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RESUMO

Este trabalho trata da modelagem e controle de uma aeronave para aplicacao ao
planejamento de missoes de Veiculos Aéreos Nao-Tripulados (VANT).

O método utilizado baseia-se em apresentar a modelagem nao-linear da aeronave
escolhida, lineariza-la, em seguida executar os projetos das malhas de controle (estabili-
zagao, guiamento e geracao de trajetorias) para o modo lateral-direcional. Na malha de
estabilizacao é utilizado o sistema servo associado ao controlador LQR e o observador
de estados; na malha de guiamento, o controlador utilizado é do tipo PID e na malha
de geragao de trajetorias sao utilizados algoritmos de geragao de trajetorias retilineas e
circulares.

Por fim sao realizadas simulagoes com o modelo nao-linear usando sistemas dina-
micos hibridos para determinadas missoes e sao analisadas as trajetorias e as variaveis
envolvidas. Como trabalhos futuros, estes procedimentos podem ser implementados e
validados em simuladores de voo ou em plataformas experimentais.
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ABSTRACT

This work deals with the modeling and control of an aircraft for mission planning of
Unmanned Aerial Vehicles (UAV).

The methodology is as following: first, the non-linear model of the chosen aircraft
was obtained,and linearized, and then the projects of the control loops (stabilization,
guidance and trajectory generation) for the lateral-directional mode were developed. In
the estabilization loop the LQG controller is used; in the guidance loop, the controller PID
is used and in the track generation loop, algoritms of linear and circular track generation
are used.

Finally, complete mission simulations with linear and non-linear models were per-
formed using hybrid dinamical systems and the exequibility conditions of a mission are
analysed. The results of simulations show the efficiency of techniques stated to the mod-
elling and to the control of an fixed wings aircraft.

As future works, these procedures can be implemented and validated in the form of
flight simulators or in an experimental platform.
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1 INTRODUCAO

Este capitulo tem a finalidade de contextualizar o problema do planejamento de mis-
soes de veiculos aéreos nao-tripulados, especificar a motivacao deste trabalho e explicitar

a organizacao do mesmo.

1.1 CONTEXTO E MOTIVACAO

O desenvolvimento da engenharia de controle é baseada na modelagem matemética
de sistemas de naturezas diversas e em analisar o seu comportamento dinamico, usando
as técnicas de controle para calcular os parametros de um ou mais controladores que
facam o sistema evoluir da forma desejada. A modelagem matematica possibilita validar
teorias, ao representar a dinamica observada.

O controle automatico apresenta um papel vital no avanco da engenharia e da ciéncia,
além de possuir importancia extrema em sistemas de pilotagem de aviao, misseis guiados
e veiculos espaciais (OGATA, 2003).

Neste cendrio, enquadram-se os Veiculos Aéreos Nao-Tripulados (VANT), sendo que
a cada dia aumenta o interesse nesta tecnologia por governos e empresas. Os VANT tém
sido utilizados em locais ermos e onde o ambiente nao é adequado ao emprego de seres
humanos. Sao usados também em locais onde podem ser questionados alguns aspectos,
como por exemplo, as condicoes de trabalho, os riscos relacionados, o custo e o tempo
gastos em treinamentos.

Uma definicao simples de planejamento de missao de VANT é a capacidade de mapear
a melhor rota para o alvo com o maior nivel de seguranca e probabilidade de sucesso.
Neste contexto, a premissa deste trabalho é usar um modelo aerodinamico de aeronave
de asas fixas para o planejamento de missoes de VANT. As missoes sao consideradas
complexas e compostas por diversas etapas.

Existem diversos trabalhos que empregam os ditos métodos formais em engenharia
para o planejamento e controle de missoes de VANTs. Especificamente, em SEIBEL
ET AL. (1998) e COSTA (2008), a Verificacao de Sistemas Hibridos (FREHSE, 2005) é
utilizada, enquanto em GARRIDO (2009a) usa-se a Teoria de Controle Supervisorio de
Sistemas Hibridos (GONZALEZ ET AL., 2001).

A proposta deste trabalho é fornecer um modelo de VANT com asas fixas, na forma de
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um sistema dindmico hibrido (GOEBEL ET AL., 2009), com as malhas de estabilizacao,
guiamento e geracao de trajetorias projetadas para o planejamento de missoes, segundo
as abordagens de SEIBEL ET AL. (1998), COSTA (2008) ¢ GARRIDO (2009b). As
simulagoes computacionais foram utilizadas como forma de validacao do modelo obtido.

A aeronave nao tripulada de asas fixas foi adotada pois a grande maioria dos sistemas
desenvolvidos até o presente é baseado em aeronaves de asas fixas (avides). E também,
porque nao apenas aplicagoes militares requerem alta velocidade a frente, grande raio ope-
racional e baixa assinatura acustica, mas também porque avioes podem ser projetados
de forma a se comportarem de forma inerentemente estavel e sao, portanto, comparati-
vamente faceis de pilotar a partir de uma estacao de controle em terra.

O modelo adotado para as simulagoes foi o da aeronave Cessna Skylane 182 (aeronave
real). Este foi escolhido pelo fato de se encontrar uma plataforma de testes construida no
Centro Tecnologico do Exército (CTEx). O modelo matematico desta aeronave Cessna foi
encontrado em JENSEN (2005), STEVENS (1992), NELSON (1989), PEREIRA (2001),
porém as curvas de coeficientes aerodinamicos necessarios para a modelagem, especificos
do Cessna Skylane 182 foram encontrados em ROSKAM (1979).

Um trabalho similar ¢ 0 de HEMERLY ET AL. (2006) onde se utiliza a identificacao
parameétrica para o projeto das malhas de controle, com os objetivos de reduzir o tempo
de projeto e melhorar o desempenho do sistema de controle em tarefas criticas. Pode-se
citar também NICULESCU (2001), o qual apresenta leis de controle para o modo lateral
em manobras sob influéncia de fraco e forte vento e garantia de estabilidade da aeronave.

BELANGER ET AL. (2008) exibe um algoritmo de guiamento que utiliza modelos
de controle preditivo a fim de atender muitas especificagoes desejadas dos alvos (prin-
cipalmente estaticos). No entanto, antes dos testes de voo, deve ser feita uma andlise
qualitativa dos erros do modelo, andlise da estabilidade e de robustez para garantir a
estabilidade em voo e o tempo de voo entre os pontos alvos para garantir todas as es-
pecificagoes.

Em CAMPOS ET AL. (2007) é utilizado um sistema de guiamento bastante simples,
semelhante ao tipicamente utilizado na pratica de voo com referéncias visuais (VFR).
Nesse tipo de voo a proa a ser tomada pela aeronave deve ser aquela que aponta direta-
mente para o proximo ponto alvo de referéncia. Esta técnica nao garante a trajetoria da
aeronave, somente a garantia de que a aeronave ira sobrevoar o ponto alvo demarcado e
por isto pode sofrer alteracoes na trajetoria devido a intensidade do vento.

PAPPAS ET AL. (2004) apresenta um algoritmo de geragao de trajetoria aplicado
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a um modelo hibrido, o qual foi validado em simulacoes hardware-in-the-loop e em ex-
periéncias reais. Este modelo utiliza abstracao na modelagem e podera ser utilizado em
métodos de controle hibrido para resolver problemas envolvendo multiplos VANT, com
formagoes sincronas ou assincronas, busca e salvamento coordenadas, integracao ar-terra
e resposta de emergéncia rapida.

E por fim, em AMIANTTI (2006), sao descritas a concepgao e a definigao da arquite-
tura de um veiculo aéreo nao-tripulado de asa fixa comandado por radio, além dos dados

de testes em bancada.

1.2 ORGANIZACAO DA DISSERTACAO

Além desta introdugao, a dissertagao esté organizada em mais 8 capitulos:

O Capitulo 2 aborda a formulagao do problema, onde sao introduzidos os conceitos
de VANT, e a utilizagdo destes no Exército Brasileiro (EB), bem como os sistemas de
coordenadas usados, as caracteristicas da aeronave escolhida, conceitos de pilotagem,
guiamento, navegacao e geragao de trajetoria e as missoes de VANT que permitem en-
tender o desenvolvimento das contribui¢oes desta dissertacao.

O Capitulo 3 apresenta a modelagem do sistema. Inicialmente é feita uma abordagem
sobre forgas e momentos aerodinamicos utilizados. Em seguida, é apresentado o modelo
nao linear da aeronave e a linearizacao utilizada, que possibilitaram a aplicacao das
técnicas de controle para o projeto dos controladores. Por fim, sao feitos alguns estudos
de casos, onde é realizada a comparacao do modelo nao-linear com o modelo linearizado,
entre outras comparagoes.

No Capitulo 4 é introduzido o projeto da malha de estabilizacao, com a apresentacao
do modo de estabilizacao, e a aplicagao da metodologia LQG, usada para sintetizar
o controlador usado nesta malha. Também, por fim, sao realizados estudos de casos
comparativos entre os modelos.

No Capitulo 5 é realizada uma introducao sobre os métodos de guiamento. Em
seguida, é apresentada a malha de guiamento, que engloba o projeto do controlador da
malha de guiamento (PID). No final deste capitulo sao realizados estudos de casos com
as simulacoes do controlador PID.

No capitulo 6 é feita a apresentagao da malha de geracao de trajetoria, que é um
modulo capaz de comparar os dados produzidos pelo sistema de navegacao com os da-
dos gerados pela aeronave em cada instante, gerando os sinais de erro correspondentes,

transformando-os em comando de direcao desejados. No final deste capitulo também sao
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realizadas simulagoes comparativas em trajetorias linear e circular com os dois modelos.
No Capitulo 7 é apresentado o controle da missao, onde é realizada uma simulacao
com o sistema hibrido completo, a fim de se verificar o comportamento do sistema hibrido
diante de determinadas trajetorias.
O Capitulo 8 traz as conclusoes a respeito dos resultados alcancados ao longo deste

trabalho e aponta algumas perspectivas futuras.

21



2 FORMULACAO DO PROBLEMA

Este capitulo tem por finalidade apresentar os Veiculos Aéreos Nao-Tripulados
(VANT) no ambiente civil e militar, explicitar alguns projetos desenvolvidos no Exército
Brasileiro (EB) e também apresentar os principais conceitos relacionados ao planejamento

e controle de missoes de VANT, os quais serao utilizados no decorrer deste trabalho.

2.1 VEICULOS AEREOS NAO-TRIPULADOS

A denominagao Veiculo Aéreo Nao Tripulado (VANT) é dada a toda aeronave que
possa ser remotamente pilotada ou que tenha a capacidade de executar voos autonomos
com trajetorias previamente programadas (PEREIRA, 2008).

