N&o foram considerados efeitos devido a compressibilidade do escoamento;

c) Néo foi considerado a saturacdo dos atuadores devido a0 aumento da pressdo
dinamica;

d) N&o foi levado em conta o atraso da aeronave aos comandos do piloto

e) Foi usado um modelo simplificado do motor;

f) Néo foram consideradas as forcas que o piloto deve exercer nos comandos primarios:
manche e pedal. Estes parametros influenciam muito as caracteristicas de pilotagem e a
avaliacdo qualitativa do piloto que estd comandando a aeronave. Deve haver sistemas que
fazem o piloto que estd comandando a aeronave hospedeira fazer a mesma forca que seria

necessaria para comandar a aeronave gue esta sendo simulada (model o de referéncia).



2.6) Caracteristicas de qualidades de voo avaliadas em simulages off-line

Durante a fase de projeto e desenvolvimento de uma nova aeronave, ou de uma nova lei
de controle de vbdo, deve ser verificado se a aeronave apresentard qualidades de véo
satisfatorias. Para verificar isto sdo feitas simulacdes off-line, isto é simulacdes com o piloto
forado loop, e simulagtes com o piloto no loop.

Nas primeiras simulagbes desgase verificar a estabilidade e controlabilidade da
aeronave, onde a estabilidade mostra como a aeronave responde a perturbacdes externas, sem
gue hga atuacéo de nenhum sinal de controle. Como as aeronaves sao projetadas para voar a
maior parte do tempo em condi¢des trimadas e estabilizadas, e estdo sujeitas a disturbios
como rajadas e turbuléncias, é muito importante estudar a estabilidade da aeronave, pois isto
pode dizer muito arespeito das qualidades de voo da aeronave. A avaliacéo da estabilidade de
uma aeronave é normalmente efetuada através de simulacfes, nas quais sdo verificadas as
respostas da aeronave a perturbacfes nas condigdes iniciais de equilibrio. Estas respostas séo
normalmente chamadas de respostas autbnomas da aeronave, devido ao fato de ndo haver
atuacéo de nenhum sinal de controle[9].

O estudo da controlabilidade de uma aeronave durante a fase de simulagdes visa verificar
se as superficies de controle e se 0 motor séo capazes de garantir a trimabilidade da aeronave
em todos o0s pontos contidos no envel ope de véo, e a execucdo de todas as manobras previstas
nos requisitos de projeto, como, por exemplo: fazer curvas, pousar e decolar com vento de
través, voar monomotor, etc. Basicamente desgja-se ver a resposta da aeronave a atuacéo de
deflexdes comandadas nas superficies de controle (profundor, aileron e leme), e a variacéo de

tracdo do motor.
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Neste trabalho foram feitas simulagOes off-line para verificar a resposta autbnoma da

aeronave e as respostas desta aos comandos do piloto.

2.6.1) Resposta Autdbnoma e M odos Naturais da Aeronave

Alguns recursos muito utilizados para o estudo da resposta autbnoma de uma aeronave
sd80 simulacBes da reposta da aeronave a perturbacdes nas condi¢des iniciais de equilibrio, e a
linearizagdo da dinamica desta aeronave em torno de um ponto de equilibrio para a posterior
definicdo de seus modos naturais[1],[3],[8],[9],[19],[34].

Ha cinco modos naturais que sdo citados e descritos logo abaixo:

Movimento Fugoidal

O movimento fugoidal € a resposta da aeronave a perturbagdes na velocidade
longitudinal. Esta resposta € oscilatéria e apresenta periodo relativamente longo. Os
par@metros que apresentam oscilacbes sdo a velocidade V, a dtitude H, e o angulo de
aituded da aeronave.

Quando a aeronave € estavel, 0 angulo 4, avelocidade V e a dtitude H convergem para
as condi¢des iniciais de equilibrio, enquanto que os outros parametros apresentam variacoes

muito pequenas.

Periodo Curto

O periodo curto € a resposta da aeronave a perturbaces no angulo de atague a €/ou na

velocidade angular de arfagem q. Esta resposta apresenta oscilagdes do angulo de ataque a e

da velocidade angular de arfagem . Quando a aeronave é estéavel os estados a e
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convergem para a condicdo inicial de equilibrio e os outros paréametros tém valores
praticamente inalterados. As oscilagdes de periodo curto tem um periodo inferior a6 s paraas

aeronaves consideradas neste trabal ho.

Dutch-Roll

O Dutch-Roll é a resposta da aeronave a perturbacdes no angulo de derrapagem S €/ou a
velocidade angular de guinadar. Devido ao efeito diedro, toda guinada gera uma tendéncia de
rolamento, e assim a resposta apresenta oscilaces em S, ¢, p e r. Quando a aeronave €
estavel dinamicamente no ponto de equilibrio considerado, as oscilagGes destes parametros

s80 convergentes para as condi¢les iniciais de equilibrio.

Movimento Espiral

Quando uma aeronave esta fazendo uma curva, esta pode se tornar cada vez mais fechada
(&ngulos ¢ e ¢ crescentes com o tempo), ou ficar nos valores que foram comandados pelo
piloto. A primeira situacdo ocorre quando o movimento espira é divergente (instéavel), e a
segunda situacdo ocorre quando o movimento espiral é convergente (estavel). Muitas
aeronaves possuem movimento espiral instavel, mas esta instabilidade pode ser aceita caso 0
tempo para dobrar a amplitude dos estados ¢ e ¢ sga relativamente longo, pois neste caso
serd fécil para o piloto mudar a aeronave para a rota desgjada e nivelar as asas desta. Neste
caso as qualidades de v6o ndo serdo muito prejudicadas. A aeronave hospedeira e 0 modelo
de referéncia usados neste trabalho apresentam movimento espiral estédvel para os pontos de

equilibrio considerados nas simulacdes feitas.
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Roll-Subsidence

O modo de rolamento, também chamado de roll convergence ou roll subsidence contem

um grau de liberdade — 0 angulo de rolamento ¢ . Este modo mostra o tempo que é necessario

para que a velocidade angular de rolamento da aeronave corresponda a vel ocidade angular de

rolamento comandada pel o piloto com a deflexdo (tipo degrau) do aileron.

2.6.2) Resposta aos comandos do piloto

Para se verificar a eficiéncia da atuacdo das superficies de controle e da tracdo do motor
na controlabilidade da aeronave, sdo feitas simulacdes nas quais séo comandados deflexdes do
profundor, leme, aileron e variagbes na tracédo do motor [1],[8],[19].

Alguns dos casos normal mente simulados sdo citados abaixo:

1 a) Resposta a deflexdes comandadas de profundor — perfil tipo degrau;
1 b) Resposta a deflexbes comandadas de aileron — perfil tipo degrau;

1 ¢) Resposta a deflexdes comandadas de leme — perfil tipo degrau;

1 d) Resposta a deflexdes comandadas na manete de combustivel;

2 @) Resposta a deflexdes comandadas de profundor — perfil tipo senoidal;
2 b) Resposta a deflexdes comandadas de aileron — pexfil tipo senoidal;

2 ¢) Resposta a deflexdes comandadas de leme — perfil tipo senoidal.
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3. Métodos utilizados no projeto do sistema de controle

Neste estudo, foram utilizados um controlador em malha aberta baseado no método de
Erzberger [12] e um controlador em malha fechada baseado no método de Wu [20],[21]. Este
ultimo se baseia numa candidata a fungdo de Lyapunov e num controlador definido de forma
agarantir que as condicdes do teorema de estabilidade de Lyapunov sgjam satisfeitas.

A seguir serdo descritos os métodos utilizados na definicdo dos controladores em malha

aberta e em malhafechada

3.1) Controlador em Malha Aberta

A formulacio descrita a seguir foi deduzida por Erzberger [12]. E definido um
controlador que permita um sistema real rastrear a resposta de um modelo de referéncia a
perturbacdes as condicBes iniciais de equilibrio (resposta autbnoma), ou a atuacdo dos
comandos feitos pelo piloto. No final deste item sdo0 definidas agumas condigdes que
garantem o rastreamento da dinamica do modelo de referéncia.

As equacdes (3-1) e (3-2) abaixo mostram as dindmicas linearizadas da aeronave

hospedeira e do modelo de referéncia:

S = A0 0+8, U0
Yp(0) =C, " %, (1)

(3-1)

Equagdes da dinamica linearizada da aer onave hospedeiro

onde: x, () OR", u, () OR™, y, () OR?, A OR™, B, OR™™ e C,OR™
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dxgt(_t) = Ay * X (1) + B * Uy (1)

Y (1) = Cp ™ Xy (1)

(3-2)

Equacbes da dinamica linearizada do modelo dereferéncia
onde: x_(t)OR", u ()OR™, y () OR", A, OR™, B OR™ eC, OR"™
O critério de Erzberger estabelece condi¢des para as quais exista aigualdade de y, (t) e
Ya(t) em qualquer instante de tempo t. Se as derivadas de ordem 1 e 2 de y, (t) e y,(t) sdo
iguais para qualquer instante de tempo t, pode-se afirmar que em todo instante de tempo t,
havera a igualdade de y,(t) e y,(t) ou sgja, a aeronave hospedeira conseguira rastrear a
resposta do modelo de referéncia. Igualando a derivada de ordem zero de y,(t) e y,(t),
obtem-se a equacéo (3-3):
Co* Xn(t) =C,* x, (1) (3-3)
Esta € uma condicéo de alinhamento inicia dos estados da planta e do modelo que deve
ser satisfeitano instanteinicial dasimulagdo (t =t,).
Derivando os dois lados da equacdo 3-3 com relacdo ao tempo, obtém-se a equacéo (3-4):
Crn * (A X (1) + B u (1) = Cp* (A * X, (1) + B " u (1)) (3-4)
Usando as equagtes 3-3 e 3-4 e isolando-se o valor do vetor de controle da planta u,(t),

obtém-se o0 vaor do vetor de controle da aeronave hospedeira necessario para que esta

consiga rastrear adindmica do modelo de referéncia:
Up(t) =(C,* B,) ™ *(C,,* A,*C, ' *C, = C " A)* X, () +(C, * B,)* C,, * B, * Uy (1)

(3-5)
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Substituindo a equacdo (3-5) na equagdo (3-4), e isolando os termos que estédo em funcéo
de x,(t) e ostermos que estdo em fungdo de u, (t), obtém-se as seguintes equagoes:

[(C,*B,)*(C,*B,)" ~1]*(C,*A,*C,-C,*A)=0 36)
[(C,*B,)*(C,*B,)"-1]*C,*B, =0
Quando as equacdes (3-6) acima sdo satisfeitas [12], estara garantido que a aeronave
hospedeira podera rastrear a dindmica do modelo de referéncia, desde que as dindmicas da
aeronave hospedeira e do model o de referéncia néo se afastem consideravel mente da condicéo
de equilibrio inicial (porque, se isto ocorrer as dindmicas linearizadas deixardo de representar
bem a dindmica da aeronave). As equacbes (3-6) sdo conhecidas como Condigdes de
Erzberger.

A Fig.3-1 abaixo mostra o diagrama de blocos do controlador definido pelo método de

Erzberger.

o
r

, ¥, *B,) *(C . *4,*C.7*C,-C,* 4,)

l X
“ F Agronave ,

u * =] % ¥ F :I b
[ » (Cr B.#) CH B! LV Hospedeira

Figura 3-1 Diagrama de blocos do controlador em malha aberta

Obs:

a) Quando as matrizes C, e C,*B, ndo forem quadradas, devera ser calculada a
pseudo-inversa destas matri zes.

b) Neste trabalho, foi projetado um controlador capaz de rastrear os estados do modelo
de referéncia, portanto as matrizes C, e C,, foram definidas como amatriz identidade.

O sistema de controle definido pelo méodo de Erzberger € um controlador em que néo

ha a necessidade de se fazer a ssmulagdo do modelo de referéncia e a comparacéo do vetor de

k4
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estados deste com o vetor de estados da aeronave hospedeira (Fig.3.3). A dinamica do modelo
de referéncia estdimplicita no controlador definido pela equagdo(3-5).

Nos casos em que as condicles de Erzberger forem satisfeitas, sera satisfeita a seguinte
igualdade: y,(t) = y,(t) .Com isso, a0 substituir C *x, por C_ *Xx, na equagdo (3.5),
teremos um sistema de controle em malha aberta (Fig.3.2). Quando, nos préximos itens for
feita qualquer referéncia a lei de controle em malha aberta, deve-se entender que a lei de
controle citada € alei de controle baseada no método de Erzberger.

A lei de controle definida pela equacdo (3-5) é funcdo das dinamicas linearizadas da
aeronave hospedeira e do modelo de referéncia. Assim sendo, esta lei de controle podera ndo
garantir o rastreamento da resposta do modelo de referéncia, quando houver um grande
afastamento da condi¢do inicial de equilibrio definida no comego da simulagdo, ou quando

houver incertezas na dinamica da aeronave hospedeiro e disturbios externos.



; _______________ 7l
| |
: I
uu{‘} | “g{‘} 3
——* modelo de » HF{I) aeronave .}',.':3)
pertlty) | referéncia S || oy oiadar : hospedeira
| |
J I
N e Y ]

Figura 3.2 Sistema de controle em malha aberta

4 ()
pertity) u,(t) ¥, (&
—"» controladar [——»{ @ETONAVE |77
y, (& hospedeira
P

Figura 3-3 — Sistema de controle com modelo de refer éncia implicito.

u, @ | |
—+L»| modelo de | “——" controlador em @ | aeronave }',(f?’_
e referéncia ¥ malha aberta hospedeira
Pﬂrf-ﬂo} y’l(!-] ] -
e =n o == o aae o o ol

controlador em
malha fechada

’(I} et) =y, (O)-y, ()
B

Figura 3-4 — Sistema de controle em malha fechada com modelo de referéncia

explicito
Nasfiguras acima, pert(t,) representa as perturbacdes nas condigdes iniciais de

equilibrio.

42
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3.2) Controlador em malha fechada

A seguir € definida uma lei de controle em malha fechada, baseada no Método de Wu
[20],[21], que foi adicionada & lei de controle j& definida no item anterior, com o intuito de
compensar os efeitos citados anteriormente.

Sistemas de controle em malha fechada com modelo de referéncia explicito (Fig.3.4) sdo

sistemas em que haa comparagao entre os vetores y, (t) e Y, (t), e hao comando de sinais de

controle que anulem (ou minimizem) a diferenca entre estes vetores.

O Método de Wu [20],[21] usa a Teorema de Estabilidade de Lyapunov [4],[7].

Da teoria cléssica de mecanica sabe-se que um sistema vibratério é estavel se sua energia
total (uma funcdo definida positiva) for continuamente decrescente (0 que significa que sua
derivadatotal em relagdo ao tempo segja definida negativa) até que um ponto de equilibrio sgja
alcancado [4].

O Teoria de Estabilidade de Lyapunov € baseado em uma generalizacio deste fato. E
definida uma “funcdo energid’ ficticia. Se esta funcdo satisfaz as hipbteses do teorema de
estabilidade de Lyapunov, entdo pode-se garantir que o sistema analisado € estavel.

O Teorema de Estabilidade de Lyapunov € descrito a seguir:



3.2.1) Teorema de estabilidade de L yapunov

Considere o sistemadefinido por: x'= f (x,t)
Suponhaque: f (0,t) =0, qualquer que sgjat
Suponha também que exista uma funcdo escalar V(X,t) que apresente as primeiras

derivadas parciais continuas. Se V(x,t) satisfizer as condicoes:
1)V(x,) é definida positiva Isto & V(0,t) =0e V(xt) 2 o* (|X|) > 0qualquer que sgja
x # 0 paratodot, onde o é umafuncdo escalar ndo decrescente e continuata que g(0) =0
2) A derivada total V' é negativa qualquer que sga x # Opara todo t, ou sga

V'(x,t) < -7*|x| < 0 paraqualquer que sgja x # O paratodo t, onde 7 € uma funcéo escalar
nao decrescente e continuatal que 7(0) =0.

3) Existe uma funcdo escalar ¢ ndo decrescente e continua tal que ¢(0) =0, e que
qualquer quesgjat, V(x,t) < ¢* [X]

4) o*|x| tende ainfinito amedidaque x| cresce indefinidamente, ou sgja,

o* |x| - « amedidaque x| -

entdo a origem do sistema x=0, € uniforme, global e assintoticamente estavel.

A demonstracéo do Teorema de Estabilidade de Lyapunov pode ser vistaem [4].

Quando um estado de equilibrio é uniforme e assintoticamente estéavel, o sistema
retornard a este estado de equilibrio sempre que houver uma perturbacdo ao sistema, e 0s
estados do sistema ndo se afastardo muito do estado de equilibrio durante a sua trgjetéria de

retorno ao estado de equilibrio [4],[7].
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Definindo-se um sistema auxiliar cujo vetor de estados e(t) e a diferencaentre y (t) e

y,,(t) € uma candidata a fun¢éo de Lyapunov que satisfaga as condigdes do teorema citado

acima, estara demonstrado que o estado do sistema tendera cada vez mais a condicdo de

equilibrio e(t) =0, ou sgja. Entdo o vetor y, (t) tendera a ter o valor de y,(t), isto & a

aeronave hospedeira conseguirarastrear a dindmica do modelo de referéncia

Para que a candidata a funcdo de Lyapunov atenda as condigdes definidas pelo teorema
de estabilidade de Lyapunov, é necessario definir um controlador adequado.

A definicdo da candidata a funcdo de Lyapunov, junto com a demonstracdo de que esta
satisfaz as condic¢bes do teorema de estabilidade de Lyapunov € mostrada no item 3.2.4.

Nos préximos itens quando for feita referéncia a controladores em malha fechada, ou
controladores com atuagéo conjunta de leis de controle em malha aberta e em malha fechada,
deve-se entender que esta sendo feito referéncia a controladores em malha fechada com

modelo de referéncia explicito (Fig.3-4).
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3.2.2) Definicao da lei de controle em malha fechada

A seguir é apresentada a lei de controle em malha fechada que foi utilizada para
compensar os efeitos de incertezas no modelo da aeronave hospedeira e de distlrbios externos
(rajadas e turbuléncia).

Foi considerado uma classe de sistemas lineares com incertezas e distarbios externos
para representar a dindmica da aeronave hospedeira:

dx, (t)
p =[A, +AA (0,0)]* X, (1) +[B, +AB, (v, 1)]* u, (t) + W(q,t)

Yp() =C,* x, ()

(3-7)

onde x,(t)JR" € o valor do estado, u,(t) JR™é a fungéo controle, y, (1) OR" € o vetor
saida da aeronave hospedeira que deve rastrear o vetor saida y,,(t) do modelo de referéncia,
w(g,t) DR"é o vetor com os distdrbios externos, (v,v,q) Dw € o vetor incerteza, wR"é
um conjunto compacto, A,,B e C  sdo matrizes com dimensdes n x nn x m e n x p,

respectivamente.

As matrizes AA(.),AB,(.), representam as incertezas presentes na determinagéo das
matrizes A,,B, da dinamica linearizada da aeronave hospedeira e sdo assumidas continuas
em todos seus argumentos.

A condicdo inicial para o sistema descrito pela equacéo (3-7) é:

X, () =x(), tO[t, - h,t,], onde h é uma constante ndo negativa
A dindmica do modelo de referéncia € descrita pel as seguintes equacoes:

dXn(t) _ 5 «
p" A * % (1)
Yml(t) =Cp* X, (1)

(3-8)



47

onde x,(t) JR™ € o vetor estado do modelo de referéncia, y,,(t) tem a mesma dimensdo de
Yy, (t) . Deve ser observado que o metodo de Wu [20],[21] garante apenas o rastreamento da

resposta autbnoma do modelo de referéncia uma vez que a equacdo (3-8) ndo é funcdo de
u.,(t).
E considerado que o vetor estado do modelo de referéncia sgja limitado, isto &

[, (t)] <M , onde M é uma constante positiva.

Para que o controlador descrito neste item garanta que a aeronave hospedeira consiga
rastrear assintoticamente a dindmica do modelo de referéncia, é necessario que a seguinte

equacdo segja satisfeita[21]:

A B, "
C, 0 | |H C

m

onde GOR™™ e HOR™™ s30 solugdes da equacéo (3.9).
Se ndo existir uma solucdo para a equacao matricial descrita acima, deve ser considerada

um diferente modelo de referéncia e/ou outramatriz C ;.
Caso contrario, existe um vetor de controle u,(t) = p(x,(t),t) que garante o
rastreamento assintotico de vy, (t), mesmo na presenca de incertezas e distdrbios externos.
Antes de definir o controlador u ,(t) sdo definidas trés condigoes:
Condicdo 1) O par {A,, B} daequacéo (3.7) € completamente controlavel;
Condicao 2) Paratodo (v,v,q) O, existem fungdes matriciais continuas
N(u,t),E(v,t), w(g,t) dedimensdes apropriadas, tais que:
AA,(u,t) =B, * N(u,t)
AB,(v,t) =B, * E(v,1) (3-10)

w(q,t) = B, * W(q,t)



Os limites das incertezas sdo definidos abaixo:

P, =max|N(, )|

P = max|w(a, )]

u(t) = mvin[%* Amin(E(v,t) + ET (v,t))]

Condicédo 3) Paratodo t >t,, u(t)>-1

48

A partir da condicéo 1, sabe-se que para cada matriz smétrica QO R™" definida positiva

existe uma Unica matriz simétrica positivaP O R™" que é solugdo da equacdo algébrica de

Riccati:

AT*P+P*A -n*P*B *B,  *P=-Q

onde 77 é uma constante positiva.
Sgja o erro de rastreamento e(t) definido por:
&t) =y, (1) ~ Y (D)
e o vetor de controle u,,(t) definido por:
u, (t) = H* x, (t) + p(t)
onde H OO R™™ satisfaz a equacdo matricial (3-9).
Considere também o vetor auxiliar z(t) definido por
Z(t) = x, (t) =G* X, (t)
onde GO R™ satisfaz a equacdo (3-9).
Das equagdes (3-9), (3-12) e (3-14), tem-se que:

et) =C, * z(t)

(3-12)

(3-12)

(3-13)

(3-14)

(3-15)
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Ent&o:

Jecol <G 20
Como |C, | < e, tem-se que:|z(t)] — Oimplicaem [e(t)] - O
Ent&o € suficiente estudar a estabilidade de |z(t)| (Vide Item 3.2.4)

Usando as equagdes (3-7), (3-8), (3-9), (3-10) e (3-14) obtém-se:

920 - (A + DA (0,0)]* 2(t) +[B, + OB, (v, )] P(t)
dt (3-16)
+ g0V, G %)
onde:
QUG %) =[DA,()* G +AB, ()* H]* X (1) +W(.) (3-17)

Usando-se a condic&o 2, pode-se reduzir a equagdo (3-17) a:

g(u.V,0,%,) =B, * F(U,V,0,%,) (3-18)
onde:
F,v,0,%,) =[N()*G+E()*H]* x,,(t) + W(.) (3-19)
e
p,(t) = max{[F (v,v.q, %, )} (3-20)

Agora, afuncdo p(t) é definida como:
p(t) = P, (z(t), 1) + P, (z(t),1) (3-214a)

onde:

P, (z(t),1) = —%* k(1) * B," * P* z(t) (3-21b)
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k,()* B," * P* z(t)

P, (2(t),t) = - = (3-21¢)
HBpT = Px z)|* o, (t) + £* |z)| +5
onde:
a) ki (t) e .k, (t) definidos pelas seguintes equagoes:
_n+3"*p,° () ]
k (t) = 1+ 2(0) (3-21d)
_ P ]
k,(t) = 1) (3-21¢)

b) J,, € e s sdo constantes positivas definidas de tal forma que a condi¢éo abaixo seja
satisfeita

L (@-2re-2r S

) 2|

(3-21f)

Obs. O termo s, mostrado nas equagdes (3-21c) e (3-21f) foi adicionado para evitar a
ocorréncia de “chattering” [16], [24], que é basicamente um fendmeno no qual ha uma
atuacdo excessiva dos atuadores das superficies de controle. Esta atuagdo muito rapida pode
gerar problemas aeroelasticos e/ou diminuir a vida Util destes atuadores. A presenca deste

termo evita problemas de indeterminagéo numéricaem P, (t) quando z(t) - O

O controle em malha fechada descrito acima é composto de duas partes: p, (t) e p,(t)
onde p,(t) € um controlador linear no estado z(t), e P, (t) € um controlador continuo ndo
linear usado para compensar o vetor incerteza F(.).

Se as condicdes 1,2,3 definidas forem satisfeitas, o controlador definido pelas equactes
(3-13) e (3-21) garante a estabilidade uniforme e assintética do sistema auxiliar definido pelo
vetor de estados z(t), caso a candidata a funcéo de Lyapunov definida no item 3.2.4 sgjauma

fungéo de Lyapunov, ou. sga o erro e(t) =y, (t) - v, (t) tendera uniforme e assintoticamente
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para zero, garantindo assim que a aeronave hospedeira consegue rastrear assintoticamente a

dinémica do modelo de referéncia, mesmo na presenca de incertezas e disturbios externos.
3.2.3) Modificacbes feitas no controlador em malha fechada

Neste trabalho foram feitas algumas modificagbes que sdo descritas e justificadas
abaixo:
a) Substituicao de x(t) por x,(t):
Resolvendo-se a equacdo matricial 3-9, obtém-se:
G=C,'*C,,e H=pinv(C,*B,)*(C,*A,-C,* A, *C,'*C,),
onde: pinv(C_,* B,) éa pseudo-inversa damatriz C * B,.
Deve ser notado que o primeiro fator do vetor de controle u,(t) mostrado na equagéo (3-13) &
H* x,(t) = pinv(C, * B,)* (C,,* A, —C,* A *C. ' *C ) * x,(t)  (3-22a)
Usando a equagdo (3-3) descritaaseguir: C * X, (t) =C_ * x,(t) , ecolocando x(t)
em funcdo dex,, (t) , obtém-se:
H*x,(t) = pinv(C,* B,)* (C,,* A, *C,, *C,—C,*A)*x,(t)  (3-22b)
Este termo € idéntico ao primeiro fator da lei de controle definida na equacéo (3.5),

(método de Erzberger).
b) Adicdo do Termo (C,*B,)™* (C.*B*u,(t)):

Neste trabalho foi verificado que a adigdo do termo ((C,* Bp)‘l* (C.*B *u (1)) na
equacdo (3-13) permite um melhor rastreamento da resposta aos comandos do piloto (Vide
Apéndice A). Este termo é idéntico ao segundo fator da lei de controle definida na equacdo
(3.5).

c) Adicdo do Termo sna equacao 3.21 c—jafoi explicado no item 3.2.2.
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Pel os motivos apresentados acima, foi usada a seguinte lei de controle a malha fechada:

Up(1) =(C,* B) ™ * ((C ¥ A *C ¥ C = C ALY X, (1) + CfB U (1) + P(t)

(3-23)

Pode-se notar que os dois primeiros termos da equacdo acima correspondem a lei de

controle definida pelo método de Erzberger.

O termo p(t) é usado para compensar efeitos de incertezas no modelo da aeronave

hospedeira e disturbios a esta.

A Fig.3-5 abaixo mostra o diagrama de blocos do controlador em malha fechada descrito

pela equagéo (3-23).

w

(C,*B,) *(C,* 4, *C."*C,-C,* 4,)

&

kg
g T—‘ ospedelr
" (C,*B,)"*C *E, o hospedeira

#z(t) = x,{O) - CG*x (O

-

Uy t)

modelo de
referéncia

G*x_(9)

Figura 3-5 a - Diagrama de blocos do controlador em malha fechada com modelo de

referéncia explicito
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Figura 3-5-b — Diagrama de blocos do controlador p(t)

Na Fig.3-5, os retangulos azuis ilustram as modificacfes feitas no controlador em malha
fechada:

* Modificagdo I: Adigdo do termo (C,* B,)™* (C*B*u(1);
* Modificagéo Il: Adicéo da constante s.

A validacdo destas modificacOes feitas € apresentadano Apéndice A.

Deve ser lembrado gque o termo p(t) do vetor de controle contém quatro componentes:
deflexdo do profundor, do aileron, do leme e comando na manete de combustivel.

Sabe-se que o motor tem dindmica muito mais lenta que as superficies de controle e que
o termo calculado p(t) pode exigir uma velocidade de atuacdo mais rdpida das superficies de
controle.

Foi considerado que ndo seria redlista utilizar a componente de p(t) correspondente a
variagao de tracdo do motor, pois este deveria ter uma dinémica muito répida para seguir os
sinais comandados. Por esta razéo s6 foram utilizados apenas trés das quatro componente de
p(t) , que sdo correspondentes as deflexdes das superficies de controle: profundor, aileron e

leme.



3.2.4) Demonstracdo da teoria utilizada na definicdo da lel de controle a malha fechada

Este item contém a demonstragdo da teoria utilizada na definicdo da lei de controle
u,(t) =H*x,(t)+ p(t). Este estudo comegcou com a definicdo de um sistema auxiliar
composto pelo vetor de estados z(t) , sendo que e(t) =y, (t) -y, (t) =C,* z(t) . Durante as
simulacBes em vOo desgja-se que este erro sgja sempre nulo, ou 0 mais proximo possivel
disto. Uma forma de garantir que o vetor e(t) sga muito proximo do vetor nulo é estudar a
estabilidade do sistema auxiliar em torno do ponto de equilibrio z(t) =0.

Para este estudo foi definida uma candidata a fungdo de Lyapunov. Se esta candidata
atender as condic¢des definidas no item 3.2.1, estard demonstrado a estabilidade uniforme e
assintética do sistema auxiliar em torno do ponto de equilibrio e(t) =0, ou sga, estara
garantido que a aeronave hospedeira rastreara a dinémica do modelo de referéncia.

A seguir € apresentado a definicdo de uma candidata a funcdo de Lyapunov e a
demonstragdo de que esta candidata junto com o controlador definido na equagéo (3-13)
garantem a estabilidade do sistema, segundo o método de Lyapunov..

Usando as equacéo (3-7), (3-8), (3-13), (3-14) e (3-21) obtém-se:

az(t) =[A _L k,(t)* B* B" * P]* z(t) +AB, (0,t)* Py(2(t),1) + LA, (v, 1) * z(t)

dt P2 (3-24)
+[B, +AB,]* P,(z(t),t) + 9(v.v,q, X,,)

Para um sistema nominal, isto € um sistema livre de disturbios externos e incertezas é
definida uma fungdo positiva com a seguinte equacao:
V(z(t),t) = z" (t)* P* z(t) (3-25)

Onde P é asolucéo da equacéo de Riccati definida na equacédo (3-11).
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Sgja z(t) definida como a solugéo do sistema descrito pela equacdo (3-24) para todo
t>t,, e sga a funcdo de Lyapunov do sistema nominal (definida na equacdo (3-25)) uma
candidata a func¢ado de Lyapunov do sistema descrito pela equacéo (3-24).

Entdo paratodo t > t,, obtém-se:

w =Z () *[AT* P+ P* A=k, (t)* P* B* B" * P]* z(t)
+2% 27 (t)* P* DA (U, 1) * Z(t)
+2% 27 (t)* P* AB, (U, 1) * Py (2(t),t) (3-26)
+2% 7' (t)* P*[B, + AB, (U, 1)]* P,(z(t).t)

+2% 2" (1)* P*9(u.v,4,X,)

Substituindo a equacéo (3-11) e as expressoes definidas nas condigbes 2 e 3 do item 3.2.2

na equacao acima obtém-se a seguinte inequacao:

W <7 (1)*Q* 20)-[57* p,71* [B,” * P* 2(t)]
+2% p,* B, * P* (1) * (1)
2% p?(1)* BpT x p* Z(t)Hz (3-27)

HBpT = Px Z(t)* o, (t) + * |20)|° +s

+2* p(t)*

B, *P* z(t)H

onde QU R™ éumamatriz simétrica definida positiva.

Simplificando a expressdo acima, obtem-se:



dV (z(t),t T ey (v A
%s—z t*Q z(t)+512 |z
* g% ||.z(t)||2

B, * P* z(t)

2% p(t)*
+

B,"* P 2(0)]* 2, (0) + £ |20)] + 5

*g

2% p(t)*|B," * P* z(t)

Como se ¢ sdo duas constantes positivas, tem-se que:

*p(

*pt)+e* |20 +s>[B,"* P ()

HBPT * P* (1)

e

*p)+e* |z +s> B, * P* 2()

HBpT * P* (1)
Usando-se as inequactes (3-28) e (3-29), obtém-se:

dv (z(t),t T vk 1.
%s—z )*Q Z(t)+? |z

B, * P* z(t)

2% p(t)*
+

B,  * P*z(t)|* p, (t) + £* |z(t)[* +5s

t)+e*|z@)|’

“p()+s

2

* e z(0)|

2% p(t)*|B," * P* z(t)

B, * P* 20)|* p, () + £* |2(t)|”

*g

+

B,  * P* z(t)|* p,(t) +s

*

Dainequacdo (3-30) eda relacdo: 0< a+b <a,
a

d

+2% g% ||z(t)||2 +2*s

(a,b > 0 ,obtem-se:

Mﬁt)’t) <-Z" (1)* Q* z(t) +%* ”Z(t)”Z'

A partir dainequacéo (3-31), obtem-se ainequagéo (3-32):

dv (z(t),t N 2
LD <y o)
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(3-29)

(3-29)

(3-290)

(3-30)

(3-31)

(3-32)
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onde: Y= A (Q-2% e[ ]-2% 3 (3-33)
57" [t

Neste trabalho foram utilizadas as seguintes constantes:

£=0.15, s=0.325, §, =7.0711, p, =0.802, p, =0.435, u=29.0, n=4.0

Q=[1 4 3 1 7 1 9 4 2]%ly.,,

onde: 1,,, €umamatriz identidade com dimensdo 9 x 9.

Considerando-a matriz Q, tem-se queA.,, (Q) =1

Substituindo este valor e as constantes s, £ e J, naequagdo (3-33), obtem-se:
y:1—2*o.15—[i]—2* S ~=0.68- 0'652 (3-34)

0 [z |2

Pode-se ver na equagio (3-34), que sb pode-se garantir que y >0, quando |.z(t)| > 0.978.
Quando ||z(t)| > 0.978, o estado z(t) tendera cada vez mais até o ponto de equilibrio z(t) =0.
O sistema estara em uma “regi&o de estabilidade assintética” apenas quando |z(t)| > 0.978.