Um veiculo nao-tripulado nao implica que ele seja autonomo, nem vice-versa. Assim,
ambas essas caracteristicas sao desejaveis, o que justifica especial esforco no sentido de
tornar certos veiculos nao-tripulados e autonomos. No Brasil, alguns grupos de pesquisa
tém sido desafiados a desenvolverem esses tipos de veiculos aéreos (CAMPOS ET AL.,
2007).

Os principais empregos dos VANT ocorrem tanto nas areas civis como militares.
Conforme em CASTRO ET AL. (2008), em missoes do tipo vigilancia de fronteiras, re-
conhecimento, busca de alvos, alvo aéreo, guerra eletronica, na seguranca publica, na
inspecao de estradas, linhas de transmissao, oleodutos e gasodutos, monitoramento am-
biental e agricola, aerolevantamento, transporte de carga, no estabelecimento de enlaces
de comunicacao e na cobertura de eventos televisivos.

De acordo com um levantamento recente das forcas armadas norte-americanas, as
causas dominantes para falhas e acidentes com sistemas de VANT estao relacionadas
conforme a FIG. 2.1. O esgotamento de combustivel durante uma missao também ¢é uma

causa bastante comum de acidentes envolvendo VANT (CHEMLA, 2003).
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FIG. 2.1: Causas dominantes de falhas com acidentes de VANTs.

Um dos requisitos fundamentais de um VANT ¢é a sua independéncia de controle ex-
terno, ou seja, ter autonomia suficiente para se deslocar em seguranca e reagir adequada-
mente frente as situacoes imprevistas. Conseguir esta autonomia envolve, diretamente,
a capacidade de obter informagoes relevantes da vizinhanca e, a partir dessas, tomar as
decisoes que conduzam o VANT & correta execucao de sua tarefa. Em contrapartida,
limitacoes quanto & carga que transporta, combustivel e custo, levam os projetistas,
muitas vezes, a prescindirem de sensores ou equipamentos, e a utilizar algoritmos mais
simples ou limitar o raio de acao. Estas limitagoes reduzem a eficiéncia, a seguranca do
equipamento e até mesmo sua autonomia.

Atualmente, os sistemas digitais com hardware e software estao sendo amplamente
usados em aplicacoes onde falhas sao inaceitaveis, como a operacao de um sistema de
VANT, o controle de trafego aéreo, os instrumentos médicos e a operacao de uma fabrica,
entre outras. Visando impedir acidentes ou até mesmo incidentes, sao incorporados os
ditos Métodos Formais de Engenharia ao projeto de sistemas complexos, com o obje-
tivo de aumentar os requisitos de confiabilidade e seguranca. Dentre os métodos formais
destacam-se a Verificacdo de Modelos (Model Checking) e a Teoria de Controle Super-
visorio (TCS).

No Comando-Geral de Tecnologia Aeroespacial (CTA), a partir da década de 80,
foram realizados os primeiros estudos sobre aeronaves nao tripuladas, inclusive com a
construcao de um prototipo de VANT, denominado Acaua. Esta aeronave tinha por
objetivo servir de plataforma de ensaios para o desenvolvimento de um futuro alvo aéreo
manobravel de alto desempenho para os testes do missil ar-ar Piranha. Para tanto,
foram realizados diversos ensaios em voo, mas o projeto foi desativado em 1991 por falta

de recursos financeiros (PEREIRA, 2008). A FIG. 2.2 (PEREIRA, 2001) ilustra uma
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fotografia desta aeronave.

FIG. 2.2: VANT Acaua.

O projeto VANT /MD, que teve inicio em janeiro de 2005, possibilitou uma série de
desdobramentos para as Forcas Armadas. Como exemplo disso, podem ser citados o alvo
aéreo manobravel de alto desempenho, o missil tipo cruzeiro para a For¢ca Aérea, o VANT
de reconhecimento tatico para o Exército e o alvo aéreo manobravel de baixo custo para
a Marinha do Brasil (Harpia) (PEREIRA, 2008). A FIG. 2.3 ilustra uma fotografia do
VANT Harpia (PEREIRA, 2008).

FIG. 2.3: VANT Harpia.

A partir de 2006, paralelamente ao Projeto VANT /MD, vislumbrou-se no Exército
Brasileiro, a criacao de trés projetos: VT15, VT30 e VT70. O sistema de VANT VT15,
encontra emprego em operagoes de Garantia da Lei e da Ordem (GLO), operagdes psi-
colbgicas, reconhecimento tatico e vigilancia do terreno a uma distancia de até 15 km, e
foi desenvolvido para que atendesse principalmente as necessidades do escalao batalhao.
Este VANT é portéavel pelo homem, lancado a mao ou por meio de pequenas catapultas
(PEREIRA, 2008).
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O sistema de VANT com alcance de até 30 km, o VT30, é bastante similar ao de
menor alcance. Diferencia-se pelo tamanho da aeronave, pelo enlace de comunicacoes,
pela adicao de uma catapulta para lancamento e pelo sensor de missao com visao noturna.
Ele foi desenvolvido para que atendesse principalmente ao escalao de brigada (PEREIRA,
2008).

J& no sistema V770, a intengao era atender as necessidades de uma Divisao de
Exército (DE) nas operagoes psicologicas, de inteligéncia, e de reconhecimento tatico a
uma distancia de até 70 km. Como exemplo de missoes tem-se a localizacao de alvos
dentro do seu alcance, avaliacao de danos e vigilancia do terreno correspondente a area
de atua¢do de uma DE (em torno de 70 km de profundidade por 25 km de frente)
(PEREIRA, 2008).

No Centro Tecnologico do Exército (CTEx) foi realizado em 2008 um projeto de
um VANT de asas fixas: a aeronave Cessna Skylane 182, em escala reduzida. Este
VANT pode ser usado como plataforma experimental para testes em voo. Projeto este,
intitulado "Planejamento de trajetorias e simulacao de voo autonomo de aeronave em
escala reduzida" (PEREIRA, 2007). A FIG. 2.4 ilustra este tipo de aeronave (JENSEN,
2005).

FIG. 2.4: VANT Cessna Skylane 182.

2.2 MISSOES DE VANT

O termo missao é usado para descrever as operacoes da aeronave em uma certa
regiao durante um periodo restrito de tempo, visando cumprir um objetivo especifico,
o objetivo da missao (SEIBEL, 2000). Fazem parte também da missao, os requisitos de

sequranca e os contextos operactonais, compostos pelas condigoes internas de execucao,
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que dependem da aeronave escolhida e pelas condicoes externas de execucao, que dizem
respeito ao local e a0 momento em que a missao serd executada.

Em relacao aos objetivos da missao podem ser citados como exemplos a inspecao de
um trecho de rodovia e o monitoramento de uma regiao de fronteira.

As condigoes internas precisam ser consideradas para o planejamento da missao, e
estao relacionadas com as caracteristicas de cada aeronave. As velocidades em que pode
ser operada, o consumo de combustivel em cada velocidade, a capacidade de combustivel
armazenado a bordo, bem como o consumo e a capacidade das fontes de energia elétrica
para os equipamentos embarcados sao parametros relacionados as condicoes internas
(SEIBEL, 2000).

Ja as condigcoes externas compreendem, tipicamente, a temporizacao da missao, as
condicoes meteorologicas, de relevo e as zonas de exclusao (SEIBEL, 2000). A influéncia
dos fatores climéticos como o vento e a chuva devem ser considerados no planejamento.
No caso do vento, por exemplo, modela-se sua intensidade, como constante ou em rajadas.

O plano de voo corresponde a sequéncia de manobras executada pela aeronave du-
rante a missao. Este é constituido por diversas etapas e cada uma delas pode ser especi-

ficada de duas maneiras distintas, como abordado em SEIBEL (2000).

2.3 ESTABILIZACAO, GUIAMENTO, NAVEGACAO E GERACAO DE TRA-
JETORIA

Na FIG. 2.5 sao introdu zidos os conceitos de estabilizacao, guiamento, navegacao e

geragao de trajetoria.

Controle da Geracao de

Missdo Trajetoria —»| Guiamento || Estabilizagdo || Atuadores || Aeronave |,/ Sensores

v

Navegacéo

FIG. 2.5: Estabilizacao, guiamento, navegagao e geracao de trajetoria.

O termo navegagao equivale ao conjunto de algoritmos capaz de fornecer a posicao,
a altitude e as velocidades lineares e angulares da aeronave com respeito a um sistema
de coordenadas de referéncia (LIN, 1991). A navegagao é responsavel por fornecer as

variaveis (angulos, posi¢ao e velocidades da aeronave) provenientes dos sensores para os
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blocos gutamento, estabilizacao e geracao de trajetoria. Estas varidveis sao obtidas com
um pequeno atraso (delay), porém sao coerentes, em virtude do atraso real existente na
aeronave na obtencao das variaveis pelos sensores.

O guiamento refere-se a técnica de controle da posicao do centro de massa da aero-
nave, e a estabilizacao esta relacionada a técnica de controle da atitude da aeronave em
torno do seu centro de massa (FILHO, 1998).

A geracao de trajetoria tem a funcao de processar os dados produzidos pelo sis-
tema de navegacao e compara-los com os dados da aeronave, gerando os sinais de erros
correspondentes e transformando-os em comandos desejados de direcao.

O bloco Controle da Missao tem a finalidade de formar um sistema hibrido, com
a formacgao de todos os blocos anteriores e executar simulagoes de trajetoérias, com os

modelos nao-linear e linearizado.

2.4 SISTEMAS DE COORDENADAS

Sao utilizados varios sistemas de coordenadas para descrever a posicao de uma aero-
nave e dos objetos do universo de operacoes de uma missao (JENSEN, 2005). Os prin-
cipais sistemas sao listados abaixo:

O sistema de coordenadas fizo na Terra (E) tem como origem o centro da Terra. O
eixo zg corresponde a direcao norte. O eixo xg aponta para a intersecao do meridiano de
Greenwich com o plano equatorial. O eixo yg é perpendicular aos anteriores, de acordo
com a FIG. 2.6.

O sistema de coordenadas fizo no corpo da aeronave (B) é fixado na aeronave com
origem no Centro de Gravidade(CoG). O eixo zp parte do centro da aeronave em dire¢ao
a seu bico, positivo na direcao de movimento para frente. O eixo yg é perpendicular a
rp e alinhado com a asa e positivo na direcao da ponta da asa direita. O eixo zg aponta
para baixo e é perpendicular aos eixos anteriores. A FIG. 2.7 ilustra a localizacao do
sistema de coordenadas B numa aeronave.

O sistema de coordenadas de navegagao (N) é usado para descrever a posigao da
aeronave com relacao ao ponto inicial do voo. Trata-se de um sistema de coordenadas
cartesianas que utiliza distancias lineares em relacdo a um ponto de referéncia para
especificar a posi¢ao de um ponto de interesse (SEIBEL, 2000). Todos estes sistemas
de coordenadas podem ser visualizados na FIG. 2.6 (JENSEN, 2005). Nesta figura , Vi

significa a velocidade da aeronave em relacao ao sistema de coordenadas de navegacao N.
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FIG. 2.7: Localizacao do sistema de coordenadas B.