Portanto, usando a candidata a funcéo de Lyapunov definida neste item, ndo se pode

afirmar que o sistema € estavel assintoticamente em torno do ponto de equilibrio z(t) =0, mas,

também segundo 0 método de Lyapunov, ndo se pode afirmar que o sistema € instavel em

torno do ponto de equilibrio z(t)=0. Mesmo que o sistema ndo sgja estavel assintoticamente

para ||z(t)|| <0.978, o vetor z(t) podera convergir para o vetor nulo ou podera ficar na regido
em que ||z(t)|| <0.978, sem efetivamente convergir para o vetor nulo, ou entéo pode sair da

regido em que ||z(t)| < 0.978. Se a ltima alternativa ocorrer, obter-se & ||z(t)|| > 0.978, o vetor
Z(t) estara na “regido de estabilidade assintética’, e tenderd cada vez mais ao ponto de

equilibrio, até entrar novamente na regido em que |z(t)| < 0.978.
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Ou sga, a candidata a funcdo de Lyapunov utilizada neste trabalho mostra que

Z(t) .ficard limitado superiormente a 0.978 quando t — oo . O sistema de controle é ultimately

bounded. Esta situacéo € ilustrada na figura 3.6 d.

/’ —
e e — a R o,
-~ - 7 ~ "
S —_—N\ , S ~ SE /N
S(E) { - ) - N, S(E / \ T \
o e d e ', =lE S — LY (d) A Y
f d) A \__ A { S(d) A Y / -'.'l.”]r-l* . ’L 0 }\.. "|
{1 ¥y VY ! f ! g wal 1
[ :. Vo] ) | ! fieem ) ] { : r ) ] l: al = !
| N 2 e | | . ) f \ \ S | I"I\u_ ..-‘“Ir f.l
N\~ // i \ St F5
e / . U =5 -
3 EE SN s
aslablicads estabilidade assintdtica instabilicdacds ultmatedy boundad

Figura 3-6) Estabilidade no Sentido de Lyapunov: a) Estabilidade; b)Estabilidade

Assintética; ) Instabilidade; d) Ultimately Bounded

onde: S(d) — bolafechada de raio maximo d = 0.978;
S(E) — bola fechada de raio maximo E, sendo que E>0.978;
X0 -Condicéo Inicid;

Xe— Condicéo de Equilibrio;

Deve ser lembrado que, de acordo com Wu [20],[21], ndo foi considerado a presenca do

termo (C,* Bp)‘l* (C.*B,*u,(t)) na demonstracdo da estabilidade do sistema auxiliar em
torno do vetor nulo. A presenca deste termo nalei de controle u () € validada nas simulagGes

apresentadas no Apéndice A.
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4. Resultados das Simulacges feitas

Este item apresenta as simulacdes feitas, nas quais foram utilizados o controlador em
malha aberta (item 3.1) e o controlador a malha fechada (item3-2).

Nas simulacdes feitas foram cal culadas as condi¢des de equilibrio e foram verificadas as
respostas da aeronave hospedeira e do modelo de referéncia a perturbagbes nas condicoes
iniciais de equilibrio (resposta autbnoma da aeronave), e aos comandos do piloto (deflextes
das superficies de controle ou variacdo natracéo do motor).

Para se achar as condicdes iniciais de equilibrio de cada simulacdo foram definidos os
valores da velocidade V, da altitude H, da derrapagem [, da velocidade angular¢/'. Estas
condic¢des foram definidas iguais para a aeronave hospedeira e para 0 modelo de referéncia.
Os vaores dos outros estados foram obtidos através de um processo de otimizagdo,
considerando que as derivadas de todos os estados sd0 nulas quando a aeronave esta em
equilibrio.

As tabelas deste capitulo apresentam os valores dos estados iniciais V, H, 8 e ¢/
definidos em cada simulagdo, os valores das perturbacbes em V,a, £, p,d,r no instante
inicial da simulagdo, e os valores dos comandos nas superficies de controle: profundor,
aileron, leme, e 0 comando na manete de combustivel d72, que nos gréficos é mostrado como

TLA.



Nos gréaficos mostrados nesta dissertacéo podem ser vistos os val ores dos seguintes

parametros:

V; - velocidade verdadeira

a - angulo de ataque (alfa)

[ - angulo de derrapagem (beta)

¢ - angulo de rolamento (phi)

@ - angulo de arfagem (theta)

p - velocidade angular de rolamento
g- velocidade angular de arfagem

r - velocidade angular de guinada

H - dtitude presséo

oprof - angulo de deflexdo do profundor
aail - angulo de deflex&o do aileron
deme - angulo de deflexdo do leme

on - variagéo porcentua de tragéo do motor (TLA)

60



61

4.1 Sistema de controle em malha aberta

Nas péginas que se seguem, sdo mostradas as comparaces das dindmicas do Airbus
(curvas pretas) e do Mirage com a atuacéo dos sinais de controle em malha aberta definidos
pelo método de Erzberger (curvas vermelhas).

Apenas nhas duas primeiras simulacdes é mostrada também a dinémica do Mirage sem a
atuacéo das leis de controle (curvas magenta). Isto foi feito com o intuito de mostrar
claramente o efeito da atuacdo das leis de controle na dindmica da aeronave hospedeira
(Mirage).

As curvas com a dindmica do Mirage sem atuacdo das leis de controle ndo foram
mostradas nas outras simulagdes pois isto iria sobrecarregar as figuras e dificultar a
comparacdo das dindmicas do Airbus (curvas pretas) e a dindmica do Mirage com atuacéo das
leis de controle em malha aberta (curvas vermel has)

A maior parte das simulacdes apresentou resultados satisfatérios. Apenas em aguns
casos simulados pode ser notado algumas diferencas entre a resposta da aeronave hospedeira
(Mirage) e do modelo de referéncia (Airbus).

Estas diferencas sdo comentadas e avaliadas 10go apds a apresentacéo dos resultados.

Obs. As simulacBes em voo sempre devem ser feitas em altitudes e velocidades que

facam parte do envelope de véo do modelo de referencia e da aeronave hospedeira.



A Tab.4.1.1 abaixo mostra as condi¢des que foram simuladas.
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Tabela4.1.1 — Casos simulados com a atuacéo da lei de controle a malha aberta

sim CondicOesiniciaisde Pertur bacdes nas condicdes Comandos do Piloto
equilibrio iniciais de equilibrio
\ H B |y |N |oa | g | B | dP| & |dpr| da| d| on
m/s M | deg | deg | M/s| deg | deg | deg | deg | deg | deg | deg | deg | -
Is Is | /s
1 160 | 2000 0 0 8 0 0 0 0 0 0 0 0 0
2 160 | 2000 0 0 0 |23]23] 0 0 0 0 0 0 0
3 160 | 2000 0 0 0 0 o |17 |17 |17 0 0 0 0
4 160 |[2000 | 23| O 0 0 o |17 |17 |17 0 0 0 0
5 160 | 2000 O |17]| O 0 o |17 |17 |17 0 0 0 0
6 160 | 2000 0 0 0 0 0 0 0 0O |06]| O 0 0
7 160 | 2000 0 0 0 0 0 0 0 0O |-06] O 0 0
8 140 | 2000 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 | 02
9 140 | 2000 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 |-02
10 | 180 | 4000 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0
11 | 180 | 4000 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0
12 | 180 [4000 | 23| O 0 0 0 0 0 0 0 0 -1 0
13 | 180 | 2000 0 0 0 0 0 0 0 0O |sen| O 0 0
14 | 180 | 2000 0 0 0 0 0 0 0 0 O |sen| O 0
15 | 180 | 2000 0 0 0 0 0 0 0 0 0 O |sen| O
16 | 180 | 2000 0 0 0 |27 |27 |27 |27 |27 0 0 0 0
17 |160 [3000 | 1,7 | O 0 |27 |27 |27 |27 |27 0 0 0 0

Neste trabalho, foram feitas simulagdes com o intuito de verificar a resposta autbnoma da

aeronave: Fugoide (Simulacdo 1), Periodo Curto (Simulagdo 2), Movimento Espiral e Dutch-

Roll (Simulagdes 3,4 €5).

A diferenca entre as simulagdes 3,4 e 5 esta nas condi¢des iniciais: na simulagdo 3, a

aeronave hospedeira e 0 modelo de referéncia estéo inicialmente num voo de cruzeiro, na

simulacdo 4 as aeronaves estdo num voo de cruzeiro com derrapagem, e na simulagdo 5 as

aeronaves estdo fazendo uma curva coordenada.

As simulacdes 6 a 15 apresentam respostas da aeronave a comandos do piloto (deflexdes

de profundor, aileron, leme e variagdo de tragcdo do motor). Os casos 6 a 12 apresentam
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respostas a deflexdes comandadas do tipo degrau, e as ssimulagcbes 13 a 15 apresentam
respostas a deflexdes comandadas com perfil senoidal. Estas Ultimas simulagdes foram feitas
apenas para checar que a aeronave hospedeira consegue rastrear deflexdes comandadas
continuamente nas superficies de controle. As simulagBes 16 e 17 mostram o efeito dos
atuadores no controle da resposta autbnoma da aeronave hospedeira.

Foram feitas simulages com diferentes condi¢des de equilibrio para muitos dos casos
apresentados na Tab.5.1.1. Nas sete primeiras simulagdes, foi considerado uma velocidade
inicial de 160 m/s e uma altitude inicial de 2000m . As outras simulagdes poderiam ter sido
feitas com os mesmos valores de velocidade e altitude iniciais, mas optou-se por apresentar
resultados de simulagdes com diferentes condicdes de equilibrio, apenas para mostrar que o
controlador definido pelo método de Erzberger [12] apresenta desempenho satisfatério
mesmo quando sdo feitas simulagdes com diferentes condigdes iniciais de equilibrio porque
este controlador usa os parametros da dinamica para a condicéo inicia de equilibrio. Isto €
uma vantagem do controlador definido pelo método de Erzberger em relacdo a controladores
definidos por outros métodos, em que os ganhos do controlador sdo definidos para uma
condicdo de equilibrio especifica [2],[53] e perdem sua eficacia quando séo feitas novas
simulagdes com diferentes condigdes de equilibrio das que foram usadas durante a definicéo

dos ganhos.



4.1.1) Simulacéo 1 - Fugdide

Tabela 4-1-2 — Condigdes iniciais usadas na simulagéo 1

Condigdes de equilibrio Perturbacdes Sinaisde controle
as condicesiniciais comandados pelo piloto
velocidade 160 m/s oV (m/s) +8 oprof (deg)
altitude 2000 m oa (deg) 0 dail (deg)
derrapagem 0 deg OB (deg) 0 deme (deg)
A 0 deg op(dey/ s) 0 on(-)
Curva preta— Airbus & (degls) 0 Curvamagenta- Mirage sem
Curvavermelha— Mirage or (deg/s) 0 atuacdo de leis de controle
10
0@ 20 30
1 g "
g g €0
o 0 20 30 40 0 100 200 30 40 0 100 200 30 400
1 1
2o 2o
| i " " 05 i " i 1 i " "
0 100 200 300 400 0 100 200 300 400 0 100 200 300 400
tempo (5) tempo (s) ternpo (s)

Figura 4-1la—-Simulacéo 1 - Fugoide
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Figura4-1c —Simulacgao 1 - Fugéide
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Ao se comparar os gréficos pretos, vermelhos e magenta das Fig.4-1a e 4-1 b, pode-se
ver que a atuacdo de leis de controle na aeronave hospedeira garante um satisfatorio

rastreamento da resposta do model o de referéncia (para o caso considerado).
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As curvas representativas dos estados da aeronave hospedeira (Mirage) com atuacdo das
leis de controle e as curvas representativas dos estados do modelo de referéncia (Airbus) séo
prati camente coincidentes.

Os graficos com os sinais de controle mostrados na Fig.4-1b foram ampliados e
mostrados na Fig.4-1 c, para que ficasse mais nitido as deflexfes do profundor da aeronave

hospedeira (Mirage) que estdo sendo comandadas pelo sistema de controle.

Os comentérios feitos para os resultados da simulacdo 1 sdo igualmente vaidos para os

resultados da simulagéo 2, apresentada a seguir.



4.1.2) Simulagdo 2 - Periodo Curto

Tabela 4-1-3- Condigbesiniciais usadas na smulacao 2
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Condigbes de equilibrio Perturbacbes Sinaisde controle
as condicesiniciais comandados pelo piloto
velocidade 160 m/s oV (m/s) 0 oprof (deg)
altitude 2000 m oa (deg) 2.3 Aail (deg)
derrapagem 0 deg OB (deg) 0 deme (deg)
2 0 deg op(deg/ s) 0 on(-)
Curva preta— Airbus & (deg/s) 2,3 Curva magenta- Mirage sem
Curvavermelha— Mirage o (degls) 0 atuacdo de leis de controle
162 2000 B
= 161 _ — By L\/—‘
> 160 =" * B2 :
% 2 4 5 g 2 4 5 o 2 4 6
1 g "
3 3 S
S 0 2 |\ : =0
£ £ 41 \ >~ 3
K| 2 -1
0 2 4 B 0 2 4 B 0 2 4 B
1 5 1
2o 2o \/ 2o
A 5 1
0 2 4 6 0 2 4 3 0 2 4 3
tempo (s) tempo (s) termpo (s)

Figura 4-2 a—Simulagéo 2 — Periodo Curto
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Figura 4-2 b—Simulacédo 2 — Periodo Curto
Os resultados apresentados nas simulagbes 1 e 2 mostram que a atuacdo da lei de
controle definida pelo método de Erzberger permite o rastreamento do periodo curto e da
fugdide do modelo de referéncia, desde que ndo haja distarbios a aeronave hospedeira, nem

imprecisdes no model 0 matematico desta aeronave.
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4.1.3) Simulagéo 3 - Dutch-Roll

Tabela 4-1-4. Condigbesiniciais usadas na smulacao 3

Condigbes de equilibrio Perturbacbes Sinaisde controle
as condicesiniciais comandados pelo piloto
velocidade 160 m/s N(m/s) 0 Jprof (deg) 0
altitude 2000 m oa (deg) 0 Aail (deg) 0
derrapagem 0deg o5 (deg) 1,7 deme (deg) 0
Y 0 deg op(deg/ s) 17 on(-) 0
Curva preta— Airbus & (deg/s) 0
Curvavermelha— Mirage o (degls) 1,7
161 2010 45
% 160 € 2000 % 45
B2 4 6 8 " 2 4+ s 8 % 2 1 s e
4 46 2

phi (deg)
(=] ha
alfa (deq)
e
beta (deg)
o

2 44 2
1] 2 4 B 8 1] 2 4 B 8 0 2 4 B ]
4 0.0z 4
— a . _ .
22 z 2
2 2 ]
a0 = 002 -
2 -0.04 -2
0 2 4 6 8 0 2 4 6 8 0 2 4 B 8
tempo (s) tempo (s) termpo (s)

Figura 4-3 a—Simulacéo 3 — Dutch-Rall
Obs: A partir deste item sb serdo apresentadas comparacdes da resposta da aeronave

hospedeira com atuagdo das |eis de controle e a resposta do model o de referéncia.
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Figura 4-3 b —-Simulacao 3 — Dutch-Rall

Pode-se ver na Fig.4.3a que a aeronave hospedeira consegue rastrear a dinamica do
modelo de referéncia. Pode-se notar diferencas minimas entre os estados da aeronave
hospedeiro e do model o de referéncia nos graficos dos estados p,g er, edos angulos £ e ¢,

Estas pequenas diferencas se devem a dindmica dos atuadores que nédo foram rapidos o
suficiente para comandar as deflexfes das superficies de controle na velocidade calculada
pelo sistema de controle, mas estas diferencas observadas s&o muito pequenas, de formaanéo
afetar aavaliacao feita pelo piloto que esta comandando a simulagéo.

Estes comentarios a respeito das diferencas observadas nesta simulagdo se aplicam
igualmente para todas as outras simulagdes da resposta auténoma apresentadas neste trabal ho.

Em todas as simulagbes da resposta autbnoma, pode-se notar uma diferenca constante
entre 0 angulo da ataque a da aeronave hospedeira e do modelo de referéncia. Esta diferenca
se deve ao fato de que no comego da simulagéo foi definida a mesma velocidade e altitude
para o0 modelo de referéncia e para a aeronave hospedeira. Sabe-se que para equilibrar as

aeronaves nestas condicdes serd necessario diferentes valores de a, pois estas aeronaves tém



71

diferentes pesos e diferentes valores de CL, . A condi¢éo de igualdade de todos os estados no

instante inicial ndo é possivel, e este resultado j& era esperado.

O método de Erzberger considera valores iguais das derivadas dos estados para qual quer
instante de tempo t. Assim era esperado que as variagdes de a da aeronave hospedeira e do
modelo de referéncia tivessem o mesmo valor, e isto € observado nos resultados das
simulagdes, pois nota-se que a diferenca entre o angulo de atague a das duas aeronaves é
constante.

Esta diferenca também é observada para o angulo de atitude &, pois este angulo éigua a
soma do angulo de ataque a e do angulo de subida y, nos casos em que ndo ha derrapagem,
nem rolamento da aeronave. Uma vez que a aeronave hospedeira consiga rastrear a atitude e
a velocidade do modelo de referéncia simultaneamente, e uma vez que é definido o mesmo
valor inicial para o angulo y ( da aeronave hospedeira e do modelo de referéncia ), espera-se
ver 0s mesmos valores do angulo de subida y para as duas aeronaves. Portanto, a mesma
diferenca que é observada para o angulo de ataque seré observada para o angulo de atitude &.
Estas diferencas comentadas podem ser vistas naFig.4-3 a.

A Fig.4.3 b apresenta as deflexdes das superficie de controle e a variagdo na manete de

combustivel comandada pelalei de controle em malha aberta.
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4.1.4) Simulacéo 4 - Véo com Derrapagem, Dutch-Roll

Tabela 4-1-5: Condicfesiniciais usadas na smulacéo 4

Condigdes de equilibrio Perturbacdes Sinaisde controle
as condicdesiniciais comandados pelo piloto
velocidade 160 m/s N(m/s) 0 Jprof (deg) 0
altitude 2000 m oa (deg) 0 Aail (deg) 0
derrapagem 2.3 deg 96 (deg) 17 deme (deg) 0
Y 0.0 deg/s op(deg/ s) 1,7 on(-) 0
Curva preta— Airbus A (deg/s) 0
Curvavermelha—Mirage & (deg/s) 1,7
160.6 2000 5
— 160.4 _ 1998 F
€ 5 =
> 160.2 T 1995 &
160 1994 4
0 2 4 6 8 0 2 4 6 8 0 2 4 B 8
10 — 46 4
= B45f ~r T =
s s /\/’_\/—~ 22
6 4.4 1
0 2 4 3 8 0 2 4 3 8 0 2 4 6 8
4 4
22 & 7 2
1 & 2
2 005 2
0 2 4 B 8 0 2 4 3 8 0 2 4 B 8
tempo (5) tempo (s) lempo (s)

Figura 4-4 a—Simulacdo 4 — V6o com Derrapagem, Dutch-Roll
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Figura 4-4 b — Simulacéo 4 — V6o com Derrapagem, Dutch-Rall

Em todas as simulagdes da resposta autbnoma da aeronave, nos quais a aeronave estava
inicialmente fazendo um véo com derrapagem £ ou uma curva com curva de velocidade
angular ¢', pode-se notar uma diferenca constante entre o angulo de rolamento ¢ da
aeronave hospedeira (Mirage) e do modelo de referéncia (Airbus). Esta diferenca se deve ao
fato de que no comecgo da simulacéo foram definidos os mesmos parametros S e ¢/'para a
aeronave hospedeira e para o modelo de referéncia.

Sabe-se que nestas condicles serd necessario diferentes valores de ¢ para equilibrar as
diferentes aeronaves, pois estas tém diferentes pesos, diferentes inércias e diferentes valores
das derivadas de estabilidade. Estas diferencas justificam os diferentes valores de angulo de
rolamento ¢ necessarios para manter os mesmos valores da velocidade angular ¢' e da
derrapagem 5.

O método de Erzberger considera valores iguais das derivadas dos estados para qual quer

instante de tempo t, assim sendo .espera-se que as variagdes de ¢ do Mirage e do Airbus
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tenham o mesmo valor, e isto é observado nos resultados das simulagdes (Fig.4.4 @), pois
nota-se que a diferenca entre o angulo de rolamento ¢ do Mirage e do Airbus é constante.

Apesar desta diferenca observada, pode-se afirmar que o sistema de controle consegue
controlar muito bem aresposta autbnomada aeronave hospedeira.

Os mesmos comentarios feitos neste item se aplicam para todas as simulagdes nas quais
ha atuacdo do sistema de controle pararastrear a resposta autbnoma do modelo de referéncia.

Inicialmente poderia ter sido definido o mesmo valor do angulo de rolamento ¢ para a
aeronave hospedeira e para o modelo de referéncia no instante inicial da simulag&o, mas neste
caso obter-se-iavalores diferentes de derrapagem £ e€/ou davelocidade angular ¢'.

Outro fato que deve ser comentado € que, nas simulacdes da resposta auténoma da
aeronave, em que ha a perturbacéo a qualquer estado relacionado a dindmicalatero-direcional,
foi verificado que os estados £ ,¢',p er voltam a condicdo inicia de equilibrio em menos de
10 s (Fig.4-4 a e Fig.4-4 b), mas o angulo de rolamento demora muito mais para voltar a
condi¢do inicial de equilibrio (Fig.4-4 c).

Na verdade é o movimento espiral da aeronave [1],[8],[9] que gera este retorno mais
lento do pardmetro ¢ ao estado inicial.

Deve ser observado também que qualquer perturbacdo nos estados ¢, 8 ,¢/',p er gera

também um movimento fugoidal, mas com pequena amplitude de oscilacéo (Fig.4.4c).
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Figura 4-4 c — Simulagéo 4 — Véo com Derrapagem, Dutch-Roall
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4.1.5) Simulagéo 5 - Curva Coor denada, Dutch-Roall

Tabela 4-1-6- Condigbesiniciais usadas na smulacao 5

Condigbes de equilibrio Perturbacbes Sinaisde controle
as condicesiniciais comandados pelo piloto
velocidade 160 m/s N(m/s) 0 Jprof (deg) 0
altitude 2000 m oa (deg) 0 Aail (deg) 0
derrapagem 0deg o5 (deg) 17 deme (deg) 0
Y 1.7 deg/s op(deg/ s) 17 on(-) 0
Curva preta— Airbus & (deg/s) 0
Curvavermelha— Mirage o (degls) 17
1615 2000 5
= 161 _ 4
2 £ 1990 =
> 1605 * =
%0 2 4 3 8 % 2 4 3 8
2 5.1 2
.?B e e e

phi (deg)

b
-

alfa (deq)
n
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o
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q (deg/s)
=
oo
r (degfs)
|

tempo (s) tempo (s) termpo (s)

Figura 4-5 a—-Simulagdo 5 — Curva Coor denada, Dutch-Roll



7

0 005
= 1.
$ -
z £
= "
s .
56
% 2 1 & 8 By o4 & =
tempo () tempo (%)
0s 1
05
g -
Z g5/ £05
) .
1 -15
0 2 4 & B 0 2 4 6 B
tempo () tempo (s)

Figura 4-5 b — Simulagéo 5 — Curva Coor denada, Dutch-Rall
A Fig.4-5 apresenta resultados bastante satisfatorios do rastreamento da resposta
auténoma do modelo de referéncia, que estava inicialmente em v6o derrapado. Pode-se notar
gue uma vez definido o controlador pelo método de Erzberger, este mantém a sua eficiéncia
a0 se realizar ssmulacGes com diferentes condicdes de equilibrio. N&o é necessario fazer uma
tabela com diferentes ganhos das leis de controle para as diferentes condicdes de equilibrio

das simulages feitas.
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4.1.6) Simulagéo 6 - Degrau de Profundor - picar

Tabela 4-1-7- Condigbesiniciais usadas na smulacao 6

Condigbes de equilibrio Perturbacbes Sinaisde controle
as condicesiniciais comandados pelo piloto
velocidade 160 m/s N(m/s) 0 Jprof (deg) +0.6
altitude 2000 m oa (deg) 0 Aail (deg) 0
derrapagem 0 deg OB (deg) 0 deme (deg) 0
Y 0.0 deg/s op(deg/ s) 0 on(-) 0
Curva preta— Airbus Aq (deg/s) 0
Curvavermelha— Mirage o (degls) 0
200 2200 10
- E" 5 ~~
> R
10 20 40 0 0 20 0 80
1 5 1
£ o o
K| -1
0 20 40 60 0 20 40 60
1 1
2o 2o
A -1 1
0 20 40 60 0 20 40 60 0 20 40 60
tempo (s) tempo (s) termpo (s)

Figura 4-6 a— Simulacdo 6 — Degrau de Profundor - picar
Pode ser visto na Fig.4.6 que a aeronave hospedeira ndo consegue rastrear a resposta do

modelo de referéncia a comandos de profundor do tipo degrau. Isto se deve aimprecisdo dos
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modelos lineares da aeronave hospedeira e do modelo de referéncia quando ha um

afastamento considerével do ponto de equilibrio definido inicialmente.
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tempo () tempo ()
1 1
= 05 05
£ F 1
g 1] %’ D
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0 2 40 0 20 40
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Figura4-6 b — Simulacéo 6 — Degrau de Profundor - picar
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Figura 4-6 c — Simulacéo 6 — Degrau de Profundor - picar
A Fig.4-6 b foi ampliada e apresentada na Fig.4.6 ¢ para que ficasse mais nitida a atuacéo do

profundor da aeronave hospedeira.
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4.1.7) Simulagéo 7 - Degrau de Profundor - cabrar

Tabela 4-1-8- Condigbesiniciais usadas na smulacao 7

Condigbes de equilibrio Perturbacbes Sinaisde controle
as condicesiniciais comandados pelo piloto
velocidade 160 m/s N(m/s) 0 Jprof (deg) -0.6
atitude 2000 m oa (deg) 0 adail (deg) 0
derrapagem 0 deg o5 (deg) 0 deme (deg) 0
Y 0 deg/s dp(deg/ s) 0 on(-) 0
Curva preta— Airbus & (degls) 0
Curvavermelha— Mirage o (deg/s) 0
180 3000 15
— 160 _ 2500 o] O\
> 140 Im:nf %5
120 - 1500 0
0 20 40 60 0 20 40 60 0 20 40 60
1 7 — 1
S0 -t =0
i SS5p=—"" z
-1 . 4 - - -1 . -
0 20 40 60 0 20 40 60 0 20 40 60
1 1 1
go 2o
o 20 40 60 0 20 40 B0 o 20 40 60
tempo (s) termpo (5) lempao (s)

Figura 4-7 a— Simulacgdo 7 — Degrau de Profundor - cabrar
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Figura 4-7 b — Simulacéo 7 — Degrau de Profundor - cabrar

As simulacdes 6 e 7 (Fig.4-6 e Fig.4-7) mostram que o controlador definido pelo método
de Erzberger ndo garante o rastreamento da resposta do modelo de referéncia a comandos de
profundor. Isto se deve ao fato de que os estados da aeronave hospedeira e do modelo de
referéncia se afastam consideravelmente do ponto de equilibrio. Por este motivo as dindmicas
lineares em torno do ponto de equilibrio considerado do modelo de referéncia e da aeronave
hospedeira deixam de ser representativas dadindmicareal (ndo linear) destas aeronaves.

Como a lei de controle definida pelo método de Erzberger é funcdo das dinamicas
lineares das aeronaves consideradas, percebe-se facilmente que a aeronave hospedeira ndo
conseguira rastrear a dindmica do modelo de referéncia, caso haja um afastamento

consideravel do ponto de equilibrio, ou caso as dindmicas lineares ndo sgjam bem definidas.



4.1.8) Simulagéo 8 - Aumento de Tragéo do Motor

Tabela 4-1-9- Condigbesiniciais usadas na smulacao 8
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Condigbes de equilibrio Perturbacbes Sinaisde controle
as condicesiniciais comandados pelo piloto
velocidade 140 m/s N(m/s) 0 Jprof (deg) 0
altitude 2000 m oa (deg) 0 Aail (deg) 0
derrapagem 0 deg o5 (deg) 0 deme (deg) 0
Y 0 deg/s op(deg/ s) 0 on(-) 0.2
Curva preta— Airbus & (deg/s) 0
Curvavermelha—Mirage o (degls) 0
144 2400 8
g 1 E 200 =
> 140 * ®6
o= 10 180 200 U0 50 100 150 200 0 50 100 150 200
1 6 1
g Fd 3
S0 2 So
= 2ssh o ] B
-1 57 -1
0 50 100 150 200 0 50 100 150 200 0 50 100 150 200
1 0.1 1
2o 2 o 2o
A 0.1 -1
0 50 100 150 200 0 50 100 150 200 0 S 100 150 200
tempo (s) tempo (s) termpo (s)

Figura 4-8 a— Simulagdo 8 — Aumento de Tracao do Motor
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Figura 4-8 b — Simulagdo 8 — Aumento de Tracgédo do Motor

Os resultados da simulagdo 8 mostram que a aeronave hospedeira consegue rastrear a

resposta do modelo de referéncia ao aumento de tragdo do motor.



4.1.9) Simulagéo 9 - Diminuic¢éo de Tragdo do Motor

Tabela 4-1-10- CondicOes iniciais usadas na simulagéo 9

Condigbes de equilibrio Perturbacbes Sinaisde controle
as condicesiniciais comandados pelo piloto
velocidade 140 m/s N(m/s) 0 Jprof (deg) 0
altitude 2000 m oa (deg) 0 Aail (deg) 0
derrapagem 0 deg OB (deg) 0 deme (deg) 0
Y 0 deg/s op(deg/ s) 0 on(-) -0.2
Curva preta— Airbus & (deg/s) 0
Curvavermelha—Mirage o (degls) 0

— 140
w
€
> 138 : ;
13% - - -
1] 80 100 150 200
1 B 1
= =50 - - 1
@ - =
" 2 NN TN § ’
= S 58 =
-1 57 -1
0 S0 100 150 200 1] 50 100 150 200 0 S0 100 150 200
1 0.1 1

p (deg/s)
=

q (deg/s)
=

r (degfs)
=

-1 0.1 -1
0 50 100 150 200 0 50 100 150 200 0 50 100 150 200

tempo (s) tempo (s) termpo (s)

Figura 4-9 a— Simulagdo 9 — Diminui¢ao da Tragdo do Motor
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Figura4-9 b — Simulacédo 9 — Diminuicao da Tracéo do Motor
Os resultados da simulagdo 9 mostram que a aeronave hospedeira consegue rastrear a

resposta do model o de referéncia a diminuicéo datracdo do motor.
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4.1.10) Smulacao 10 - Degrau de Aileron

Tabela 4-1-11- Condigdes iniciais usadas na simulacéo 10

Condigdes de equilibrio Perturbacdes Sinaisde controle
as condicdesiniciais comandados pelo piloto

velocidade 180 m/s N(m/s) 0 Jprof (deg) 0

altitude 4000 m oa (deg) 0 Aail (deg) 1

derrapagem 0deg 96 (deg) 0 deme (deg) 0

Y 0 deg/s op(deg/ s) 0 on(-) 0
Curva preta— Airbus A (deg/s) 0
Curvavermelha—Mirage & (deg/s) 0

o

.

theta (deg)

]
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- =
& @
b= =2
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2 1 0
w1 g w05
g £05 g -
a0 = / bl
-1 0 15
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tempo (5) tempo (s) lempo (s)

Figura 4-10 a—Simulacédo 10 — Degrau de Aileron
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Figura4-10 b — Simulacdo 10 — Degrau de Aileron

Os resultados da simulagdo 10 apresentados acima mostram que a aeronave hospedeira
ndo consegue rastrear a resposta do modelo de referéncia a uma deflexdo de aileron
comandada. Como a dindmica se afasta consideravelmente do ponto de equilibrio, a
linearizagdo das dindmicas ndo lineares perde sua representatividade e, consequentemente o

controlador definido pelo método de Erzberger perde sua eficécia.
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4.1.11) Smulacao 11 - Degrau deLeme

Tabela 4-1-12- Condigdes iniciais usadas na ssimulagéo 11

Condigdes de equilibrio Perturbacdes Sinaisde controle
as condicesiniciais comandados pelo piloto

velocidade 180 m/s N(m/s) 0 Jprof (deg) 0

altitude 4000 m oa (deg) 0 dail (deg) 0

derrapagem 0deg 96 (deg) 0 deme (deg) 1

Y 0 deg/s op(deg/ s) 0 on(-) 0
Curva preta— Airbus & (degls) 0
Curvavermelha— Mirage & (deg/s) 0
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Figura4-11 a- Smulacao 11 — Degrau de Leme
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Figura4-11 b — Simulagdo 11 — Degrau de Leme
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4.1.12) Simulagdo 12 - V6o com derrapagem, Degrau de leme

Tabela 4-1-13- Condic¢desiniciais usadas ha simulacéo 12

Condigbes de equilibrio Perturbacbes Sinaisde controle
as condicesiniciais comandados pelo piloto

velocidade 180 m/s N(m/s) 0 Jprof (deg) 0

altitude 4000 m oa (deg) 0 Aail (deg) 0

derrapagem 2.3 deg OB (deg) 0 deme (deg) -1

Y 0 deg/s op(deg/ s) 0 on(-) 0
Curva preta— Airbus & (deg/s) 0
Curvavermelha— Mirage o (degls) 0

200 4200 5

W (mfs)
8 B
H (m)
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=
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Figura 4-12 a— Simulagéo 12 — V6o com Derrapagem, Degrau de Leme
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Figura4-12 b — Simulacédo 12 — V6o com Derrapagem, Degrau de Leme

Os resultados das simulagdes 11 e 12 mostram que a aeronave hospedeira consegue
rastrear a resposta do modelo de referéncia a um degrau de leme. Com excegdo do parametro
[, as curvas de todos os outros estados sdo praticamente coincidentes. A respeito do
parametro £, pode-se ver que, a medida que o tempo passa, aumenta a diferenca entre a
derrapagem da aeronave hospedeira e do modelo de referéncia. 1sto ocorre porque ndo ha
nenhuma superficie de controle da aeronave hospedeira que gere diretamente uma forca
lateral na aeronave. A deflexdo do leme gera uma forca latera e uma guinada,
simultaneamente. Nas simulagdes 11e 12, a deflexdo conjunta do leme e do aileron permite
um rastreamento preciso das vel ocidades angulares de rolamento e de guinada, e do angulo de

rolamento a custa da rel ativa ineficiéncia no controle da derrapagem.