A utilizacao do sistema de coordenadas plano de navegacao visa simplificar a re-
presentacao dos problemas de navegacao por utilizacao da geometria plana no lugar da
geometria esférica.

Neste trabalho serao utilizados os sistemas de coordenadas B e N para a modelagem

e o controle da aeronave.
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2.5 AERONAVE NAO-TRIPULADA DE ASAS FIXAS

2.5.1 PARTES DA AERONAVE

Esta secao define as partes da aeronave, que sao importantes para a modelagem e

para o controle, de acordo com a FIG. 2.8 (JENSEN, 2005).
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Guinada -jlj': ~ Hélice Estabilizador Vertical '..1
\I ~N = "-__:'."_\_\\' = "I;J:v
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Profindor &,

FIG. 2.8: As diferentes partes da aeronave.

As fungoes e caracteristicas das principais partes da aeronave sao:

e A funcao das asas é realizar a sustentacao da aeronave em voo. Possuem como

superficies de controle: ailerons e flaps.

— Os ailerons sao usados para mudar a taxa de rolagem da aeronave. Os dois
ailerons trabalham em sentidos opostos. A entrada de controle do aileron é o
angulo de deflexao d,. O angulo é considerado positivo quando a deflexao do

aileron se da no sentido horario em relacao ao eixo y do corpo da aeronave.

— Os flaps sao usados como freios aéreos, para reduzir a velocidade absoluta da
aeronave durante a aterrisagem e também como superficies para aumento da
forca de sustentacao durante a decolagem. A entrada de controle corresponde

ao angulo ;. Existe um conjunto finito enumeravel de possiveis deflexoes.
e O estabilizador horizontal é usado para estabilizar o angulo de arfagem.

e O profundor é a superficie de controle usada para controlar a taxa de arfagem. A
entrada de controle é o angulo de deflexao do profundor §.. Este angulo também é

positivo no sentido horario em relacao ao eixo y do corpo da aeronave.
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O estabilizador vertical é usado para estabilizar a taxa de guinada.

O leme é a superficie de controle usada para controlar a taxa de guinada. A entrada
de controle do leme é o angulo de deflexao 9,, que é o angulo formado entre o leme
e 0 eixo y da fuselagem da aeronave. Este angulo é considerado positivo quando

varia no sentido horéario em relagao ao eixo z do corpo da aeronave.

e A fuselagem é o corpo da aeronave, que contém os computadores de voo, os sensores

e as baterias para o servomotor e para os computadores de voo.

A hélice é a parte geradora de forca propulsiva da aeronave.

2.6 IDENTIFICACAO DAS VARIAVEIS E ANGULOS UTILIZADOS

O angulo de derrapagem 3 é o angulo entre o vetor velocidade e o plano de simetria
x-z da aeronave, conforme ilustrado na FIG. 2.9a.

O angulo de guinada 1 é o angulo entre o eixo xp e o plano de referéncia (x-z), de
acordo com a FIG. 2.9a.

O angulo de ataque o ¢ um importante parametro de estabilidade no plano vertical
(ANDERSEN ET AL., 2004). Os angulos a e [ sao os angulos que descrevem, em
coordenadas esféricas, a direcao do vento relativo, em relagao ao referencial B. O angulo
a pode ser visualizado na FIG. 2.9b (NELSON, 1989).

O angulo de arfagem 6 é usado para descrever a orientacao da aeronave e é definido
em relacao ao plano horizontal da aeronave. Ele é definido em relacao ao referencial
inercial da aeronave. Ele esta representado na FIG. 2.9c.

O angulo de rolagem ¢ é o angulo de rotagdo em torno do eixo longitudinal (FIG.
2.9d).

As variaveis correspondentes as entradas sao:

-1 : fragdo do empuxo maximo (T/Ty);

- J. = deflex@o do profundor (elevator);

- 0, : deflexao dos ailerons e

- 9, : deflexdo do leme (rudder),

e podem ser visualizadas na FIG. 2.10 (ROSKAM, 1979).
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FIG. 2.9: Angulos da aeronave.
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FIG. 2.10: Entradas da aeronave.

2.7 CONCLUSOES DO CAPITULO

O presente capitulo visou introduzir os principais tipos de VANT utilizados no EB,
apresentar os principios de funcionamento do VANT de asas fixas escolhido como objeto
deste trabalho e introduzir os conceitos de pilotagem, guiamento, navegacao e geracao de

trajetoria.
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Foram também apresentados diferentes sistemas de coordenadas necessarios para a
descricao da geometria do universo de operagoes e da dinamica de VANT.

Os conceitos de missdo, bem como dos objetivos, contexto operacional (definido
em termos de condigoes internas e externas) e requisitos de seguranga, que sao fases
constituintes da missao e que devem ser satisfeitos por um plano de voo, foram abordados.

Nos capitulos posteriores serao exibidos a modelagem da aeronave utilizada neste
trabalho, bem como os projetos da malha de estabilizacao, de guiamento e geracao de
trajetoria.

Por fim, sao realizadas simulacoes com o sistema hibrido resultante de forma a obe-
decer determinadas trajetorias em uma altitude constante. As missOes consistem em
fazer a aeronave seguir determinados pontos realizando trajetorias retilineas e circulares

ao redor de certos pontos.
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3 MODELAGEM MATEMATICA DA AERONAVE

Neste capitulo registra-se o modelo nao-linear utilizado para a aeronave e o processo

de linearizagao escolhido.

3.1 PARAMETROS UTILIZADOS

A descrigao e os valores dos parametros bésicos da aeronave Cessna Skylane 182
estao listados na TAB. 3.2. A densidade atmosférica (p) foi obtida para uma altura de
5000 ft (1524m) que é a altitude para um voo de cruzeiro. O nimero de Mach representa

a relacdo entre a velocidade total da aeronave e a velocidade do som (Vg = v, M).

TAB. 3.1: Parametros do Cessna Skylane 182 (ROSKAM, 2001).

Pardametros ‘ Descrigao ‘ ST ‘
S Area de referéncia 16,1651 m?
m Massa da aeronave 1202,0000 Kg
b Envergadura (maior distancia entre as pontas das asas) 10,9728 m
¢ Corda aerodinamica média 1,4935 m
I, Momento de Inércia no eixo x 1285,3000 Kg.m?
1, Momento de Inércia no eixo y 1824,9000 Kg.m?
I, Momento de Inércia no eixo z 2666,9000 Kg.m?
L. Produto de Inércia no plano xz 0,0000 Kg.m?
T Empuxo propulsivo maximo 5080,2349
M Nuamero de Mach 0,2010
\%5 Velocidade da aeronave (Vp=vs.M) 67,0865 m/s
q Pressdo aerodinamica ( § = pTV;) 2374,9000 Kg/m.s?

TAB. 3.2: Parametros de simulacao.

Pardametros Descrigao ST ‘
g Aceleracao da gravidade 9,8066 m/s?
0 Densidade atmosférica 1,0554 Kg/m3
Vs Velocidade do som ao nivel do mar | 340,4616 m/s

As derivadas latero-direcionais e longitudinais (coeficientes derivativos), bem como os
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coeficientes aerodinamicos (adimensionais) foram obtidos a partir de ROSKAM (2001).

Os coeficientes aerodinamicos estao listados na TAB. 3.3.

TAB. 3.3: Coeficientes aerodindmicos.

CD, | 0,0270
Coeficientes de arrasto || CD, 0,121
CL, 0,307
CL, 4,41
Coeficientes de sustentacao | CLg 1,7
CL, 3,9
CLs, 0,43
CYs | -0,393
cy, | -0,075
Coeficientes de forga lateral | CY, 0,214
CYs, 0
CYs, 0,187
Cme, 0,04
Coeficientes de momento || Cm, -0,613
de arfagem (pitch) || Cmg -7,27
Cmy -124
Cms, | -1,122
Cng | 0,0587
Coeficientes de momento | Cn, | -0,0278
de guinagem (yaw) || Cn, | -0,0937
Cns, | -0,0216
Cns,. | -0,0645
Cls | -0,0923
Coeficientes de momento | Cl, -0,484
de rolagem Cl, 0,0798
Cls, 0,229
Cls, | 0,0147

As equagoes correspondentes ao calculo dos coeficientes derivativos encontram-se nas
EQs. 3.1 a 3.6 (ROSKAM, 2001).

Coeficiente derivativo de arrasto:

Cp =CDy+ CD,(); (3.1)

Coeficiente derivativo de sustentacao:
c

CL = OLO + CLQ(CX) + (OLQ(Q) + C’La(a))zv

+ OLs.(6.); (3.2)
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Coeficiente derivativo de forga lateral (derrapagem):

@:%w+@mwaw%%uh@x (3.3)

Coeficiente derivativo de momento de arfagem(pitch):

Cho = Coy + Con (@) + (Cn, (q) + Co, (d))ﬁ + Coy (00); (3.4)

Coeficiente derivativo de momento de guinagem(yaw):

%—%W+@MH%M%%HM@H%Mw (3.5)

Coeficiente derivativo de momento de rolagem (roll):

a:aﬂ»ﬂ%m+qv%%+mmm+mmm; (3.6)

3.2 MODELO AERODINAMICO NAO-LINEAR

As forcas e os momentos aerodinamicos de uma aeronave sao usados na segunda
Lei de Newton e sao validos no sistema de referéncia inercial de navegacao (eixo fixo na

Terra). As equagoes vetoriais sdo expressas de acordo com:

Y F= %(m‘?); (3.7)

ZM:%@) (3.8)

Nas EQs. 3.7 e 3.8, F representa a forca, Véa velocidade, M & o momento angular

e H é o momento de inércia. Para se realizar os calculos das EQ. 3.7 e 3.8 foram

consideradas as seguintes hipoteses (PEREIRA, 2001):

e A massa da aeronave permanece constante durante a analise dinamica.
e A aeronave se comporta como um corpo rigido.
e A Terra é um referencial inercial plano.

e As propriedades da atmosfera independem da altitude.
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Pela primeira hipotese, a EQ. 3.7 pode ser reescrita como:
. d -
F=m—V. 3.9
> F=my (3.9)

Desenvolvendo as EQ. 3.8 e 3.9 de maneira semelhante a BLAKELOCK (1991), sao

obtidas as equagoes para o movimento linear:

Z F, =m(u+ wq —vr); (3.10)
ZFy =m(0 + ur — wp); (3.11)
ZFZ = m(w + vp — uq); (3.12)

em que, u, v e w sao as componentes da velocidade e p, ¢ e r sao as velocidades angu-
lares de rolagem, arfagem e guinada, F}, I, e I, representam as componentes das forcas
projetadas, respectivamente, nos eixos do corpo z, y e z.