4.1.13) Simulagéo 13 - Deflex&o de Profundor — Perfil Senoidal
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Tabela 4-1-14- Condicoes iniciais usadas na simulagéo 13

Condicbes de equilibrio Perturbactes Sinais de controle comandados
ascondic¢desiniciais pelo piloto
velocidade 180 m/s oV (m/s) 0 oprof (deg) | 0.01* sin(t/57.8)
adtitude 2000 m oa (deg) 0 Aail (deg) 0
derrapagem 0 deg OB (deg) 0 deme (deg) 0
Y 0.0 deg/s op(deg/ s) 0 on(-) 0
Curva preta— Airbus A (deg/s) 0
Curvavermelha—Mirage o (degls) 0
200 2500

Y (m/fs)
z
H (m)
?
thela (deg)

phi (deg)
Q
alfa (deg)
Ll L
beta (deg)
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-1 2 -1
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Figura 4-13 a— Simulacéo 13 — Deflex&o de Profundor — Perfil Senoidal
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Figura 4-13 b — Simulagdo 13 — Deflexdo de Profundor — Perfil Senoidal

Os resultados da simulagdo 13 mostram que a aeronave hospedeira consegue rastrear a

resposta do modelo de referéncia a comandos de profundor com perfil senoidal.
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4.1.14) Simulagéo 14 - Deflexdo de Aileron — Perfil Senoidal

Tabela 4-1-15- Condicdes iniciais usadas na simulacéo 14

Condicbes de equilibrio Perturbactes Sinais de controle comandados
ascondic¢desiniciais pelo piloto
velocidade 180 m/s N(m/s) 0 dorof (deg) 0
adtitude 2000 m oa (deg) 0 dail (deg) | 0.01* sin(t/57.8)
derrapagem 0 deg OB (deg) 0 deme (deg) 0
Y 0 deg/s op(deg/ s) 0 on(-) 0
Curva preta— Airbus A (deg/s) 0
Curvavermelha—Mirage o (degls) 0

W (m/s)

phi (deg)

p (deg's)

0 200 400 600 0 200 400 600 O 200 400 600
tempo (s) tempo (s) termpo (s)

Figura 4-14 a— Simulagéo 14 — Deflex&@o de Aileron — Perfil Senoidal
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Figura 4-14 b — Simulacgdo 14 — Deflex&do de Aileron — Perfil Senoidal

Na Fig.4-14 pode-se ver que ha diferencas entre os estados do Mirage e do Airbus. As
maiores diferencas estéo nos estadosH, V eq, a,e 6.

Isto ocorre devido a diferencas entre as dinamicas linear e ndo linear da aeronave
hospedeira (Mirage) e as diferengas entre as dinamicas linear e ndo linear do modelo de
referéncia (Airbus). Deve ser lembrado que alel de controle utilizada é funcéo das dindmicas
lineares do Airbus e do Mirage. Qualquer diferenca significativa entre as dindmicas linear dos
sistemas e a dindmica real ndo linear faz com que o controlador definido pelo méodo de

Erzberger percaa suaeficéacia
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4.1.15) Simulacao 15 - Deflexdo de L eme — Perfil Senoidal

Tabela 4-1-16- Condigdes iniciais usadas na simulagéo 15

Condicdes de equilibrio Pertur bagbes Sinais de controle comandados
as condicdesiniciais pelo piloto
velocidade 180 m/s N(m/s) 0 Jprof (deg) 0
atitude 2000 m oa (deg) 0 dail (deg) 0
derrapagem 0deg A0 (deg) 0 deme(deg) | 0.01* sin(t/57.3)
73 0 deg/s Jp(deg/ s) 0 on (-) 0
Curva preta— Airbus &q (deg/s) 0
Curvavermelha— Mirage & (deg/s) 0

10

theta [deg)
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Figura 4-15 a— Simulacao 15 — Deflexao de L eme — Perfil Senoidal
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Figura 4-15 b — Simulagdo 15 — Deflexdo de L eme — Perfil Senoidal
Os mesmos comentérios feitos para os resultados da simulag&o 14 sdo igualmente validos

para os resultados da simulagdo 15, mostrados na Fig. 4.15.
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4.2) Andlise do efeito dos atuador es

As empresas e instituicbes que trabalham com projetos de pesguisa relacionados a
simulagBes em vOo ja sabem a importancia de se ter atuadores rdpidos das superficies de
controle da aeronave hospedeira. Este item visa apenas demonstrar através de simulaces
feitas, aimportancia de se usar atuadores rapidos na aeronave hospedeira.

Foram feitas simulagbes com atuadores com constantes de frequéncia (ou inverso da
constante de tempo) -5 e -20.

Os resultados mostrados a seguir (simulagdes 16 e 17) mostram que as simulages feitas
com atuadores com constante de frequéncia -20 (atuadores mais rdpidos) apresentam um
melhor rastreamento da resposta do modelo de referéncia.

Pode-se concluir que aeronaves de estabilidade variavel precisam ter atuadores com alto
poder de controle, para que a aeronave hospedeira consiga rastrear as respostas do modelo de
referéncia

Os resultados das simulagdes feitas séo mostrados nos proximos graficos.

As curvas azuis mostram a resposta da aeronave hospedeira (Mirage) com atuadores de
constante de frequéncia -5 (atuadores lentos) e as curvas vermelhas mostram a resposta da
aeronave hospedeira (Mirage) com atuadores de constante de frequéncia -20 (atuadores

rapidos).
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4.2.1 Simulacdo 16 - Verificacdo do efeito dos atuadores (1)

Tabela 4-2-1- Condigbesiniciais usadas na smulacao 16

Condigbes de equilibrio Perturbacbes Sinaisde controle
as condicesiniciais comandados pelo piloto
velocidade 160 m/s N(m/s) 0 Jprof (deg) 0
altitude 2000 m oa (deg) 2.7 dail (deg) 0
derrapagem 0deg o5 (deg) 2.7 deme (deg) 0
Y 0 deg/s op(deg/ s) 2.7 on(-) 0
Curva preta— Airbus & (deg/s) 2.7 Curvaazul - Mirage com
Curvavermelha—Mirage com [ (deg/s) 27 atuadores lentos
atuadores rapidos
162 2000 5
= 161 1990 = 4 \
g 3 ' 3
> 180 p—= T 1980 \“\ 23
S
1= 2 4 5 70 2 4 B % 2 4 3
5 8 4
2 0 -w/%\:"‘ 26 ]
= 2|\ z
5 P
0 2 4 6 0 2 4 [5
5 5
0 2 r 5 o 2 4 B
tempo (3) tempo (s) tempo (s)

Figura 4-16 a— Simulacéo 16 —Verificacdo do efeito dos atuadores (1)
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Figura4-16 b — Simulagdo 16 —Verificagcdo do efeito dos atuador es (1)
Os resultados da simulagdo 16 mostram gque quanto mais lentos forem os atuadores, mais

dificil serd o rastreamento da resposta do modelo de referéncia.
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4.2.2 Simulacdo 17 - Verificacdo do efeito dos atuadores (2)

Tabela 4-2-2- Condigbesiniciais usadas na smulacao 17

Condigbes de equilibrio Perturbacbes Sinaisde controle
as condicesiniciais comandados pelo piloto

velocidade 180 m/s N(m/s) 0 Jprof (deg) 0

altitude 3000 m oa (deg) 2.7 dail (deg) 0

derrapagem 1.7 deg o0 (deg) 2.7 deme (deg) 0

Y 0 deg/s op(deg/ s) 2.7 on(-) 0
Curva preta— Airbus & (deg/s) 2.7 Curvaazul - Mirage com

Curvavermelha—Mirage com [ (deg/s) 27 atuadores lentos
atuadores rapidos
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Figura4-17a — Simulacéo 17 —Verificacdo do efeito dos atuadores (2)
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Figura4-17 b — Simulagdo 17 —Verificacdo do efeito dos atuador es (2)

Os resultados da simulagdo 17 mostram gque quanto mais lentos forem os atuadores, mais

dificil serd o rastreamento da resposta do modelo de referéncia.
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4.3 Andlise derobustez do sistema de controle

Até agora, foi considerado que o modelo da aeronave hospedeira estava bem
determinado, e que ndo havia distirbios externos a aeronave hospedeira. Um sistema de
controle em malha aberta (vide Fig.3-2) ja é suficiente para controlar um sistema bem
modelado e que esta livre de distarbios externos, caso ndo haja um grande afastamento da
condicdo de equilibrio durante a simulagdo em v60, mas apresenta limitacbes quando estas
condicdes ndo sdo atendidas. A lel de controle em malha fechada definidas nas equagdes 3-21
e 3-23 consegue compensar efeitos de incertezas na determinagdo da dindmica da aeronave
hospedeira e de distarbios ndo previstos (rajadas €/ou turbuléncia) atuantes durante as
simulagdes em voo.

Para demonstrar o aumento de robustez do sistema de controle, foram feitas simulages
nas quais foram consideradas incertezas na dinamica da aeronave hospedeira e distdrbios a
esta.

Este item apresenta os model os das incertezas na dinamica da aeronave hospedeira e dos

distarbios externos considerados neste trabal ho.
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4.3.1) Modelo de Distur bios Externos usado

Os disturbios externos considerados neste trabalho foram adicionados as equactes
diferenciais do movimento da aeronave, como é apresentada na equacao abaixo

dx, (t)
dt

= f(x,,Up,t) +W(t) (4.2)
onde: x,(t) representa os estados da aeronave hospedeira,
f(x,,u,,t) representaadinamicando linear da aeronave hospedeira.
De acordo com Wu [21], foram consideradas distirbios W(t) do tipo:
W(t) =B, *W(t) (4.2)

onde W(t) é o vetor descrito ao lado: W(t) =rajada(t)*[0.2 0.1 -0.05 0.]]

O parametro rajada(t) usado é descrito pela seguinte equacéo, de acordo com [3]:

2*n*t
3*Tg

rajada(t) = % *(0,8-0.8* cos( ) (4-3)

onde: kr=0.02, e Tg = 625 ;
Ve

Ve é avelocidade de equilibrio definida no instante inicial da simulacéo
Neste trabalho, foi usado o perfil de disturbios descrito pelas equagdes acima para que se
tornasse mais visivel o efeito destes na deterioracdo do rastreamento da resposta do modelo de

referéncia.
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4.3.2) Modelo de Incerteza na dindmica linear da aeronave hospedeira

A lei de controle em malha aberta (equacéo 3-5) € definida de acordo com as matrizes
A, e B, dadinamica linearizada da aeronave hospedeira (Mirage), e das matrizes A, e B,
da dindmica linearizada do modelo de referéncia (Airbus).

Caso a dindmica linearizada da aeronave ndo tenha sido bem definida, a lei de controle
em malha aberta ndo conseguira fazer com que a aeronave hospedeira rastreie a dindmica do
modelo de referéncia

A incerteza do modelo da aeronave hospedeira foi definida apds a multiplicacéo das

matrizes A, € B, por uma constante .(1+Ki), como € mostrado abaixo:

A (smulagéo) = (1+ Ki)* A, (real)
B, (ssimulacéo) = (1+ Ki)* B, (real)

(4-4)
As matrizes A.(simulagdo) e B, (simulacéo) sdo as matrizes usadas na equagéo 3-5.
Foram utilizados valores de Ki =-0,2,0€0,2,
onde:
Ki =-0,2 representa uma imprecisdo de -20% na determinagdo das matrizes A, e B;;
Ki = 0 representa que ndo haimprecisio na determinacdo das matrizes A, e B,;
Ki = 0,2 representa umaimprecisao de +20% na determinacdo das matrizes A, e B;;
De acordo com [48] a incerteza presente na determinacdo de cada derivada de
estabilidade da aeronave militar HIRV ndo passa de 0,2. Como nem todas derivadas de
estabilidade apresentam a mesma imprecisdo, pode-se afirmar que a incerteza Ki na

determinagdo das matrizes A, e B, da dindmica linear da aeronave HIRV certamente sera

menor que 0,2.
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Como a aeronave Mirage Il é uma aeronave da mesma categoria da aeronave HIRV,

considerou-se que a determinacdo da constante Ki com valores entre -0,2 e 0,2 (incerteza de

20 %) seria uma abordagem conservativa na determinacdo da incerteza presente na dinamica

linear da aeronave hospedeira. As Tab.4-3-1 e Tab.4-3-2 abaixo mostram o efeito das

incertezas Ki nos autovalores das matrizes de estado da aeronave hospedeira e no

amortecimento e nas freqiéncias dos modos naturais desta. A condicdo de equilibrio

considerada corresponde a um voo de cruzeiro a 2000 m de altitude e com velocidade de 160

m/s.

Tabela 4-3-1 — Autovalores, Amortecimento e Frequéncia em fungdo da incerteza Ki

Movimento L ongitudinal

Longitudinal Autovalores | Amortecimento | Freqiéncia Variagao
Por centual
2000m, 160m/s (rad/s) da
Frequéncia
Ki=0.2 Curto- -8,80e-001 + 2,57e-001 3,43e+000
Periodo 3,32e+000i 19,93007
Curto- -8,80e-001 - 2,57e-001 3,43e+000
Periodo 3,32e+000i 19,93007
Fugdide -9,14e-003 + 8,61e-002 1,06e-001
1,06e-001i 19,77401
Fugdide -9,14e-003 - 8,61e-002 1,06e-001
1,06e-001i 19,77401
Ki=0 Curto- -7,33e-001 + 2,57e-001 2,86e+000
Periodo 2,76e+000i 0
Curto- -7,33e-001 - 2,57e-001 2,86e+000
Periodo 2,76e+000i 0
Fugdbide -7,62e-003 + 8,61e-002 8,85e-002
8,82e-002i 0
Fugdide -7,62e-003 - 8,61e-002 8,85e-002
8,82e-002i 0
Ki=-0.2 Curto- -5,87e-001 + 2,57e-001 2,29e+000
Periodo 2,21e+000i -24,8908
Curto- -5,87e-001 - 2,57e-001 2,29e+000
Periodo 2,21e+000i -24,8908
Fugdbide -6,09e-003 + 8,61e-002 7,08e-002
7,06e-002i -25
Fugdide -6,09e-003 - 8,61e-002 7,08e-002
7,06e-002i -25
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Tabela 4-3-2 — Autovalores, Amortecimento e Frequéncia em fungdo da incerteza Ki

M ovimento L a&ter o-Direcional

L atero-Direcional Autovalores | Amortecimento | Freguéncia Variacao
Por centual
2000m, 160m/s (rad/s) da
Frequéncia
Ki=0.2 | Dutch-Roll | -6,39e-001 + 2.01e-001 3.18e+000
3.11e+000i 20
Dutch-Roll | -6.39e-001 - 2.01e-001 3.18e+000
3.11e+000i 20
Movimento | -3.73e-002 1.00e+000 3.73e-002
Espiral 0
Rolamento | -2.78e+000 1.00e+000 2.78e+000
Puro 19,82759
Ki=0 Dutch-Roll | -5,32e-001 + 2,01e-001 2,65e+000
2,59e+000i 0
Dutch-Roll | -5,32e-001 - 2,01e-001 2,65e+000
2,59e+000i 0
Movimento | -3,10e-002 1,00e+000 3,73e-002
Espiral 0
Rolamento | -2,32e+000 1,00e+000 2,32e+000
Puro 0
Ki=-0,2 | Dutch-Roll | -4,26e-001 + 2,01e-001 2,12e+000
2,07e+000i -25
Dutch-Roll | -4,26e-001 - 2,01e-001 2,12e+000
2,07e+000i -25
Movimento | -2,48e-002 1,00e+000 2,48e-002
Espiral -50,4032
Rolamento | -1,86e+000 1,00e+000 1,86e+000
Puro -24,7312

Nas tabelas mostradas acima pode-se ver que a variagdo de Ki altera os autovalores,

como j& era esperado, mas 0 amortecimento dos modos naturais da aeronave ndo € alterado, e

a frequiéncia apresenta variacOes até 25 % (dutch-roll, curto periodo e fugbide) , e o tempo de

convergéncia do movimento espiral apresenta variacfes até 50 %. Estas variacdes devido a

incerteza Ki podem reduzir significativamente a eficaciadalei de controle em malha aberta.
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A Tab. 4-4-1 abaixo mostra os casos simulados com o intuito de verificar a eficacia da

atuacdo conjunta das leis de controle em malha aberta e do sistema de controle em maha

fechada.

Tabela 4-4-1-Casos simulados com a atuacéo da lei de controle a malha fechada

CondicOesiniciaisde | Perturbacdesnascondi¢cbes | Comandosdo | inc
equilibrio iniciais de equilibrio Piloto
sm V H B |y |da | &g| B | pP| o |dpr| da|Ad Dist.
m/s | m | deg | deg| deg | deg | deg | deg | deg | deg | deg | deg | Ki
Is Is | Is
18 160 | 2000 | 23| O | 23 ]123[23|23|23]| O 0 0 | 02 0
19 180 | 3000 | O |12 |23]123(23|23|23| 0 0 0 | 02 0
20 160 | 2000 | 23| O | 23 123[23|23|23]| O 0 0 |-02| O
21 180 | 3000 | O |12 |23]123(23|23|23| 0 0 0 |-02| O
22 180 | 4000 | O 0 0 0 0 0 0 |15 O 0 | 02 0
23 180 | 4000 | O 0 0 0 0 0 0 |15 O 0 0 0
24 180 | 4000 | O 0 0 0 0 0 0 |15 O 0 |-02| O
25 180 | 4000 | O 0 0 0 0 0 0 |[-06| O 0 0 0
26 180 | 4000 | O 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0
27 180 | 4000 | O | 10| O 0 0 0 0 0 1 0 0 0
28 180 | 2000 | O 0 0 0 0 0 0 0 |sen| O 0 0
29 180 | 2000 | O 0 0 0 0 0 0 0 0 |sen| O 0
30 180 | 2000 | 23| O |23 ]123(23|23|23| O 0 0 0 1
31 160 | 2000 | O | 10|23 |123(23|23|23| O 0 0 0 1
32 180 | 2000 | O 0 0 0 0 0 0 0 0 |[sen| O 0
33 180 | 2000 | O 0 0 0 0 0 0 0 |sen| O 0 0
34 160 | 2000 | O | 12|20 20|20|20|20]| O 0 0 0 0
35 160 | 2000 | O | 12| O 0 0 0 0 0 1 0 0 0

Com base no resultados das simulagOes apresentadas anteriormente (item 4-1), foram

selecionados 0s casos mais criticos, isto €, 0s casos nos quais a lei de controle em malha

aberta ndo apresentou resultados satisfatorios no controle da resposta da aeronave hospedeira.