As equagoes de movimento angular sao exibidas abaixo.

> L=plL —ilvz+qr(l — I,) — pql,:; (3.13)
> M =gl +pr(l, — L)+ (p° = r*) Loz (3.14)
> N =¢L —plo. + pa(l, — L) — qri,.. (3.15)

em que L, M e N sao as componentes do momento angular; I, [, e I, sao os momentos
de inércia nos eixos X, y e z, respectivamente, e [, é o produto de inércia no plano xz e
p, q e r sao as velocidades angulares nos trés eixos, respectivamente.

Passando estas equagoes para o sistema aerodinamico, sao necessarias as equacoes
do angulo de ataque «a, o angulo de derrapagem [ e a velocidade total da aeronave Vi,

que se relacionam com as componentes da velocidade u, v e w da seguinte forma:

(3.16)
u = Vpcosacosf,

v = Vpsenf,
w = Vpsenacosf.
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De forma similar ao que consta em PEREIRA (2001) sao obtidas as equagoes abaixo:

Vi = [(£ + g,) cosa + g.sena — L2 cos B+ (3.17)
02+ 550] sen |
a = L_[—(L 4 g,)sena + g.cosa — 2L
VTcosB[ (m g ) Sen/gg m ] (318)
+q — (rsena + peosa) 225
- | T a5Cp
= 71—l = + ¢g.) cosa + g.sena — *——=| sen
B o= -5 + ) g m | senf (3.19)

+gy + %]0086} + psena — reosq;
em que T é o empuxo propulsivo e g, g, e g, sdo as componentes da for¢a da gravidade

nos eixos do corpo da aeronave.

9o = —gsend; (3.20)
gy = gcostseng; (3.21)
g. = gcosfcoso. (3.22)

Para descrever o movimento da aeronave em relagao ao referencial inercial (Terra),
torna-se necessario especificar a orientacao de um sistema de eixos em relacao ao outro.
Isto pode ser feito usando os denominados angulos de Euler (¢, 6, 1) - (angulos de rolagem,
arfagem e guinada da aeronave, respectivamente). Transformando as componentes das
velocidades angulares da aeronave do sistema de coordenadas de navegagao para o sistema

de coordenadas da aeronave, sao obtidas:

p = ¢ — send (3.23)
q = Ocosg — coshsend (3.24)
r = —fseng — pcoshcosed (3.25)

Por fim, o modelo aerodinamico ndo-linear da aeronave Cessna obtido (BLAKE-
LOCK, 1991):

Vi = senf <g cos fseng + Cr5Vip ) —

2m

(3.26)
cos f3 (cos a (gsen — 1) — g cos gsena cos ) + %ﬂ@)
) b CLSVipo 1
@ = (Seﬂa gsenf) — =1 ) 4 gcosacos g cost — =5 T ) 14
( ) ) Veosh (3.27)

P COS x—rsenc
q + senf3 <7COS/B )

37



B =

& = vsM(cos(B) cos(a) cos(p) cos()) + (sen(S)(cos(¢)sen(f)sen(p)—

sen(1)) cos(¢)) + (cos(f)sen(a)(sen(v))sen(¢) + cos(1))sen(6) cos(¢))

(senf + (cos a (gsen@ — %) — g cos ¢senarcos ) + —25

2
cos (g cos Oseng + M))i — 7 cos & + psena

2m Vr
Iy — 1 1
=" 2o+ — pV2SH(C;cos(a) — Cpsen(a))
]X 2IX
. Iz —Ix 1 2
4= Pt g pVrSeCn
. Ix— Iy 1 2
;- pq + 57— pViSb(Cisen(a) + C, cos(av))
[Z 2IZ

¢ = p + gseng tan 6 + r cos ¢ tan

0 = q Ccos ¢ — rseng

Y = (gseng + r cos ¢) sec O

CpSVZpo

+

Y = vy M (cos(3) cos(a)((sen()) cos(8)) + sen(S)(cos(v) cos(d)+

sen(v)sen(f)sen(¢)) + cos(f)sen(a)(sen(v)sen(d) cos(¢) — cos(1))sen(¢))

(3.28)

(3.29)

(3.30)

(3.31)

(3.32)

(3.33)

(3.34)

(3.35)

(3.36)

Z = vsM(cos(3) cos(a)sen(f) — sen(3) cos(f)sen(¢) — cos(f)sen(a) cos(6) cos(¢))

(3.37)

Como seré visto mais adiante no Cap 4 serao considerados atuadores para as entradas

de controle, do tipo:

1
H=——
0,1s+1’

(3.38)

com constante de tempo 0,1 s e erro de estado estacionario nulo para entradas do tipo

degrau (PEREIRA, 2001).

Além disso, as entradas foram limitadas nos valores especificados para a aeronave

Cessna no simulador Flight Gear (OLSON, 2010):
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0<n<l,

-28° < 6, < 23°,

-15° < 6, < 20°,

-16° < ¢, < 16°.

3.3 LINEARIZACAO

As equacoes dinamicas que descrevem a aeronave precisam ser linearizadas a fim de
permitir a aplicacao de determinadas técnicas de controle linear. A dinamica da aeronave

é descrita por equacoes em espago de estados na forma linear do tipo:

& = Ax + Bu,
(3.39)
y = Cz + Du.

De acordo com STEVENS (1992), equac6es nao-lineares implicitas podem ser escritas

Ccomao.

fi(X, X, U) =0,
f2<X’Xf v)=0, (3.40)
fo(X, X, U) =0.

que sdo obtidas, respectivamente das trés equagoes de forcas (EQ. 3.26 a 3.28), trés
equagoes de momento (EQ. 3.29 a 3.31) e duas equagoes cineméticas (EQ. 3.32 e 3.33).
As equagoes das coordenadas locais (x, y e z) (EQ. 3.35 a 3.37) e a equagao do angulo
de guinada (EQ. 3.34) foram inseridas no modelo posteriormente por intermédio de inte-
gragao, pelo fato de que elas nao entram na composicao das demais equacoes diferenciais
do modelo.

O vetor de estados reduzido é portanto:

XT:[VT a B paqgr ¢ 9} (3.41)

e o vetor de entradas:
vt =1y b b b (3.42)

A partir da hipotese de pequenas perturbacoes na condicao de estado estacionario
(equilibrio) (X.,U,), obtém-se um conjunto de equagoes de estado lineares com coefi-

cientes constantes. Expandem-se as equagoes de estado nao-lineares (EQ. 3.40) em séries
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de Taylor em torno do ponto de equilibrio (X.,U.) e mantém-se somente os termos de
primeira ordem. Assim, percebe-se que as perturbacoes no estado, as derivadas do estado

e os vetores de entrada devem satisfazer a:

Vi [10X + Vx 10X + Vi /10U = 0,
: (3.43)
V4 [s0X + Vx fs0X + Vi fs0U = 0.
Nas quais, V representa um vetor linha dos operadores das primeiras derivadas par-

ciais, por exemplo:

. [Ofi Ofi ofi
Vxfi= [z 5 - 5] (3.44)

Cada termo da EQ. 3.43 é um produto escalar, portanto Vx f10X é a diferencial total
de f; devida as perturbacoes simultaneas em todos os elementos do vetor de estados.
Estas equacgoes podem ser escritas na forma de equacoes de espago de estado lineares

implicitas da forma:

Ex = Ax + Bu, (3.45)

na qual, as letras mintsculas, x e u representam as perturbacoes nos valores de equilibrio

dos vetores de estado e de entrada. As matrizes dos coeficientes sio:

Vi hi Vx /i Vu i
fos X=X Vxfs X=X Vuls X=X
U=U, U=U, U=U,
(3.46)

estas matrizes sao chamadas de matrizes Jacobianas e devem ser calculadas no ponto de

E=-—

Y

equilibrio.

O procedimento da linearizagao evidencia o desacoplamento dos modos longitudinal
e latero-direcional. O modo latero-direcional possui como variaveis de estado (3, p,r e ¢),
que sao perturbacoes sobre o ponto de equilibrio das variaveis do modo latero-direcional,
tendo como variaveis de entrada d, e 9,. Observa-se que d, é responsavel pelo movimento
de rolagem e J, garante o alinhamento do aviao durante a realizacao de manobras.

Em VIDYASAGAR (1978) é abordado o conceito de ponto singular ou de equilibrio
de um sistema invariante no tempo e autonomo (nenhuma entrada de controle externa).

40



As coordenadas do ponto singular sao dadas pela solugao vetorial que satisfaz a EQ. 3.40,
em que X = X,.

O sistema esta em equilibrio quando todas as derivadas sao identicamente nulas, e
pode-se examinar o comportamento do sistema nas proximidades do ponto de equilibrio

por meio de pequena perturbacdo das variaveis (PEREIRA, 2001).

3.3.1 PONTO DE EQUILIBRIO

A linearizacao ¢ uma técnica de aproximacao do sistema em torno de um ponto
de operagao. Esta s6 pode levar a predicao do comportamento do sistema em uma
vizinhanca deste ponto. Nenhum outro comportamento nao-local, muito menos o com-
portamento global do sistema em todo o espaco de operacao, podem ser preditos pelo
modelo linearizado. Além disto, este ponto de operacao deve ser um ponto de equilibrio.

De acordo com STEVENS (1992) e NELSON (1989), as condigoes para o estado de

equilibrio (estado estacionario) para o caso especifico de voo reto e nivelado sdo:

VT7d767p7q.77:7<'b79 - Oa
B, ¢,p,q,m = 0;

Vr,a,0 e U constantes.

(3.47)

Sendo assim, foram usadas as EQ. 3.40 para linearizar em torno do ponto de operacao,
utilizando as condi¢oes da EQ. 3.47.

Primeiro foi suposto um ponto de equilibrio em Vr = 67,08 m/s e v, o angulo de
trajetoria inicial (7), foi considerado zero (voo plano e nivelado), sabendo-se que, de

acordo com STEVENS (1992):
v = arcsen (cos(a) cos(5)sen(f) — sen(S)sen(¢) cos(#) — sen(a) cos(5) cos(f))  (3.48)

No programa de calculo numérico utilizado neste trabalho, MATLAB Versao
7.4.0.287 (R2007a), os valores de Vi e 7, foram substituidos nas equacoes nao-lineares
3.26 a 3.33 e observou-se quais equagoes diferenciais eram nao-nulas, ou seja, apare-
ciam dependéncias em relacao as outras variaveis, e foram encontradas quatro equacoes
e quatro incognitas, v, Vi, ée ¢ em funcao de «a, 0,7 e o,

Resolvendo este sistema, utilizando um algoritmo de solugao simboélica para equagoes
algébricas, como exemplo, o comando solve do MATLAB, para V;y=67,08 m/s, vy=0 e
as condig¢oes da EQ. 3.47, visando obter uma tnica solucao para ag, 6y, 79, 0c0, 0a0 € Oro

. Estes valores foram encontrados e formam o ponto de equilibrio:
41



Vi, = 67,08 m/s,
$o =0°,

qo = 0°/s,

a0 = 09,

agy = -0,2083 °,
o — 0,2007,

Bo=0°,
po=0°/s,

ro = 0°/s,

00 = 0°,

0y = -0,2083 °,
Su0 — 21564 ©.

(3.49)

As matrizes de espaco de estados do modelo linearizado (EQ. 3.45), fazendo-se Ag =

—E' Ae By =—E"'.B, sdo entdo:
—0,0253  5,9452 0
—0,0043  —2,0933 0
0 0 —0, 1871
0 0 —30, 1800
A8 - 0,0110 —13,9373 0
0 0 9, 3248
0 0 0
0 0 0
[ 4,2264
0,0002
0
0
Bg =
—0, 0006
0
0
)

0
0
—0, 0066

—12,9751

0
—0, 3364
1, 0000

0

0
—0,2029
0
0
—34, 7354
0
0
0

0

0, 9706

0
0

—6,8043

0
0

1, 0000

0

0

0
75,0255

0
—3,5433

0

0

0, 0890
4,7408
0
—10,1964
0

0

o O O O O O

(3.51)

Conforme abordado anteriormente, o procedimento de linearizacao revela o de-

sacoplamento dos modos longitudinal e latero-direcional, ou seja, as variaveis relacionadas

ao modo longitudinal (Vr, «, q e ) que correspondem as 1%, 2%, 5* e 8* colunas, nao

fazem parte da composi¢ao das equacoes do modo latero-direcional ( 3, p, r e ¢), que

correspondem as 3%, 4%, 6* e 7* colunas da matriz Ag, e vice-versa. Sendo assim, pode-se

tratar o controle do sistema linearizado de forma desacoplada.

3.4 ANALISE DO MODO LATERO-DIRECIONAL

Do desacoplamento do modo linearizado, resultante das EQ 3.50 e 3.51, pode-se obter

as matrizes do modo latero-direcional, em que as variaveis de estado sao 3, p, r e ¢ :

[ 0,1871
30, 1800
9,3248
0

—0,0066 —0,9917 0,1462)

~12,9751  2,1297
—0,3364 —1,2141
1,0000 —0,0036
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0 0,0890 |
75,0255 47408

By = , (3.53)
—3.5433 —10,1964
0 0
(1000
0100
Clat: y (354)
0010
000 1
-
00
Dy = (3.55)
00
0 0

Sabe-se que (s é a representacao em espaco de estados do modo latero-direcional,
constituida de Ajus, Biat, Crat € Diat, com saidas 5 e ¢. As funcoes de transferéncia, em
relagao as duas entradas (0, e d,), considerando-se somente as duas saidas (5 e ¢), nas
EQs. 3.56 a 3.59 sao:

B(s) 3,0219(s 4 26, 67)(s 4 0, 152)
FT, = = : (3.56)
5.(s) (s + 13,02)(s 4 0,01843)(s2 + 1, 3365 + 10, 51)
75,0255(s% + 1, 3s + 8,041
Fr, = P8 ,0255(s + 1,35 + 8,041) : (3.57)
S.(s) (s +13,02)(s 4 0,01843)(s2 + 1, 3365 + 10, 51)
r(s) —3,5433(s + 19, 98) (s + 1,269)(s — 0, 9645)
FTy = = : (3.58)
S.(s) (s +13,02)(s 4 0,01843)(s2 + 1, 3365 + 10, 51)
75,0384 (s + 1,304s + 8,041
rr, = 20) _ , 0384(s” + 1, 3045 + 8, 041) . (3.59)
.(s) (s +13,02)(s 4 0,01843)(s2 + 1, 3365 + 10, 51)
2 114,1 13,31)(s — 0,01672
P, — B(s)  0,089025(s + 114, 1)(s + 13,31)(s — 0,01672) (3.60)

6.(s)  (s+13,02)(s+0,01843)(s2 + 1,336s + 10,51)’

by () 4, 7A08(s — 9,592)(s + 5, 845)(s -+ 0,0005269) (3.61)
7 6.(s)  (s+13,02)(s+0,01843)(s? + 1,336s + 10,51)’ '

r(s)  —10,1964(s + 13,17)(s? + 0, 064955 + 0, 2868)

FT; = =
"7 6,(s)  (s+13,02)(s +0,01843)(s2 + 1, 3365 + 10,51)’

(3.62)
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é(s) 4,7779(s — 9,481)(s + 5, 867)

FTy = = . 3.63
T 6.(s)  (s+13,02)(s+0,01843)(s? + 1,336s + 10,51) (3.63)
Desta forma, os autovalores de A;,; sao:
A = —13,0221;
Ao 3 = —0,6679 £ 3,1731¢; (3.64)
Ay = —0,0184.

Observa-se que os autovalores de A;,; sao os poélos das funcoes de transferéncia das
EQs. 3.56 a 3.63. Analisando-se estes autovalores e comparando-os com a analise rea-
lizada em NELSON (1989), observa-se que A; corresponde ao modo de rolamento, Ag 3
correspondem ao modo de rolamento holandés e A4 indica o modo espiral, que caracteri-
zam os movimentos da aeronave.

Pode-se analisar também a controlabilidade das matrizes do modo latero-direcional,
ou seja, na equacao X = A;uX + Bigu, quando a matriz A, tem posto n e o sistema,
possui p entradas (u é um vetor de dimensao p), o posto da matriz de controlabilidade
¢ completo (n) quando a mesma contém 7 vetores-coluna linearmente independentes,
onde as dimensoes da matriz controlabilidade sao n x np (OGATA, 2003). A matriz de

controlabilidade é calculada de acordo com a EQ. 3.65 :

Ct'f’b - [Blat AlatBlat Alzat'Blat (365)

No caso em questao, n=4, pois sao 4 estados, sendo assim, pode-se comprovar que o
posto de Ctrb é 4, ou seja, o sistema é completamente controlavel. Analisa-se também a
observabilidade do sistema. A matriz observabilidade é calculada de acordo com a EQ.
3.66. O posto da matriz observabilidade é igual a n ou seja, o sistema possui n vetores-
linha linearmente independentes, na qual as dimensoes da matriz observabilidade sao da
ordem ng x n. Neste caso, como n = 4 (4 estados) e ¢=2 (2 entradas), o posto da matriz

Obsv € 4, ou seja, o sistema é completamente observavel.

T
Obsv = [Clat Clat Alat Clat-Al%;t ] (366)

3.5 COMPARACAO DOS MODELOS NAO-LINEAR E LINEAR

Este ensaio foi realizado com os modelos nao-linear e linear em malha aberta. Foram
considerados os 8 (oito) estados do modelo nao-linear (Vr,a, 3, p, q, r, ¢ e #). Na

linearizacao foi desconsiderado o 1, como citado anteriormente na Secao 3.3. Desta
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forma, foram realizadas 4 (quatro) simulagoes com tempo de 10 s nas proximidades do
ponto de equilibrio, variando as entradas nos seus limites, os quais foram obtidos do
simulador Flight Gear (OLSON, 2010). Estes ensaios foram realizados, variando uma
a uma as entradas, ou seja, altera-se primeiro uma entrada, mantendo-se as outras no
ponto de equilibrio e assim por diante.

Lembrando que todas as simulagoes foram realizadas em malha aberta, com tempo
de simulacao de 10 s e passo AT = 0,001 s e foi utilizado um método de anélise
numérica da familia Runge-Kutta para solucao de equagoes diferenciais ordindrias, o
método Dormand-Prince. No Simulink do MATLAB (MATLAB, 2007) foi utilizado o

solucionador ODE45, que corresponde ao referido método.

3.5.1 ATUACAO NO EMPUXO

Aplicando-se um degrau na amplitude do empuxo normalizado n de 0,2 a 1 durante
10 s, conforme a FIG. 3.1. O valor 1 corresponde a 100%, que é o valor maximo positivo
que o empuxo pode assumir. Desta simulacao, obtém-se as FIG. 3.2, das variaveis do

modo longitudinal e FIG. 3.3, das variaveis do modo lateral.

a) Fragdo do empuxo maximo. b) Deflexao do profundor.

35
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c) Deflexao do aileron. d) Deflexdo do leme.
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FIG. 3.1: Sinais de entrada para o caso 1.
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FIG. 3.2: Variaveis do modo longitudinal (n = 1).

a) Angulo de derrapagem.
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)
1
€ 0
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=
a

4 10
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c) Velocidade angular de guinada.

0.5¢

r [graus/s]
o

Observa-se entao das FIGs. 3.1 a 3.3, as variaveis afetadas pelo degrau em 7 foram

tempo [s]
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FIG. 3.3: Variaveis do modo lateral (n = 1).

as do modo longitudinal, permanecendo as do modo lateral inalteradas.

Por analise do valor do degrau do empuxo aplicado observa-se ainda que as variaveis

do modo longitudinal estao variando de forma coerente.
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Pode-se mostrar que resultado semelhante é obtido com aplicacao de um degrau no

empuxo com seu valor minimo.

3.5.2 ATUACAO NO PROFUNDOR

Neste caso variou-se o angulo do profundor, é. na forma de um degrau de 2,16° para
23°, que é o valor maximo definido pelo simulador de voo, Flight Gear (OLSON, 2010),
de acordo com a FIG. 3.4. Desta forma, temos as figuras correspondente as variaveis do

modo longitudinal e latero-direcional , FIGs. 3.5 e 3.6, respectivamente.

a) Fragdo do empuxo méaximo. b) Deflex&o do profundor.
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FIG. 3.4: Sinais de entrada para o caso 2.
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a) Velocidade da aeronave. b) Angulo de ataque.
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FIG. 3.5: Variaveis do modo longitudinal (. = 23°).
a) Angulo de derrapagem. b) Velocidade angular de rolagem.
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FIG. 3.6: Variaveis do modo lateral (6, = 23°).

Novamente, observa-se que a aplicagao de um degrau numa variavel de entrada

relacionada ao modo longitudinal nao afetou as variaveis do modo lateral.

Observa-

se também que as variaveis do modo longitudinal comportam-se de forma coerente com

a convencao de sinais. O visivel afastamento dos comportamentos dos modelos linear e
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nao-linear, sao em virtude de se estar em malha aberta e também porque o modelo linear

estd calculado para as proximidades do ponto de operagao.