Estes casos sdo citados a seguir:
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* Resposta da aeronave a deflexdes do profundor comandadas com perfil tipo degrau
(smulagdes 22, 23, 24 e 25);

* Resposta da aeronave a deflexdes do aileron comandadas com perfil tipo degrau
(simulages 26 e 27);

* Resposta da aeronave a deflexbes do aileron comandadas com perfil senoidal
(smulagéo 28);

» Resposta da aeronave a deflexdes do leme comandadas com perfil senoidal (simulagéo
29);

* Resposta autbnoma da aeronave na presenca de distirbios ou de incertezas na

dindmica da aeronave hospedeira (simulacbes 18, 19, 20, 21, 30 e 31)

Pode ser verificado que foram consideradas diferentes condicdes de equilibrio para as
diferentes ssimulagbes feitas. Isto foi feito para mostrar que as leis de controle projetadas
(malha aberta e malha fechada), apresentam desempenho satisfatorio para diferentes
condicdes de equilibrio simuladas, assim sendo, uma vez definidos os ganhos dos
controladores para uma condicao de equilibrio, ndo é necessario fazer a definicdo de ganhos
para outras condigoes. Isto simplifica muito o projeto do sistema de controle.

Na Tab.4.1.1, Ki mostra a incerteza considerada na dindmica linear da aeronave
hospedeira (item 4.3.2)

A Ultima coluna da tabela mostra se foram consideradas disturbios a aeronave hospedeira
(dist = 1 quando ha disturbios externos, dist = 0 quando ndo ha disturbios externos). O modelo
dos disturbios simulados foi apresentado no item 4-3-1.

Nos gréficos apresentados a seguir, as curvas pretas mostram os resultados da simulacéo
do Airbus. As curvas vermelhas mostram os resultados das simulacdes do Mirage apenas com

alei de controle em maha aberta. As curvas azuis mostram o resultado das simulagdes do
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Mirage com a lei de controle em malha fechada. As curvas foram sobrepostas para que
pudesse ser verificado facilmente o efeito do controle em malhafechada nas simul agoes.
Inicialmente sd0 apresentadas simulagcbes com incerteza no modelo da aeronave
hospedeira. Depois sdo apresentadas simulagdes com disturbios externos a aeronave
hospedeira (com modelo sem incertezas), e por fim é apresentada uma andlise geral de todos

0s resultados obtidos.
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4.4.1) Simulacao 18 - V6o com Derrapagem, Curto Periodo, Dutch-Roll —Incerteza Ki=0,2

Tabela 4-4-2-Condigdes iniciais usadas na smulagéo 18

Condigdes de equilibrio Perturbacdes Sinaisde controle
as condicdesiniciais comandados pelo piloto
velocidade 160 m/s N(m/s) 0 Jprof (deg) 0
altitude 2000 m oa (deg) 2.3 adail (deg) 0
derrapagem 2.3 deg 906 (deg) 2.3 deme (deg) 0
Y 0.0 deg/s op(deg/ s) 2.3 on(-) 0
Curva preta— Airbus A (deg/s) 2.3 curva azul - Mirage com
Curvavermelha—Mirage com [ 5 (deg/s) 23 controle em mal ha fechada
controle em malha aberta
162 2000
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tempo (s)

alfa (deg)

q (deg/s)
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tempo (s)
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Figura 4-18a - Simulacao 18 - V6o com Derrapagem, Dutch-Roll, Curto Periodo, Ki= 0.2
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Figura 4-18 b- Simulacéo 18 - V6o com Derrapagem, Dutch-Roll, Curto Periodo, Ki= 0,2
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Figura 4-18 c- Simulacéo 18 - V6o com Derrapagem, Dutch-Roll, Curto Periodo, Ki= 0,2
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Na simulagéo 18 foi considerada uma incerteza de +20 % em todos os termos das
matrizes A, e B, dadinamicalinearizada da aeronave hospedeira. Como alei de controle em
maha aberta definida peddo método de Erzberger (equacdo 3.5) € funcdo das matrizes
calculadas A.,e.B,, espera-se que uma imprecisdo na determinagdo destas matrizes degrade

a eficacia do controlador em malha aberta. Este resultado pode ser visto nos graficos acima,
principal mente nos gréficos dos parametros a, 5, ¢,6,¢, p,q,r

Pode-se ver que as curvas vermelhas (Mirage) com lei de controle em malha aberta estéo
consideravelmente afastadas das curvas pretas (Airbus). A lei de controle em malha fechada
compensa estas diferencas como pode ser visto nos graficos acima. As curvas azuis e as
curvas pretas sdo praticamente coincidentes.

A Fig.4-18-c mostra as deflexBes das superficies de controle logo no comegco da
simulacdo. Os atuadores das superficies de controle sGo0 um pouco mais exigidos, mas, mesmo
assim estdo longe de chegar nos batentes (tanto das deflexdes, quanto das velocidades
maximas de atuacdo). Nao foram obtidos os valores dos batentes das superficies de controle
do Mirage, mas como o Mirage € uma aeronave da mesma categoria do F-16, foram

considerados os batentes das superficies de controle desta aeronave [1].
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4.4.2) Simulacao 19 - Curva Coordenada, Curto Periodo, Dutch-Roll — Incerteza Ki=0,2

Tabela 4-4-3-Condigdesiniciais usadas na ssimulagéo 19

Condigdes de equilibrio Perturbacdes Sinaisde controle
as condicesiniciais comandados pelo piloto

velocidade 180 m/s N(m/s) 0 Jprof (deg) 0

altitude 3000 m oa (deg) 2.3 dail (deg) 0

derrapagem 0.0 deg 95 (deg) 2.3 deme (deg) 0

Y 1.2 deg/s op(deg/ s) 2.3 on(-) 0
Curva preta— Airbus & (degls) 2.3 curvaazul - Mirage com

Curvavermelha—Mirage com [ & (deg/s) 23 controle em mal ha fechada
controle em malha aberta
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Figura4-19 a - Simulacéo 19 - Curva Coordenada, Dutch-Roll, Curto Periodo, Ki=0.2
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Figura 4-19 b- Simulacéo 19 - Curva Coordenada, Dutch-Roll, Curto Periodo, Ki=0.2

Na simulagdo 19 foi considerada uma incerteza de +20 % em todos os termos das

matrizes A.,e.B, da dindmica linearizada da aeronave hospedeira. Os comentarios feitos

paraasimulacédo 18, se aplicam igualmente para esta simulag&o.

A lei de controle a malha fechada consegue compensar muito bem os efeitos da incerteza

no model o da aeronave hospedeira.
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4.4.3) Simulacéo 20 - V6o com Derrapagem, Curto Periodo, Dutch-Roll - Incerteza Ki = -0,2

Tabela 4-4-4-Condicbesiniciais usadas na smulacao 20

Condigbes de equilibrio Perturbacbes Sinaisde controle
as condicesiniciais comandados pelo piloto

velocidade 160 m/s N(m/s) 0 Jprof (deg) 0

altitude 2000 m oa (deg) 2.3 adail (deg) 0

derrapagem 2.3 deg op (deg) 2.3 deme (deg) 0

Y 0.0 deg/s op(deg/ s) 2.3 on(-) 0
Curva preta— Airbus & (deg/s) 2.3 curva azul - Mirage com

Curvavermelha—Mirage com [ (deg/s) 23 controle em mal ha fechada
controle em malha aberta
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Figura 4-20 a - Simulacéo 20 -V 6o com Derrapagem, Dutch-Roll, Curto Periodo, Ki=-0.2
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Figura 4-20 b Simulacéo 20 -V 6o com Derrapagem, Dutch-Roll, Curto Periodo, Ki=-0.2

Nas simulagbes 20 foi considerado uma incerteza de -20% em todos os termos das

matrizes A.,e.B, dadinamicalinearizada da aeronave hospedeira

Pode-se ver que a aeronave hospedeira tem um rastreamento mais preciso da dindmica do

modelo de referéncia quando ha a atuagdo em conjunto da lei de controle em malha aberta e

da lei de controle em maha fechada. As curvas azuis (Mirage com atuacéo das leis de

controle em malha fechada) séo praticamente coincidentes com as curvas pretas (Airbus).
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4.4.4) Simulacéo 21 - Curva Coordenada, Curto Periodo, Dutch-Roll — Incerteza Ki =-0,2

Tabela 4-4-5-Condic¢fes iniciais usadas na smulacao 21

Perturbacbes Sinaisde controle

Condigbes de equilibrio

as condicesiniciais comandados pelo piloto
velocidade 180 m/s oV (m/s) 0 oprof (deg)
altitude 3000 m oa (deg) 2.3 Aail (deg)
derrapagem 0.0 deg op (deg) 2.3 deme (deg)
Y 1.2 deg/s op(deg/ s) 2.3 on(-)
Curva preta— Airbus & (deg/s) 2.3 curva azul - Mirage com
Curvavermelha—Mirage com [ (deg/s) 23 controle em mal ha fechada
controle em malha aberta
184 3000 6
% 2 4 B
4

q (deg's)
=
r {deg/s)

ternpo (s) tempo (s)

tempo (5)

Figura 4-21 a -Simulacéo 21 — Curva Coordenada, Dutch-Roll, Curto Periodo, Ki=-0.2
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Figura 4-21 b - Simulacgdo 21 — Curva Coor denada, Dutch-Roll, Curto Periodo, Ki=-0.2

Os resultados apresentados nas simulagdes 18, 19, 20 e 21 mostram que ale de controle

em malha fechada atuando em conjunto com a lei de controle em maha aberta consegue

compensar muito bem efeitos de incertezas no modelo da aeronave hospedeira, e garante um

rastreamento preciso da resposta autdbnoma do modelo de referéncia.

Nos proximos itens sera mostrado o efeito da lei de controle em maha fechada no

rastreamento dos comandos fornecidos pelo piloto.
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4.4.5) Simulacgao 22 - Degrau de Profundor - picar, Incerteza Ki=0,2

Tabela 4-4-6-Condicbesiniciais usadas na smulacgao 22

Condigbes de equilibrio Perturbacbes Sinaisde controle
as condicesiniciais comandados pelo piloto
velocidade 180 m/s N(m/s) 0 Jprof (deg) +1.5
altitude 4000 m oa (deg) 0 Aail (deg) 0
derrapagem 0.0 deg OB (deg) 0 deme (deg) 0
Y 0.0 deg/s op(deg/ s) 0 on(-) 0
Curva preta— Airbus & (deg/s) 0 curva azul - Mirage com
Curvavermelha—Mirage com [ (deg/s) 0 controle em mal ha fechada
controle em malha aberta
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theta (deq)
(=]

0 0 2 30 40

S Fy
20 S0
. T
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1] 10 20 30 40 0 10 20 30 40 0 10 20 C 1] 40
1 2 1
- — . =
=
go g go
o P =

0 10 20 30 40 0 10 220 30 4
tempo (s) tempo (s) tempo (s)

Figura 4-22 a -Simulacéo 22 — Degrau de Profundor —picar —Ki=0.2
Nesta ssimulagdo foi considerada umaincerteza de +20% em todos os termos das matrizes

A, e B, dadinamicalinearizada da aeronave hospedeira
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Figura 4-22 c - Simulacgdo 22 — Degrau de Profundor — picar —Ki=0.2
Na Fig.4.22 pode se ver que as leis de controle em malha fechada (atuando em conjunto
com as leis de controle em malha aberta) garantem um melhor rastreamento da resposta do
modelo de referéncia a deflexdo de profundor comandada pelo piloto. Deflexdes de profundor

s80 comandadas para se dterar a velocidade e/ou a atitude da aeronave. Quando o piloto
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comanda deflexdes de profundor durante as simulagcdes em v00, espera-se que 0S parametros
V, H a,68eqsgam muito bem rastreados. As simulacdes feitas mostram que apenas a lei de
controle em malha aberta é insuficiente para garantir simulagdes em voo realistas quando sdo
comandadas deflexdes de profundor.

Os resultados da simulagdo 22 mostram que embora a atuagdo conjunta das leis de
controle em malha aberta e em malha fechada permitam um rastreamento muito melhor da
dinmica do modelo de referéncia, ndo € possivel rastrear a velocidade do modelo de
referéncia com precisdo.. A velocidade da aeronave hospedeira esta sempre inferior a
velocidade do modelo de referéncia (Fig.4-22 a)

Esta relativa imprecisdo no rastreamento da velocidade do modelo de referéncia ocorre
devido a incerteza considerada (+20%). Isto serd demonstrado com os resultados das
simulagdes 23 e 24.

Embora ndo tenha sido possivel rastrear todos os estados com precisdo, a atuacéo da lei
de controle em mal ha fechada aumenta muito a eficécia do sistema de controle.

Obs: A Fig.4-22 c apresenta a atuacdo das superficies de controle no primeiro segundo da
simulacdo. Pode-se ver que o0s atuadores sd80 um pouco mais exigidos quando ha a atuacéo

conjunta das lei's de controle em mal ha aberta e em malhafechada.
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4.4.6) Simulacéo 23 - Degrau de Profundor, picar

Tabela 4-4-7 Condicdesiniciais usadas na smulacdo 23

Condigbes de equilibrio Perturbacbes Sinaisde controle
as condicesiniciais comandados pelo piloto
velocidade 180 m/s N(m/s) 0 Jprof (deg) +1.5
altitude 4000 m oa (deg) 0 dail (deg) 0
derrapagem 0.0 deg OB (deg) 0 deme (deg) 0
Y 0.0 deg/s op(deg/ s) 0 on(-) 0
Curva preta— Airbus & (degls) 0 curvaazul - Mirage com
Curvavermelha—Mirage com [ 5 (deg/s) 0 controle em mal ha fechada
controle em malha aberta
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Figura 4-23 a - Simulacao 23 — Degrau de Profundor
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Na ssimulagcdo 23, ndo foi adicionada nenhuma incerteza no modelo linear da aeronave

hospedeira. Os resultados desta simulagdo mostram que as curvas azuis (Mirage com atuacdo

de leis de controle em malha fechada) e as curvas pretas (Airbus) sdo praticamente

coincidentes. Isto mostra a eficiciadale de controle em maha fechada, quando esta atua em

conjunto com alei de controle em malha aberta

Deve ser notado que, diferentemente das simulacdes 22 e 24, foi possivel rastrear muito

bem todos os estados do model o de referéncia, inclusive a velocidade.

Como aunica diferenca entre a simulacdo 23 e as simulacdes 22 e 24 estd na auséncia de

incertezas, pode-se concluir que a relativa ineficiéncia no rastreamento da velocidade durante

as simulagdes 22 e 24 se deve aincerteza adicionada no modelo linear da aeronave hospedeira

(+ 20% na simulagdo 22 e -20% na simulagéo 24).
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4.4.7) Simulacgdo 24 - Degrau de Profundor - picar, IncertezaKi =-0,2

Tabela 4-4-8-Condiclesiniciais usadas na smulagdo 24

Condigbes de equilibrio Perturbacbes Sinaisde controle
as condicesiniciais comandados pelo piloto
velocidade 180 m/s N(m/s) 0 Jprof (deg) +1.5
altitude 4000 m oa (deg) 0 dail (deg) 0
derrapagem 0.0 deg OB (deg) 0 deme (deg) 0
Y 0.0 deg/s op(deg/ s) 0 on(-) 0
Curva preta— Airbus & (degls) 0 curvaazul - Mirage com
Curvavermelha—Mirage com [ (deg/s) 0 controle em mal ha fechada
controle em malha aberta
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Figura 4-24 a - Simulagéo 24 — Degrau de Profundor —picar —Ki=-0.2

Nesta simulagdo foi considerada uma incerteza de -20% em todos os termos das matrizes

A, e B, dadinamicalinearizada da aeronave hospedeira.
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Figura 4-24 b — Simulacgdo 24 — Degrau de Profundor — picar —Ki=-0.2

Os resultados da simulagcéo 24 mostram que embora a atuagdo conjunta das leis de
controle em malha aberta e en malha fechada permitam um rastreamento muito melhor da
dindmica do modelo de referéncia, ndo é possivel rastrear a velocidade do modelo de
referéncia. A velocidade da aeronave hospedeira € maior do que a velocidade do modelo de
referéncia durante amaior parte do tempo em que é feitaa simulacdo (Fig.4-24 @)

Esta diferenca entre a velocidade da aeronave hospedeira e do modelo de referéncia se

deve aimprecisao adicionada no modelo linear da aeronave hospedeira.