3.5.3 ATUACAO NO AILERON

Primeiramente, foi aplicado um degrau no angulo do aileron, d, de 0° para 20°,
que representa o limite superior definido no Flight Gear (OLSON, 2010) de acordo com a
FIG. 3.7 e mantendo-se as outras entradas no ponto de equilibrio. Desta forma, tem-se as

FIGs. 3.8 e 3.9, que correspondem as variaveis do modo latero-direcional e longitudinal,

respectivamente.
a) Fragdo do empuxo méaximo. b) Deflexao do profundor.
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FIG. 3.7: Sinais de entrada para o caso 3.
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a) Angulo de derrapagem.
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b) Velocidade angular de rolagem.
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FIG. 3.8: Variaveis modo latero-direcional (J, — 20°).
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FIG. 3.9: Variaveis modo longitudinal (9, — 20°).

Percebe-se que, diferentemente dos casos 1 e 2, neste caso, uma influéncia no aileron

(entrada do modo latero-direcional), influencia no modo longitudinal. Resultado seme-

lhante é encontrado se for aplicado um degrau no aileron no seu limite negativo.

= N&o-linear




3.5.4 ATUACAO NO LEME

Semelhante ao caso anterior, aplicando-se um degrau no angulo do leme, 9,, de 0°

para 16° e mantendo-se as outras entradas no ponto de equilibrio, de acordo com a FIG.

3.10. Da comparacao dos modelos nao-linear e linear para os modos latero-direcional e

longitudinal, surgem respectivamente as FIGs. 3.11 e 3.12.

a) Fragdo do empuxo méaximo.
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FIG. 3.10: Sinais de entrada para o caso 4.
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a) Angulo de derrapagem. b) Velocidade angular de rolagem.
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FIG. 3.11: Variaveis do modo latero-direcional (, — 16°).
a) Velocidade da aeronave. b) Angulo de ataque.
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FIG. 3.12: Variaveis do modo longitudinal (J, — 16°).

Semelhantemente ao caso 3, uma influéncia no leme, ocasionou mudancas nas va-
ridveis do modo longitudinal. Resultado semelhante foi obtido na simulacao no limite

negativo do leme.
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3.6 CONCLUSOES

De todas as simulagoes realizadas neste capitulo, pdde-se observar que alterando-se as
entradas do modo longitudinal nada interferem nas variaveis do modo latero-direcional, o
contrario ja nao acontece, visto que os ailerons sao responsaveis pela rolagem da aeronave
e o leme é o dispositivo que controla o angulo de guinada, e ambos interferem de alguma
forma nas variaveis do modo longitudinal.

Como o interesse deste trabalho é somente no modo latero-direcional, os ensaios com
o atleron e o leme podem ser considerados como comandos dados pelos controladores a
serem projetados. Porém agoes no profundor e no empuxo seriam interpretadas como
perturbagoes ao modelo. A opcao pelo tratamento do modo latero-direcional apenas
adota como hipdtese a existéncia de um outro controlador para o modo longitudinal,
desacoplado, que trata dos problemas e melhora o desempenho deste modo.

Mais do que uma anélise comparativa dos comportamentos dos modelos linear e nao-
linear, estas simulagoes serviram para dar um sentimento fisico da acao das entradas nas
variaveis.

A discrepancia dos comportamentos dos modelos linear e nao-linear observados se da
porque as entradas foram aplicadas nos seus limites fisicos e em malha aberta. Somado
a isso, o modelo linear ¢ valido para a vizinhanga do ponto de equilibrio.

O modelo linear serd entao usado nos proximos capitulos tao somente para a es-
pecificagao dos controladores. O modelo nao-linear serd empregado para a avaliagao do
desempenho dos controladores especificados.

No capitulo seguinte, serd feita uma abordagem sobre o controlador da malha de
estabilizacao, sua aplicacao nesta malha, bem como um estudo de caso com simulagoes

utilizando este controlador.
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4 PROJETO DA MALHA DE ESTABILIZACAO

Neste capitulo apresenta-se a especificacao da malha de estabilizacao do modo latero-
direcional da aeronave. Sao realizadas simulagoes comparativas das malhas fechadas de

estabilizacao para os modelos linear e nao-linear.

4.1 MALHA DE ESTABILIZACAO

Neste trabalho, por hipétese, o VANT ¢é inicialmente programado para realizar uma
trajetoria especifica ou realizar uma varredura numa area delimitada, baseado em coor-
denadas geograficas previamente implantadas em sua memoria interna. Supoe-se que as
etapas de pouso e decolagem sao tele-operadas por um piloto na estacao de Terra. Apos
a decolagem e antes do pouso, em regioes pré-determinadas no espaco de operagao, o
VANT executa a trajetoria programada de forma automaética, apenas comunicando-se
com a estacao de Terra para informar o progresso da missao ou receber informacgoes de
reprogramacao da etapa automatica.

Como visto na Secao 2.3, a FIG. 4.1 apresenta as malhas de controle do VANT:

malhas de estabilizagao, guiamento, geracao de trajetoria e controle da missao.

Controle da Geragao de

Misso Trajetéria —» Guiamento || Estabilizagao || Atuadores || Aeronave || Sensores

L 4

Y

Navegacao

FIG. 4.1: Malhas de controle.

Na malha de controle da FIG. 4.1, o bloco Estabilizacao, que corresponde a malha
de estabilizacao, é fundamental em todos os tipos de sistemas de controle automatico de
voo e é responsavel pela estabilizacao da aeronave. Pode-se entender por estabilidade a
tendéncia de um objeto retornar a sua posi¢ao de equilibrio ap6s qualquer perturbacao
sofrida. ~ Para o caso de uma aeronave, a garantia da estabilidade esta diretamente
relacionada ao conforto, controlabilidade e seguranca do voo (OGATA, 2003).

Neste trabalho, a malha de estabilizacao serd composta por:
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e Modelo do VANT no modo latero-direcional.
e Atuadores.

e Controlador.

A FIG. 4.2 apresenta a malha de estabilizagao.

Planta

Atuador

Modelo do VANT
(Modo
Latero-direcional)

¢r + C Controlador

FIG. 4.2: Malha de estabilizacao.

Esta malha visa realimentar os sinais de entrada 3, e ¢,.. O modelo do modo latero-
direcional é representado pelas matrizes Ajut, Biat, Crat € Digr (EQ. 3.52 a 3.55) apresen-
tadas na Secao 3.4. Por hipotese, a entrada de referéncia do angulo de deslize lateral é
nulo (5, = 0) e a entrada do angulo de rolagem (¢,) provém da malha de guiamento. O

modelo em espago de estados do bloco atuadores (PEREIRA, 2001) é:

—10 0 10 0 0 0
;Bat - ;C t — ;Dat — ; (41)
0 -—10 0 10

0 0
representando dois atuadores, cada um dos quais com funcao de transferéncia:

10
0

Aat -

10
s+ 10

Os atuadores sao representados por funcoes de transferéncia de 1* ordem com cons-

Hat(5> (42)

tante de tempo de 0,1 s e erro de estado estacionario nulo em regime permanente para
entrada em degrau. Os atuadores respondem as entradas J, e J, da planta do modo
latero-direcional.

Portanto, as matrizes em espago de estados resultantes da interligacao em série dos

atuadores e o modelo da planta do modo latero-direcional correspodem a:

Al Bla
A= |t Dlar

;B = [04952 Bat} ;O = [Clat 04952} D= [04952] : (4.3)

02:(:4 Aat

%)



as quais numericamente sao:

[ —0,1871 —0,0066 —0,9917 0,1462 0 0,0890 |
~30,1800 12,9751  2,1297 0 75,0255 4, 7408
9,3248 —0,3364 —1,2141 0 ~3.5433  —10, 1964
A= : (4.4)
0 1,0000 —0,0036 0O 0 0
0 0 0 0  —10,0000 0
0 0 0 0 0 —10, 0000 |
0 o]
0 0 100000 0 0
0 0 010000 0 0
0 0 001000 0 0
10 0 000100 0 0
0 10]

Na secao seguinte é abordada a especificagao do controlador utilizado para a malha
de estabilizagao, que no caso deste trabalho ¢ um controlador LQR com observador de
estados. Este tipo de controlador foi escolhido pela facilidade do seu desenvolvimento e
também por atender as especificagoes de maneira satisfatoria. Outros tipos de contro-
ladores foram testados, porém para nao tornar o trabalho muito extenso, concentrou-se

apenas naquele que apresentou melhor desempenho.

4.2 MODO DE ESTABILIZACAO

Para a malha de estabilizacao definida na Secao 4.1, utilizou-se o projeto do con-
trolador linear quadratico determinista LQR, considerando realimentacao completa de

estados e em seguida a especificacao do observador de estados.

4.2.1 CONTROLADOR LQR

Na teoria de controle moderno e, em particular, o método do Regulador Linear
Quadratico (LQR), existe a ado¢do de um indice de desempenho, que pode otimizar as
quantidades fisicas. O método LQR ¢é baseado na minimizagao de um critério quadratico
que esta associado com o poder das variaveis de estado e os sinais de controle.

Considerando o sistema a ser controlado definido por:
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x = Ax + Bu (4.6)

x € R™ é o vetor de estados;

u € R™ ¢ o sinal do sistema de controle;

A e B sao as matrizes da planta do modo latero-direcional unidas com as matrizes
dos atuadores (EQs. 4.4 e 4.5).

O problema do controle 6timo quadréatico é determinar a matriz de ganhos cons-

tante K. do vetor de controle u=—K_.x no sentido de minimizar o indice de desempenho
(OGATA, 2003).

+o0o
J = / x'Q.x +u’ R.udt (4.7)
0

em que (). &€ uma matriz real simétrica positiva definida ou positiva semi-definida e R.
uma matriz real simétrica definida positiva. As matrizes Q). e R. sao fungoes custo,
tipicamente elas sao escolhidas como diagonais.

Para determinar os elementos da matriz de ganhos K. que minimize o nivel de de-

sempenho, é necessario resolver a seguinte equacao matricial de Ricatti (OGATA, 2003).

ATP,+ PLA— P.BR7'BT +Q.=0 (4.8)
em que:

Kc = Rc_lBPc (49)

4.2.2 SISTEMA SERVO

Para a especificacao do controlador LQR, foi utilizado o projeto de um servosistema
do tipo I (OGATA, 2003), no qual, o principio basico é inserir um integrador no ramo

direto entre o comparador e a planta, conforme a FIG. 4.3.
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—( ) | F K, x=Ax+Bua  C

C'r

FIG. 4.3: Servosistema do tipo I.

Na FIG. 4.3:

vetor de estados da planta;
: sinal de controle;

: vetor de estados de saida;

saida do integrador e

s EEALE T -

sinal de entrada de referéncia.

A matriz C' (EQ. 4.10) é utilizada para separar as variaveis ( e ¢ para comparagao da

entrada de referéncia, uma vez que as saidas da planta sao as variaveis do modo lateral,
obtidas do bloco navegacao.

(4.10)

O,_1000]

0001

De acordo com a FIG. 4.3, pode-se escrever outras matrizes para a especificacao do

controlador LQR (OGATA, 2003):

B

~

(4.11)

02x2

A Ogxo B
—-Cﬂ(j 02x2

O estado aumentado e o vetor de entradas sao respectivamente:
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S e s 8 ™

u= [u“] (4.12)

Uy

=

€a
&r

As condigoes para a utilizacao destas matrizes é que elas sejam completamente con-
trolaveis e que Gp(s) = C'[C'(sI — A)~' — B] nao possua zeros em s=0.

Utilizando-se o método do controlador Hessenberg, através da funcao cntrlhs do
toolbor MATCONTROL (DATTA, 2004) verifica-se a controlabilidade destas matrizes.
Também pode-se verificar que as 4 fungoes de transferéncias de Gp(s) nao possuem zeros
em s=0.

Sendo assim, foram estabelecidas como entradas 5;—0° e ¢4—50°. O valor desejado
B4=0° indica referéncia nula para o angulo de derrapagem. O valor de ¢4 é o valor teérico
de ¢ necessario para a aeronave realizar uma curva com raio de curvatura (K,) de 500 m

a uma velocidade (V) de 67,0865 m/s, de acordo com a EQ. 4.13 (ROSKAM, 1979):

K
@mz—amn< f) (4.13)
VT

4.2.3 ESPECIFICACAO DO CONTROLADOR LQR

Os parametros dispostos abaixo foram escolhidos de modo a atender os requisitos de

desempenho:
a) Maxima sobre-elevacao para 3 :M, < 5°%
b) méaxima sobre-elevacdo para ¢: M, < 5°
¢) tempo de acomodagao para f3: ty < 10 s;
d) tempo de acomodagao para ¢: t; < 10s e
e) erro de estado estacionario nulo.

Estes requisitos foram arbitrados, tendo por base um comportamento genérico dos

VANT. Na pratica, devem ser oriundos do projeto do VANT, ou seja, do tipo de aplicagao
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a qual este se destina. As especificacoes de desempenho e robustez em estabilidade podem
depender, por exemplo, do tipo de carga que é utilizada, como estabilidade em apontar
uma camera para uma area, etc.

Primeiramente, para o ajuste das matrizes (). e R, foi utilizado a regra de Bryson,
porém nao foi obtido sucesso com os parametros de desempenho. Sendo assim, partindo
de Q). e R, como matrizes identidades, relacionou-se cada elemento da diagonal de Q.
e R. com a correspondente variavel da planta (EQ. 4.12). Observou-se o efeito do au-
mento (100) e diminui¢do (0,01) do elemento isolado nos seguintes fatores: tempos de
acomodacao de 3 e ¢, sobre-elevagao de ¢ e valores maximos de ¢, e d,. Observou-se

entao que:

e Aumentando-se Q¢, (elemento da diagonal de (). correspondente a variavel &,) =

diminui-se o tempo de acomodacao de [3;

e Aumentando-se Q¢, (elemento da diagonal de (). correspondente a variavel &, )=

diminui-se o tempo de acomodacao de ¢, mas aumenta-se a sobre-elevacao de ¢;

e Aumentando-se 4 (elemento da diagonal de (). correspondente a variavel ¢)=

diminui-se a sobre-elevacao de ¢ e diminui-se o tempo de acomodacao geral;

e Diminuindo-se R,, (elemento da diagonal de R, correspondente a variavel u,)=

diminui-se a sobre-elevacao e o tempo de acomodacao geral.
Portanto, por tentativa e erro foram escolhidos:

Qo = 100: Qeq = 1000; Q¢ = 1000; R,q = 0,01 (4.14)

Assim, o calculo do ganho do controlador K. foram utilizadas as matrizes de pon-

deracao Q). e R,.:

100 0 00 0 0|
010 0 00 0 0
001 0 00 0 0
%:0001m00 0 0 &_Pmol (415
000 0 10 0 0 0 1
000 0 01 0 0
000 0 00 1000 0
000 0 00 0 1000



A partir das matrizes Q). e R, resolveu-se a equacao algébrica de Ricatti (EQ. 4.8),
utilizando-se a funcao do MATLAB de solugao continua no tempo das equagoes algébricas
de Ricatti, como por exemplo, a funcao care, utilizando-se Ae Bno lugar das matrizes
Ae B.

O mesmo ocorre para a EQ. 4.9, onde foi utilizado B no lugar da matriz B. Sendo

que:

K, = [Kc —KI] (4.16)

numericamente, tem-se:

o — 4,0043 10,0078 —0,8915 133,8676 14,8678 1,1880 (4.17)
‘ 10,4185 —0,0800 —2,1509 —1,5863 0,0119 1,5459 ‘
36,2493 314,1433

= (4.18)
31,4143 —3,6249
Os autovalores de A — ACB Sa0:
A2 = —79,4877 + 35, 15403;
Aga = —3,3657 £ 4, 5156¢;
A5 = —10, 9383;
° (4.19)
A¢ = —10,0797;
A = —8, 4187,
Ag = —3,3697.

Para uma confirmacao inicial do desempenho do controlador LQR especificado, foi
realizada uma simulagao do sistema em malha fechada linear. A FIG. 4.4 representa o

modelo a ser simulado feito no ambiente MATLAB/ Simulink:
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FIG. 4.4: Diagrama no Simulink da malha de estabilizacao linear com controlador LQR
com realimentacgao de estados completa.

Considera-se que 4 representa o [ de referéncia e é igual a 0 e ¢4 representa o ¢
desejado, que para as simulagoes foi utilizado o ¢,,4,—50°. Utilizou-se também um tempo
de simulacao de 5 s.

Desta forma, o resultado desta simulacao para as variaveis do modo latero-direcional
e para as deflexdes no aileron e no leme, para um degrau ¢4 = 50°, iniciando em 1 s,

estao representados nas FIG. 4.5 e 4.6.
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b) Velocidade angular de rolagem.

a) Angulo de derrapagem.
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FIG. 4.5: Variaveis do modo latero-direcional do modelo linear com o controlador LQR
com realimentacgao de estados completa (¢q—50°).

a) Deflexao do aileron. b) Deflexao do leme.
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FIG. 4.6: Deflexdes no aileron e no leme com o controlador LQR (¢4=50°).

4.2.4 ESPECIFICACAO DO OBSERVADOR DE ESTADOS

Antes de partir para esta vertente, foi realizada uma tentativa usando o filtro de
Kalman com o controlador LQR, sendo portanto, um controlador LQG. Foi verificado,
porém, que mesmo fazendo (). » R,, ou seja, fazendo o ruido de medidas ser muito menor
que o ruido de perturbacao, ainda assim, dentro de muitas tentativas, um dos poélos do
observador era bem mais lento que os polos do controlador LQR, pois nao existia uma
definicao de ruido ou medida neste sistema.

Sendo assim, concluiu-se que o controlador LQG nao fazia sentido neste sistema
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dentro dos condicionantes estabelecidos.

Foi adotada entao, a solucao do observador classico de ordem completa. O critério
utilizado para o projeto foi entao a alocacao de polos.

De acordo com OGATA (2003), os polos do observador sao usualmente escolhidos
de tal forma que a resposta do observador seja bem mais rapida que a do sistema. Uma
regra pratica é escolher a resposta do observador pelo menos duas ou cinco vezes mais

rapida que a resposta do sistema. O esquema do observador esta ilustrado na FIG. 4.7.
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C'. : da malha de
_ estabilizagdo

FIG. 4.7: Controlador da malha de estabilizacao (LQR-+observador de estados).

Observando que o maior p6lo do controlador LQR é -79,0803-+34,8306i e que possui
valor absoluto 86,4110. Escolheram-se entao os polos do observador em aproximadamente
trés vezes este polo, isto é, em -260.

Utilizou-se do problema dual de locagao de polos e de fungoes eficientes do toolbox
MATCONTROL (DATTA, 2004), pelo fato das fung¢oes acker e place do MATLAB, nao
serem eficientes. A funcao acker faz a alocacao de polos usando a formula de Ackermann,
enquanto que a funcao place utiliza um algoritmo que para sistemas de miltiplas entradas,
otimiza a escolha dos autovetores para uma solucao robusta. A funcao utilizada do
MATCONTROL foi a polegrm que é uma rotina que implementa o algoritmo existente

na subsecao 11.3.2 de DATTA (2004), que é um algoritmo para o problema de atribui¢ao
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de autovalores em miltiplas entradas e que realiza a mesma finalidade das funcoes acker
e place, porém utilizando-se de um algoritmo diferente.

Desta forma, os polos desejados do observador foram:

Pe = | =260 —260 —260 —260 —260 —260 (4.20)

Sendo assim, a partir da funcao poleqgrm do toolboxr MATCONTROL, obteve-se a

matriz de ganhos do observador:

259,9 —0,1 -3,2 0,1

—0,1 497,0 2,4 0
~2.2 0 508,7 0
K, = (4.21)
0 1 0 260, 0

-3,9 829,7 396,0 0
| 55,9 52,4 —6266,8 0

+ (4.22)
5 Iryo -’ Yy

Pode-se provar a partir da FIG. 4.7, que:

E

A—-BK.— K.C BK;

O2><6 02><2
~ - —
Ac Bc
T r
u= [—Kc K,} + [om] [ ] (4.23)
—_—— T Yy

Sendo assim, as matrizes do controlador LQR juntamente com o observador de es-
tados apresenta como matrizes em espaco de estados, A., B., C. e D,., respectivamente

representadas nas EQs. 4.24 a 4.27.

[—260,1 0,1 2,2 0 0 0,1 0 0
—30,1 =510 —-0,3 0 75,0 4,7 0 0
11,5 —0,3  —509,9 0 -3,5 —10,2 0 0
A= 0 0 0 —260, 0 0 0 0 0 (4.24)
—36,2 —929,8 —387,1 —1338,7 —158,7 —11,9 362,5 3141,4
—160,1 —51,6  6288,3 15,9 —0,1 —25,5 314,1 —36,2
0 0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0
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[0 0 259,9 —0,1 —-3,2 0,1
0 0 —0,1 497,0 2,4 0
0 0 -22 0 508, 7 0
B — 0 0 0 1,0 0 260 (4.25)
0 0 —3,9 8297 396,0
0 0 559 524 —62066,8
1,0 0 —1,0 0 0
L0 1,0 o0 0 0 —1,0]
o —4,0043 —10,0078 0,8915 —133,8676 —14,8678 —1,1880 36,2493 314,1433 (4.26)
—10,4185  0,0800  2,1509  1,5863 —0,0119 —1,5459 31,4143 —3,6249
Dy 00 0 0 0 0 (4.27)

"o oo 0 0 0

Para uma nova avaliacao preliminar do controlador LQR com observador de estados
foi realizada uma simulacao do sistema em malha fechada com o modelo linear. O

diagrama de simulacao implementado no Simulink estd representado na FIG. 4.8.

o/
D I
10 Entradas
keta_d s+10
] ¥ = Ax+Bu Atuador o] ¥ = Ax+BU o]
- y = Cx+Du deta_a v y = Co+Du v
phi_d Cortrolador de Modo Latera -Direcional Saidas
Estabilizacao 10 Lineariz ado
Latero -Dirgcional 410
Atuador
defta _r

FIG. 4.8: Diagrama de simulacao no Simulink com o controlador LQR associado ao
observador de estados.