4.4.8) Simulacgédo 25 - Degrau de Profundor — cabrar

Tabela 4-4-9-Condigdes iniciais usadas na smulagéo 25
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Condigdes de equilibrio Perturbacdes Sinaisde controle
as condicesiniciais comandados pelo piloto
velocidade 180 m/s N(m/s) 0 Jprof (deg) -0.6
altitude 4000 m oa (deg) 0 dail (deg) 0
derrapagem 0.0 deg 95 (deg) 0 deme (deg) 0
Y 0.0 deg/s op(deg/ s) 0 on(-) 0
Curva preta— Airbus & (degls) 0 curvaazul - Mirage com
Curvavermelha—Mirage com [ & (deg/s) 0 controle em malha fechada
controle em malha aberta
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Figura 4-25 a - Simulacéo 25 — Degrau de Profundor - cabrar
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Figura4-25b - Simulagéo 25 — Degrau de Profundor - cabrar

A simulacdo 25 apresenta os resultados a um comando de cabrar no model o de referéncia
(Airbus). Nesta simulagdo ndo foi adicionada nenhuma incerteza no modelo linear da
aeronave hospedeira (Mirage)

Os comentarios feitos paraa simulagcdo 22 sdo igua mente validos paraa simulagdo 25.

Os resultados obtidos até agora, mostram que a atuacdo conjunta das leis de controle em
mal ha aberta e em malha fechada garantem um rastreamento preciso da resposta autbnoma da
aeronave hospedeira, e de respostas da aeronave a deflexdes de profundor ou variagdo de

tracdo comandados durante as simulagdes em voo.
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4.4.9) Simulacgdo 26 - Degrau de Aileron

Tabela 4-4-10-Condicdes iniciais usadas na smulagdo 26

Condigdes de equilibrio Perturbacdes Sinaisde controle
as condicdesiniciais comandados pelo piloto

velocidade 180 m/s N(m/s) 0 Jprof (deg) 0

altitude 4000 m oa (deg) 0 aail (deg) 1

derrapagem 0.0 deg 906 (deg) 0 deme (deg) 0

Y 0.0 deg/s op(deg/ s) 0 on(-) 0
Curva preta— Airbus A (deg/s) 0 curva azul - Mirage com

Curvavermelha—Mirage com [ 5 (deg/s) 0 controle em mal ha fechada
controle em malha aberta
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Figura 4-26 a - Simulacao 26 — Degrau de Aileron
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Figura4-26 b - Simulacéo 26 — Degrau de Aileron

Os resultados apresentados na simulagdo 26 mostram que a atuacdo conjunta dos

controladores em malha aberta e em malha fechada permitem o rastreamento da resposta do

modelo de referéncia a deflexdes comandadas do aileron (com perfil tipo degrau). Pode-se ver

na Fig.4.26a que ha um rastreamento preciso de todos os estados.



4.4.10) Simulagéo 27 - Curva Coordenada, Degrau de Aileron

Tabela 4-4-11-Condigbesiniciais usadas na smulacao 27
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Condigbes de equilibrio Perturbacbes Sinaisde controle
as condicesiniciais comandados pelo piloto
velocidade 180 m/s N(m/s) 0 Jprof (deg) 0
altitude 4000 m oa (deg) 0 Aail (deg) 1
derrapagem 0.0deg o5 (deg) 0 deme (deg) 0
Y 1.0 deg/s op(deg/ s) 0 on(-) 0
Curva preta— Airbus & (deg/s) 0 curva azul - Mirage com
Curvavermelha—Mirage com [ (deg/s) 0 controle em mal ha fechada
controle em malha aberta
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Figura 4-27 a - Simulacao 27 - Curva Coordenada, Degrau de Aileron
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Figura4-27 b - Simulag&o 27 - Curva Coor denada, Degrau de Aileron

A simulaggo 27 mostra a resposta do modelo de referéncia a deflexdes do aileron com
perfil tipo degrau. A diferenca entre as smulagdes 26 e 27 esta apenas na condigdo inicial. Na
simulagéo 27 a aeronave esta fazendo uma curva coordenada no instante inicial da simulagéo.

Pode-se notar nesta simulagéo que mesmo com a atuagao conjunta dos controladores em
malha aberta e em malha fechada, néo € possivel fazer com que o angulo de derrapagem da
aeronave hospedeira e do modelo de referéncia tenham o mesmo valor durante a simulagéo
(Fig.4-27 @), ou sgja, ndo € possivel o rastreamento simulténeo de todos os estados. Isto
ocorre devido ao fato de ndo haver uma superficie que gere diretamente uma forca lateral na
aeronave hospedeira considerada neste trabalho (Mirage). Este fato ja e conhecido pelas
empresas/instituices que participam do desenvolvimento de leis de controle usadas em
simuladores em voo [25],[46],[51],[57].

Apesar de ndo ser possivel o rastreamento do estado S, pode-se ver que o rastreamento
de todos os outros estados € muito mais preciso quando ha a atuacdo conjunta das leis de

controle em maha aberta e em malha fechada.



4.4.11) Simulacao 28 - Deflexdo de Aileron — Perfil Senoidal
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Tabela 4-4-12-Condigdes iniciais usadas na smulagdo 28

Condigdes de equilibrio Pertur bagtes Sinais de controle comandados
as condicdesiniciais pelo piloto
velocidade 180 m/s N(m/s) 0 oprof (deg) 0
atitude 2000 m oa (deg) 0 dail (deg) | 0.01* sin(t/57.8)
derrapagem 0deg 9B (deg) 0 deme (deg) 0
75 0 deg/s op(deg/ s) 0 on(-) 0
Curva preta— Airbus & (deg/s) 0 curvaazul - Mirage com controle
Curvavermelha—Mirage o (degls) 0 em malha fechada
com controle em malha aberta

alfa (deq)

p (deg/s)

q (deg/s)
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tempo (s)

100 200 300
tempo (s)
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Figura 4-28 a - Simulacéo 28 — Deflexéo de Aileron, Perfil Senoidal
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Figura 4-28 b - Simulacéo 28 — Deflexao de Aileron, Perfil Senoidal

Neste trabaho foram feitas simulagbes para se verificar a resposta a deflexdes
comandadas nas superficies de controle com perfil tipo degrau (que ja foram comentadas) e
com perfil senoidal.

Foi verificado que simulagdes nas quais s8o comandadas deflexdes de aileron ou leme
com perfil senoidal ndo apresentam resultados satisfatorios quando é utilizado apenas umalei
de controle em malha aberta.

Os resultados apresentados nas simulagdes 28 e 29 (apresentada a seguir) mostram que as
curvas azuis e pretas sdo praticamente coincidentes. Ou sgja, a atuagdo conjunta de leis de
controle em malha aberta e em malha fechada garante um rastreamento preciso da resposta do

model o de referéncia a deflexdes de aileron/leme com perfil senoidal.



135

4.4.12) Simulagéo 29 - Deflex&o de L eme — Perfil Senoidal

Tabela 4-4-13-Condig¢desiniciais usadas ha smulacao 29

Condicbes de equilibrio Perturbactes Sinais de controle comandados
ascondic¢desiniciais pelo piloto
velocidade 180 m/s N(m/s) 0 dorof (deg) 0
atitude 2000 m oa (deg) 0 dail (deg) 0
derrapagem 0deg o5 (deg) 0 deme(deg) | 0.01* sin(t/57.8)
Y 0 deg/s op(deg/ s) 0 on(-) 0
Curva preta— Airbus & (deg/s) 0 curvaazul - Mirage com controle
Curvavermelha—Mirage o (degls) 0 em malha fechada
com controle em malha aberta
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Figura 4-29 a - Simulacao 29 - Deflex&o de L eme — Perfil Senoidal
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Figura4-29 b - Simulagéo 29 - Deflexao de L eme — Perfil Senoidal



4.4.13) Simulagéo 30 - V6o com Derrapagem, Curto Periodo, Dutch-Roll e Distarbios Exter nos

Tabela 4-4-14-CondigBesiniciais usadas ha simulacao 30

Condigbes de equilibrio

Perturbacbes

as condicesiniciais

Sinaisde controle
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comandados pelo piloto

velocidade 180 m/s N(m/s) 0 Jprof (deg) 0
atitude 2000 m oa (deg) 2.3 dail (deg) 0
derrapagem 2.3deg o0 (deg) 2.3 deme (deg) 0
Y 0.0 deg/s Jp(deg/ s) 2.3 on(-) 0
Curva preta— Airbus & (deg/s) 2.3 curva azul - Mirage com
Curvavermelha—Mirage com [ (deg/s) 23 controle em mal ha fechada
controle em malha aberta
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Figura 4-30 a -Simulacéo 30 — V6o com Derrapagem, Dutch-Roll, Curto Periodo e
Distdrbios externos
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Figura 4-30 b - Simulacgdo 30 — V6o com Derrapagem, Dutch-Roll, Curto Periodo e
Distdrbios externos

Na simulacdo 30 foi considerada a presenca de disturbios externos. Ao se comparar as
curvas vermelha (Mirage com controle em malha aberta) e preta (Airbus), pode-se ver que a
presenca de disturbios afeta muito a simulagdo em vbo. Todos os estados da aeronave
hospedeira se afastam consideravel mente dos estados do model o de referéncia.

A presenca do controlador em malha fechada compensa os efeitos de distUrbios externos
atuantes na aeronave hospedeira. Pode-se ver na Fig.4.30a que as curvas azuis e pretas séo

praticamente coincidentes.
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4.4.14) Simulagéo 31 - Curva Coor denada, Curto Periodo, Dutch-Roll e Distarbios Exter nos

Tabela 4-4-15-Condigbesiniciais usadas na smulacao 31

Condigbes de equilibrio Perturbacbes Sinaisde controle
as condicesiniciais comandados pelo piloto

velocidade 160 m/s N(m/s) 0 Jprof (deg) 0

altitude 2000 m oa (deg) 2.3 adail (deg) 0

derrapagem 0.0 deg o5 (deg) 2.3 deme (deg) 0

Y 1.2 deg/s op(deg/ s) 2.3 on(-) 0
Curva preta— Airbus & (deg/s) 2.3 curva azul - Mirage com

Curvavermelha—Mirage com [ (deg/s) 23 controle em mal ha fechada
controle em malha aberta

180 2000 \ 10
=170 A g of ==
3 |5 1o | =
> 160 ——ee———T 3 .10 o SO
150 1800 20
1] 2 4 B 8 1] 2 4 B 8 0 2 4 B B

8 & 8
alfa (deg)
o
beta (deg)

p (deg/s)

=

q (deg's)
=

r (deg/s)

tempo (s) tempo (s) tempo (s)

Figura 4-31 a - Simulacéo 31 — Curva Coordenada, Dutch-Roll, Curto Periodo e
Distdrbios externos
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Figura 4-31 b - Simulagdo 31 — Curva Coordenada, Dutch-Roll, Curto Periodo e
Distdrbios externos

Os mesmos comentérios feitos para a simulagdo 30 sdo validos para a simulagdo 31 Os
resultados das simulacfes 30 e 31 mostram que a atuagdo conjunta das leis de controle em

mal ha aberta e em malha fechada consegue compensar os efeitos devido a distirbios externos.
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4.5) Analise dos resultados obtidos nas simulacfes com sistema de controle a malha

fechada

Os resultados obtidos nas simulagdes feitas mostram que a atuacdo conjunta da lei de
controle em malha fechada (com modelo de referéncia explicito) e da lel de controle em
mal ha aberta garante o rastreamento preciso da dindmica ndo linear do modelo de referéncia.

Foi verificado que a maior parte das deflexdes nas superficies de controle € comandada
pela lel de controle em malha aberta enquanto a.lei de controle em malha fechada apenas
compensa os efeitos devido aincertezas na dinamica da aeronave hospedeira e de disturbios a
esta.

A metodologia usada no projeto, em que alel de controle em malha aberta exerce amaior
parte da acdo de controle, e a lei de controle em malha fechada € usada para aumentar a

robustez do sistema se mostrou eficaz para ser aplicada em simuladores em véo.
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5. Conclusdo

Este trabalho apresentou os beneficios e os pré-requisitos para se fazer simulactes em
voo. Um dos pré-requisitos para se efetuar simulacdes em vdo é um sistema de controle de
v60 baseado no método do modelo de referéncia.

Este trabalho apresentou inicialmente as equagbes de movimento representativas da
dindmica de uma aeronave, e as propriedades da aeronave hospedeira e do modelo de
referéncia necessérias para rodar as simulagdes. peso, inércias, area da asa, corda média
aerodindmica e dados dos motores utilizados. Apés a definicdo das equacdes de movimento,
dos model os de aeronaves utilizados, foi apresentada a teoria utilizada na definicdo dasleis de
controle utilizadas.

A lei de controle em malha aberta foi definida com base no método de Erzberger [12].
Este método tem as vantagens de apresentar leis de controle que permitem um rastreamento
preciso da dindmica do modelo de referéncia, independente da condicdo de equilibrio definida
inicialmente, e de fornecer as condi¢cdes necessérias e suficientes para se verificar se este
rastreamento é possivel, antes mesmo de fazer as simulagdes, desde que:

» 0 ponto de equilibrio utilizado faca parte do envelope de vdo das duas aeronaves,

» A dinamica da aeronave hospedeira ndo se afaste consideravelmente do ponto de
equilibrio definido iniciamente;

* N&o hgjadisturbios externos durante a simulagéo em voo;

» Sgjam utilizados atuadores rapidos que permitam uma alta velocidade angular das
superficies de controle;

* Sgam usados modelos precisos da aeronave hospedeira e do modelo de

referéncia.
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Os itens citados acima devem ser atendidos quando é utilizado o método de
Erzberger [12] porque este método define um controlador em malha aberta que é
funcdo das dinamicas lineares da aeronave hospedeira e do modelo de referéncia em
torno do ponto de equilibrio destas aeronaves e porque 0 método de Erzberger ndo
considera a presenca de incertezas no modelo matematico da aeronave hospedeira e
disturbios externos (como rajadas e turbuléncia, por exemplo). Sabe-se que, na prética,
0s itens citados acima nem sempre sdo atendidos, e para compensar estes efeitos de
incertezas, distlrbios externos e afastamento consideravel do ponto de equilibrio, é
usado um controlador em malha fechada. O Método de Wu [20],[21] foi utilizado na
definicdo do controlador em malha fechada. Este método define um sistema auxiliar
gue é basicamente a diferenca entre as dinamicas do modelo de referéncia e da
aeronave hospedeira (considerando incertezas no modelo desta Ultima e distdrbios
externos a esta), uma candidata a funcdo de Lyapunov e um controlador em malha
fechada que garanta o atendimento das condicdes do Teorema de Estabilidade de
Lyapunov. Naverdade o controlador em malha fechada atua de forma a fazer o estado
do sistema auxiliar z(t) (equacdo 3-14) tender assintoticamente para o vetor nulo.
Neste trabalho foram propostas duas modificacdes no controlador em malha fechada
com o intuito de aumentar a rastreabilidade da resposta aos comandos do piloto, e
evitar a ocorréncia de “ chattering” , que € basicamente um fendmeno caracterizado
pela atuacdo excessiva dos atuadores das superficies de controle, podendo inclusive
diminuir a vida Util destes atuadores. Simulacdes feitas apresentaram resultados
bastante satisfatérios quando foi usada esta abordagem. Devido as modificactes feitas,
ndo foi possivel demonstrar a estabilidade assintética do sistema em torno do estado

z(t)=0, mas foi possivel demonstrar que o sistema é ultimately bounded.
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As simulagbes apresentadas mostram que as leis de controle em malha aberta
exercem a maior parte da agdo de controle e as leis de controle em malha fechada séo
usadas para compensacao de incertezas no model 0 matemético da aeronave hospedeira
e de disturbios a esta. Esta metodologia de projeto apresentou resultados satisfatorios e

j& € usada no projeto de sistemas de controle de simuladores em véo [51].
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6. Recomendac0es de Estudos Posteriores

A estabilidade do sistema de controle em malha fechada segundo Lyapunov foi estudada
no item 3.2.4. Neste item foi apresentada a candidata a funcdo de Lyapunov, os ganhos do
controlador utilizado e a demonstracdo de que o sistema é ultimately bounded.

Jafoi verificado [56] que atrasos nos comandos do piloto e saturacdo dos atuadores das
superficies de controle (batente da deflexdo ou batente na velocidade de atuacdo maxima)
pode gerar instabilidades no sistema. Dependendo da manobra que é simulada, e dependendo
das perturbacdes/disturbios na aeronave hospedeira, poderia haver saturacéo dos atuadores, e
isto poderia prejudicar a eficiéncia das simulacdes. As teorias utilizadas nesta dissertacéo ndo
fazem referéncia a atrasos nos comandos do piloto e saturacdo dos atuadores das superficies
de controle.

Além disso, ateoria usada neste trabalho, considerou leis de controle anal dgicas. Sabe-se
gue a maior parte das aeronaves comerciaigmilitares tem leis de controle digitais. N&o foi
analisado o efeito da discretizacdo das leis de controle.

Outro fato a ser notado é a limitacdo dos modeos utilizados neste trabaho (ja
comentadas no capitulo 2).

Com base no que foi dito, pode-se fazer algumas recomendagbes para estudos
posteriores:

» Fazer estudos mais detalhados da estabilidade e da robustez do sistema de controle,
incluindo o efeito de atrasos na atuacéo das lei's de controle e saturagéo dos atuadores,

» Fazer estudos dos efeitos da discretizacdo das leis de controle;

 Utilizar model os mais compl etos da aeronave hospedeira e do model o de referéncia;

» Considerar os esforgos do piloto nos comandos (manche, pedal).
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8 Apéndice A - Validacao das modificagOes feitas na lei de controle a malha

fechada

Este Apéndice apresenta resultados de simulagbes feitas com o intuito de validar as duas
modificagOes feitas nalei de controle amalhafechada (itens 3.2.2, 3.2.3 e 3.2.4).
a) Os resultados das simulagdes 32 e 33 mostram a comparacdo dos efeitos de duas leis de
controles, definidas como ulp(t) e u2p(t), onde:

UL, (t) =(C,* B,) ™ * ((Co* Ay *C,y *C, =C % A X, (1) + B(1) (3-38)

e

U2,(t) =(C,* By) * ((C* Ay* C *Cy =Cp* A)* X, (1) + C B Uy (1) + B(E)

(3-39)

Os resultados destas simulagtes mostram o efeito da Modificacdo | - adicdo do termo
C,”* Bp)‘l *(C.kB,fu,(t)) nale de controle daaeronave hospedeira

As curvas pretas mostram a resposta do Airbus, as curvas vermelhas mostram a resposta

do Mirage com atuacéo da lei de controle ulp(t), e as curvas azuis mostram a resposta do

Mirage com atuacéo dalei de controle u2p (t).

b) Os resultados das simulactes 34 e 35 mostram a comparacdo dos efeitos de duas leis de

controles, definidas como u3p(t) e udp(t), onde:
u3,(t) =(C,*B,) *((C,* A, *C,, *C, =C,* A))* X, (1) +C*B*u, (1) + B(t) ,
com a constante s=0; (3-35)
U4,(t) =(C,* B,) " ((Cp* Ay*C,y *Cy —Cu* A))* X, (£) + C B u, (1) + P(t),

com a constante s=0.325; (3-36)
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As curvas pretas mostram a resposta do Airbus, as curvas vermelhas mostram a resposta
do Mirage com atuagéo da lei de controle u3p(t), e as curvas azuis mostram a resposta do
Mirage com atuacdo da lei de controle udp(t). Os resultados destas simulagdes validam a

modificacdo |1 (adi¢éo do termo s na equagdo 3-21 c).

c) No item 3.2.4, tentou-se demonstrar a estabilidade assintética do sistema em torno do vetor
Z(t)=0. Usando a candidata a funcéo de Lyapunov definida neste trabalho, foi possivel apenas
demonstrar que o sistema € ultimately bounded. Apesar da demonstracdo feita, decidiu-se

verificar os valores da candidata a funcéo de Lyapunov:lyap=V (z(t),t) e de sua derivada;

dV (z(t),1)
t

lyapder= nas simulagdes 36 e 37, que sdo apresentadas nas Fig. 8-5 e Fig.8-6.
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8.1) Simulacéo 32 - Deflexdo de L eme — Perfil Senoidal — Validagéo da M odificagéo |

Tabela 8-1-Condigdes iniciais usadas na simulagéo 32

Condigbes de equilibrio Pertur bagdes Sinais de controle comandados
as condicdesiniciais pelo piloto
velocidade 180 m/s N (m/s) 0 oprof (deg) 0
atitude 2000 m oa (deg) 0 dail (deg) 0
derrapagem 0 deg o5 (deg) 0 deme(deg) | 0.01* sin(t/57.8)
73 0 deg/s op(deg/ s) 0 on(-) 0
Curva preta— Airbus & (degls) 0 curva azul-Mirage com atuagdo
Curvavermelha— Mirage o (deg/s) 0 de u2p(t)
com atuacdo de ulp(t)
220 2500 10

W (m/s)
8 8
H (m)
g 8
theta (deg)
= th

0 100 200 300 400 0 100 200 300 400 0 100 200 300 400

phi (deg)
=]

alfa (deq)
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Figura 8-1 a - Simulacgdo 32 — Deflexao de Leme — Perfil Senoidal — Validacao da
Modificacéo |
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Figura 8-1Db - Simulagdo 32 — Deflexdo de L eme — Perfil Senoidal — Validacéo da
Modificacdo |

Na figura acima pode-se ver que alei de controle ulp(t) permite o rastreamento preciso

de todos os estados do model o de referéncia, com excecdo da derrapagem S.

Deve ser notado que este é um problema encontrado nas simulacbes em véo, pois 0s
comandos de leme da aeronave hospedeira garantem apenas o rastreamento da guinada r ou
daderrapagem. 5.

O resultado da comparacdo das leis ulp(t) e u2p(t) mostra que a presenca do termo
C,”* Bp)‘l* (C.kB.fu,(t)) nale de controle u2p(t) aumenta a rastreabilidade da dinamica
do modelo de referéncia. Pode-se afirmar isto devido ao melhor rastreamento do estado S e

um 6timo rastreamento de todos os outros estados. Na simulagdo 33 que € apresentada a
seguir, pode-se ver que no caso rodado com alei de controle ulp(t), ha também diferenca na

derrapagem [, embora esta ndo seja téo nitida quanto nos resultados da simulacéo 32.
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8.2) Simulacéo 33 - Deflexdo de Aileron — Perfil Senoidal —Validagéo da Modificagéo |

Tabela 8-2-Condiclesiniciais usadas ha simulagéo 33

Condigdes de equilibrio Pertur bagtes Sinais de controle comandados
as condicdesiniciais pelo piloto
velocidade 180 m/s N(m/s) 0 oprof (deg) 0
atitude 2000 m oa (deg) 0 dail (deg) | 0.01* sin(t/57.8)
derrapagem 0deg 9B (deg) 0 deme (deg) 0
75 0 deg/s op(deg/ s) 0 on(-) 0
Curva preta— Airbus & (deg/s) 0 curva azul-Mirage com atuagdo
Curvavermelha— Mirage o (degls) 0 de u2p(t)
com atuagao de ulp(t)
220 2500 B
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g g
H?ml
g 8

0O 100 200 300 400
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(=]
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= = 05 = 0

a = 0 = -1

05 054 -2
1] 100 200 300 400 1] 100 200 300 400 0 100 200 300 400
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Figura 8-2 a - Simulacgdo 33 — Deflexao de Aileron — Perfil Senoidal — Validacdo da
Modificacdo |
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Os resultados das simulagbes 32 e 33 mostram que a presenca do termo

C,”* Bp)‘1 *(C.kB,fu,(t)) nalel de controle aumenta a precisdo no rastreamento da resposta

do modelo de referéncia
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8.3) Simulacéo 34 - Curva Coordenada, Curto Periodo, Dutch-Roll, Validacdo da M odificacéo I |

Tabela 8-3-Condigbesiniciais usadas na simulacao 34

Condigbes de equilibrio Perturbactes Sinais de controle comandados
as condic¢desiniciais pelo piloto
velocidade 160 m/s N(m/s) 0 dprof (deg) 0
atitude 2000 m oa (deg) 2,0 adail (deg) 0
derrapagem 0deg o5 (deg) 2,0 deme (deg) 0
Y 1,2 deg/s op(deg/ s) 2,0 on(-) 0
Curva preta— Airbus A (deg/s) 2,0 curva azul-Mirage com atuacéo
Curvavermelha— Mirage o (degls) 2.0 de udp(t)
com atuagao de u3p(t)
164 2000 5
= 162 _ s4
E / £ 1080 %
> 160 = 23 .
%8 2 4 B R 4 3 8 % 2 4 6 8
24 7 2
B2 6 F
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4 4 5
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2 2 4 6 8 o 2 4 s 8 o 2 4 & 8
tempo (s) tempo (s) tempo (s)

Figura 8-3 a- Simulacéo 34 — Curva Coor denada, Dutch-Roll, Curto Periodo, Validacéo
da Modificagéo ||
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Figura 8-3 c- Simulagdo 34 — Curva Coordenada, Dutch-Roll, Curto Periodo, Validagdo
da Modificagéo ||

Pode-se ver na Fig.8.3.aque tanto alei de controle u3p(t), quanto alel de controle udp(t),

garantem o rastreamento da dindmica do modelo de referéncia,
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A Fig.8-3 ¢ apresenta a atuagdo das superficies de controle no primeiro segundo da
simulacdo, e ilustra claramente a diferenca entre as leis de controle u3p(t) e udp(t). Pode-se
ver que os atuadores sd0 mais exigidos durante a atuagao da lei de controle u3p(t). Este fato
pode diminuir a vida Util dos atuadores usados na aeronave hospedeira, como também pode
permitir o0 aparecimento de problemas aeroel asticos. Por esta razdo, decidiu-se utilizar alei de

controle udp(t).
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8.4) Simulacéo 35 - Curva Coordenada, Degrau de Aileron, Validacdo da Modificacéo ||

Tabela 8-4-Condigbesiniciais usadas na ssmulacao 35

Condigbes de equilibrio Perturbactes Sinais de controle comandados
as condic¢desiniciais pelo piloto
velocidade 160 m/s N(m/s) 0 dprof (deg) 0
atitude 2000 m oa (deg) 0 Aail (deg) 1
derrapagem 0 deg o5 (deg) 0 deme (deg) 0
Y 1.2 deg/s op(deg/ s) 0 on(-) 0
Curva preta— Airbus A (deg/s) 0 curva azul-Mirage com atuacéo
Curvavermelha— Mirage o (degls) 0 de udp(t)
com atuagao de u3p(t)
170 2200 8
- 160 _ 2100 4
> 150 T 2000 3
M > » © P9 1 2 2 ‘o 10 2 2
20 55 1
= 10 = E 0 e ]
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05 1 2
¥ 0 Q Q
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o 10 2 @ 4 0 w0 2 2 @ o 10 2 3 0
tempo (s) tempo (s) tempo (s)

Figura 8-4 a - Simulacgdo 35— Curva Coordenada, Degrau de Aileron —Validagdo da
Modificacgéo 11
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Simulagéo 35 — Curva Coordenada, Degrau de Aileron —Validagdo da

Modificagéo 11
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Figura 8-4 ¢ - Simulacéo 35 — Curva Coor denada, Degrau de Aileron —Validacéo da

Modificacéo I

Os resultados desta ssimulacéo mostram mais claramente o quanto os atuadores seriam

exigidos durante a simulag&o em voo, caso fosse utilizada ale de controle u3p(t) (Fig.8.4c).

Os resultados das simulagdes 34 e 35 foram mostrados para justificar a escolhada lei de

controle u4p(t), e demonstrar a utilidade do termo s na equagéo 3-21 c.



167

8.5) Simulacéo 36 - Curto Periodo, Dutch-Roll e Valores da candidata a funcdo de L yapunov

Tabela 8-5-Condigdesiniciais usadas ha simulagéo 36

Condigdes de equilibrio Pertur bagbes Sinais de controle comandados
as condicdesiniciais pelo piloto
velocidade 160 m/s N (m/s) 0 oprof (deg) 0
atitude 2000 m oa (deg) 2 adail (deg) 0
derrapagem 0deg 9B (deg) 2 deme (deg) 0
Y 0.0 deg/s op(deg/ s) 2 on(-) 0
Curva preta— Airbus A (deg/s) 2 curvaazul-Mirage
o (degls) 2
2 4 6
4 7 2
) F y
=2 s =0
g 5 3
% 2 4 5 ‘o 2 4 5 o 2 4 B
4 2 4
= 2 @ w 2
g g0 \ g
a0 = / z0
2 2 2
0 2 4 B 0 2 4 B 0 2 4 6

tempo (5) tempo (s) lempo (s)

Figura 8-5 a - Simulacéo 36 -Dutch-Roll, Curto Periodo e Valores da Candidata a
Funcao de L yapunov

Obs: As curvas azuis da simulagdes 36 e 37 mostram simulagdes nas quais foram utilizadas

alei de controle udp(t).
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Figura 8-5 ¢ - Simulacéo 36 -Dutch-Roll, Curto Periodo e Valores da Candidata a
Funcao de L yapunov

Acima s80 mostrados os valores da candidata a funcéo de Lyapunov V(z(t),t) , e de sua

derivada:

w. Pode-se ver que inicialmente a candidata a funcdo de Lyapunov
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apresenta valor nulo. Isto ocorre devido ao fato dos estados iniciais utilizados para a aeronave
hospedeira terem sido os mesmos que foram utilizados para o modelo de referéncia. Isto quer
dizer que no instante inicia temos z(t) praticamente igual ao vetor nulo.

A candidata a funcdo de Lyapunov é umafuncdo positiva, portanto:

* Ou acandidata a funcéo serd sempre nula. Este seria 0 caso de um rastreamento
perfeito de todos os estados durante todo o tempo,

e Ou a candidata a funcdode Lyapunov crescera até um certo valor e depois
comecara a decair até o sistema atingir a condicdo de equilibrio. Foi o que
ocorreu na simulagdo feita. A variagcdo positiva de V(z(t),t) poderia ser
justificada devido a um atraso no comego da atuagédo dalel de controle.

A derivada da candidata a func&o de Lyapunov apresentou valores positivos no primeiro
segundo da simulagéo 36. Este tempo corresponde ao tempo de adaptacdo necessario para que
0 sistema comegasse a controlar todos os estados efetivamente.

Pode-se ver que a velocidade, a velocidade angular de arfagem g e o éangulo de atitude da
aeronave hospedeira se afastam um pouco dos mesmos parametros do modelo de referéncia
durante o primeiro segundo da simulagéo.

Apbs o primeiro segundo a derivada —dV(zit),t)

se torna negativa, e a candidata a funcéo

de Lyapunov comeca a cair continuamente, até o sistema atingir o estado de equilibrio. Isto

ocorreemtornode6 s.
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8.6) Simulacéo 37 - Curva Coordenada, Degrau de Aileron e Valores da Candidata a funcdo de

L yapunov

Tabela 8-6-Condigbesiniciais usadas na ssmulacao 37

Condigbes de equilibrio Perturbacbes Sinais de controle comandados
as condicgdesiniciais pelo piloto
velocidade 160 m/s N(m/s) 0 dorof (deg) 0
atitude 2000 m oa (deg) 0 dail (deg) 1
derrapagem 0 deg o5 (deg) 0 deme (deg) 0
Y 1.0 deg/s op(deg/ s) 0 on(-) 0
Curva preta— Airbus & (degls) 0 curvaazul-Mirage
o (deg/s) 0
165 2200
- 160 __ 2100 | ®
> 155\1 2000 2
150 - - - 1900 - - - 4 - - -
0 10 20 30 40 0 10 20 30 40 0 10 20 33 40
20 05
g 10 g s 3
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v w 05 {05
a \// = 0 T 0
x| 05 0.5
0 10 20 30 40 0 10 20 30 40 0 10 20 31 40
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Figura 8-6 a - Simulacédo 37 Curva Coordenada, Degrau de Aileron e

Valores da Candidata a Funcdo de L yapunov



171

- 0o
E_z u'__.—o—-._
H“i_.. 3 = -0m
H S
g -4 2 o2
a5 003

- " - . 4 - " -
Eﬂ 10 20 30 40 a0 0 10 2 30 40
tempo () tempo (%)

th
=]

- 1
3 E{”\———;_\_
$ £
s Dﬁl | "E’Od \
= e &
® 0 - 08
-Dsl] 10 20 20 40 {Iaﬂ 10 .1 30 40

tempo () tempo ()

Figura 8-6 b - Simulacdo 37 Curva Coordenada, Degrau de Aileron e
Valoresda Candidata a Funcao de L yapunov

0015 T r T T T T T

om

Iyap

0.005

1 tempo (s)

Iyapder
[=]

-2 i i i i i i i
0 5 10 15 20 % 30 E 40
tempo (s)

Figura 8-6 ¢ - Simulagéo 37 Curva Coordenada, Degrau de Aileron e

Valoresda Candidata a Funcdo de L yapunov

Os comentarios da simulacéo anterior sdo também validos para os instantes iniciais desta

simulacdo. Aqui pode-se notar que a derivada da candidata a funcéo de Lyapunov é positiva
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durante a maior parte do tempo. Isto se deve ao fato do sistema de controle ndo garantir que

0s estados £ da aeronave hospedeira e do modelo de referéncia tenham o mesmo valor
durante toda a simulacéo, ou sgja, ndo € possivel o rastreamento do estado S do modelo de
referéncia. Caso o controlador a malha fechada ndo fosse funcdo do angulo £, ndo se

verificaria valores crescentes da candidata a fungdo de Lyapunov.
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9 Apéndice B - O Programa utilizado nas ssmulacgoes

As simulacOes foram rodadas no ambiente de programacdo MATLAB verséo 6.0,
Release 12. No programa utilizado (I nflight), sdo definidas as condi¢bes iniciais da aeronave
hospedeira e do modelo de referéncia. Estas condicdes sdo definidas de acordo com os valores

de atitude h, velocidade V, derrapagem [ e velocidade angular de variagdo da proa da
aeronave '. Através de um processo de otimizacdo, sdo definidos os vaores dos outros

parametros. Destaformafoi definidaa condicdo de equilibrio.

Tendo as condicdes de equilibrio e as dindmicas ndo lineares da aeronave hospedeira e
do modelo de referéncia, foi feita uma linearizacdo numérica das dinamicas destas aeronaves
em torno dos pontos de equilibrio.

Tendo as condi¢des de equilibrio, os valores das perturbaces aos estados no instante
inicial pert(t0), os valores dos sinais de controle comandados pelo piloto um(t), os distarbios
externos atuantes na aeronave hospedeiro, as equacles representativas das dindmicas ndo
linear das duas aeronaves, a equacéo da lei de controle da aeronave hospedeira up(t), e um
método de resolucdo das equactes diferenciais representativas da dindmica das aeronaves, foi
possivel fazer as simulacBes numéricas. A figura abaixo mostra o fluxograma do programa

utilizado.
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