As simulagoes correspondentes a um degrau de 50° aplicado no ¢, a partir de 1 s,

durante um tempo de simulacao de 5 s, estao representadas nas FIGs. 4.9 e 4.10, as quais

ilustram as variaveis do modo latero-direcional e as deflexoes no aileron e no leme.
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FIG.

FIG. 4.10: Deflexoes do aileron e do leme com o controlador LQR associado
observador de estados.

Pode-se concluir destas simulagoes em comparacao com as do Caso 1, que nestas, o
tempo de acomodacao do e ¢ manteve-se em 3 s, que ainda é satisfatorio, uma vez que

para os requisitos de desempenho, foram arbitrados um tempo de acomodacao de 10 s.

4.3 COMPARACAO DOS MODELOS NAO-LINEAR E LINEAR COM O CONTRO-
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4.9: Variaveis do modo latero-direcional com o controlador LQR associado ao

observador de estados.

a) Deflexdo do aileron.
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LADOR DA MALHA DE ESTABILIZACAO

Nesta secao, foi utilizado o modelo nao-linear completo da aeronave Cessna, porém

com as derivadas das variaveis do modo longitudinal (Vr, &, ¢, 0 e 2) iguais a zero, torando,
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desta forma, o voo somente no modo latero-direcional. Trabalha-se nesta hipotese com
o desacoplamento dos modos latero-direcional e longitudinal, juntamente com a hipotese
da existéncia de um controlador para estabilizacao do modo longitudinal.

Para os saturadores, foram incluidos os valores encontrados no Flight Gear (OLSON,
2010) para o aileron e para o leme, que correspondem aos valores —15° < §, < 20° e
—16° < 6, < 16°.

O modelo nao-linear foi entao comparado com o modelo linear do modo latero-
direcional. O diagrama implementado no ambiente Simulink/MATLAB esta ilustrado
na FIG. 4.11.

Ertradas

-

| cessna_ 182 _lateral
10
beta_d M — P Cessna 182 lateral
o R I B s+10
I po| ¢ TAITEU | Atuador detta _a_nl  sat_da
L > " v =cx+Du i -
phi_d Cortrolador de > a0 P
Estahilizacan ) s+10
Latera -Direcional il Atuador detta _r_nl sat_dr

Extrai beta & phi

”

K*u

-4 X = Ax+Bu Atuador delta _a_| p| ¥ = Ax+Bu
y = Ce+Du T y = Cx+Du
Controlador de —_— Modo Latero -Direcional
Estabilizacao _ 510 Lineanizado
Latera Direcional _| Atuador delta _r_|

FIG. 4.11: Diagrama no Simulink da malha de estabilizagao nos modelos nao-linear e
linear.

Esta simulacao foi realizada durante 10 s, aplicando-se uma entrada degrau de 50°
no ¢4 a partir de 1 s. As entradas do modo longitudinal do modelo nao-linear foram
mantidas constantes e iguais as do ponto de equilibrio.

Sendo assim, os resultados desta simulagao estao ilustrado nas FIGs. 4.12,4.13 e 4.14
e representam, respectivamente, as variaveis do modo latero-direcional, as deflexdes no
aileron e no leme dos modelos nao-linear e linear, bem como as coordenadas da aeronave

do modelo nao-linear.
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FIG. 4.12: Variaveis do modo latero-direcional oriundas da malha de estabilizagao nos
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modelos nao-linear e linear.
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FIG. 4.13: Deflexoes no aileron e no leme oriundas da malha de estabilizacao nos

modelos nao-linear e linear.
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a) Posicao X b) Posicédo Yy
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FIG. 4.14: Coordenadas da aeronave oriundas da malha de estabilizacao no modelo
nao-linear.

Conclui-se portanto, que chegou-se um controlador com o seguinte desempenho, para
Pa—9:

- Tempos de acomodacao: 3 s para [ e ¢;

- ¢ sem sobre-elevacao;

- [ com maxima sobre-elevacao de 2°;

- Erro de estado estacionario nulo para (3 e ¢;

- |0almaz = 20° € [0y|;mae = 11° para ¢g = 50°;

Pode-se comprovar que as especificacoes foram atendidas, as quais dependem do em-
prego de cada aeronave. Como o objetivo deste trabalho é utilizar o modelo da aeronave
somente para simulacoes e a malha s6 se destina a cumprir a estabilizacao, os requisitos
de estabilidade propostos (méaxima ultrapassagem, tempo de acomodagao e erro de es-
tado estacionario nulo) foram atendidos. Com isso, constata-se que o controlador LQR
associado ao observador de estados projetado se comportou de maneira satisfatoria (erro
entre os modelos linear e nao-linear < 10%) nas variaveis do modo latero-direcional.

Por fim, foi realizada uma série de simulacoes com o modelo nao-linear submetido
a malha de estabilizacao para confirmacao do raio de curvatura méaximo, parametro
fundamental para as estratégias de geracao de trajetoria, como é visto no capitulo 6.

Foram realizados ensaios com o modelo nao-linear submetido a malha de estabilizacao
para ¢;=>50°, com tempos de simulacao de 100, 200, 400, 600, 800 e 1000 s.

Em todos estes ensaios observou-se que o veiculo realizou uma trajetoria circular
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no eixo ry X Yy, como indicado nas FIGs. 4.15, 4.16 e 4.17 para ¢4 = 50° e tempo de

simulacao de 200 s.

a) Angulo de derrapagem. b) Velocidade angular de rolagem.
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FIG. 4.15: Variaveis do modo latero-direcional da aeronave Cessna oriundas da malha
de estabilizacao para ¢4 = 50° e tempo de simulacao de 200 s.
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a) Deflex&@o do aileron.
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FIG. 4.16: Deflexoes do aileron e do leme da aeronave Cessna oriundas da malha de
estabilizacao para ¢4 = 50° e tempo de simulacao de 200 s.
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FIG. 4.17: Trajetoria e angulo de guinada da aeronave Cessna oriundas da malha de
estabilizacao para ¢4 = 50° e tempo de simulacao de 200 s.
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Observa-se que |¢4|=50° é o maximo ¢4 para a nao saturacao das deflexoes do aileron
e do leme. Com base nas analises determinou-se que o raio maximo de curvatura (R,) é
933,56 m para |¢q|=50°.

Este resultado contraria a expressao:

V2
K, = 7T,
g ta’n(d)mdr)
em que se encontra um valor de 500 m para K, para ¢,,;,=—50°, pois esta expressao nao

(4.28)

leva em conta a cinematica do movimento, nao tendo em conta as relacoes dinamicas
sobre o mesmo.
No proximo capitulo é abordada a malha de guiamento, com o seu respectivo projeto

do controlador, fazendo uso da malha de estabilizacao projetada neste capitulo.
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5 PROJETO DO GUIAMENTO

Neste capitulo é realizado o projeto do controlador da malha de guiamento, a qual
é uma importante etapa no plano de voo da aeronave, em que é dado o rumo no qual a
aeronave deve seguir. Ao final do capitulo sao realizadas simulagoes do modelo nao-linear

juntamente com o controlador do guiamento projetado.

5.1 SISTEMAS DE GUIAMENTO

De acordo com HARRIS (1992), o processo de apontar um veiculo para seguir de-
terminado caminho é chamado de guiamento. Este se preocupa em manter o centro
de gravidade da aeronave sobre determinada trajetoria (PEREIRA, 2001). Tradicional-
mente, os sistemas de guiamento sao projetados usando métodos de projeto para controle
e estratégias simples como linha de visada (LOS ') para guiagem. Basicamente, sao dois

os tipos de guiamento (HARRIS, 1992):

e Tipo trajetoria continua (TC).

e Método ponto a ponto (PP).

O tipo trajetoria continua controla o veiculo para seguir uma trajetoria continua, e no
método ponto a ponto, o veiculo é controlado para seguir um ponto objetivo intermediério.

A principal vantagem do tipo T'C sobre o método PP é a maneira pela qual a aeronave
estabelece um ponto corrente na trajetoria através de transicoes suaves, isto é, evitam-
se grandes transigoes e grandes aceleracoes oriundas de comutacao de um segmento de
trajetoria para outro. Porém, neste trabalho, considera-se necessario cumprir uma de-
terminada missao utilizando uma aeronave nao-tripulada, havendo assim a necessidade
de se pré-definir uma trajetoria a ser seguida pelo veiculo. Desta forma, seré utilizado
o método ponto a ponto, que controla o veiculo para seguir um ponto objetivo inter-
mediario. Apesar de ser um dos métodos mais simples de guiamento, enquadra-se nos

propositos desta dissertacao.

ine of sight
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5.2 MALHA DE GUIAMENTO UTILIZADA

A malha de guiamento é responsavel por fazer com que a aeronave siga determinados
comandos em altitudes e rumos, que por sua vez sao fornecidos pelo modulo de geragao
de trajetoria autonoma, de acordo com a FIG. 2.5.

A malha de controle externa processa os sinais do guiamento, oriundos dos sensores
de navegacao. Neste trabalho, em que o controle é baseado na malha externa, o modo
de operacao é o modo latero-direcional. Desta forma, a coordenada z é desprezada
neste trabalho, pois considera-se que a aeronave voa a uma altitude constante. O modo
longitudinal também é tratado na literatura, mas nao é abordado neste trabalho.

O esquema de controle da malha de guiamento esta representado na FIG. 5.1:

Malha de Guiamento

Geragdo | 'y, fd Planta =—
De 3 PID parao X,
Trajetoria - Guiamento > ¥,

FIG. 5.1: Esquema de controle da malha de guiamento.

Observa-se que o controlador utilizado para a malha de guiamento é um controlador
do tipo proporcional-integral-derivativo (PID). Este controlador foi escolhido por ser o
mais encontrado na maioria dos artigos e livros consultados e por ser, de certa forma,
simples de ser projetado. Ele transforma o erro do angulo de guinada desejado em relagao
ao angulo de guinada atual da aeronave no angulo de rolagem a ser seguido pela aeronave.

O bloco Geracao de Trajetoria da FIG. 5.1 tem a funcao de guiar a aeronave na
dire¢cao do rumo desejado, obtido a partir da malha de guiamento, até as coordenadas

dos pontos alvos. Este bloco serda abordado com mais detalhes no capitulo seguinte.

5.3 PLANTA PARA A MALHA DE GUIAMENTO

A planta para o guiamento esta ilustrada na FIG. 5.2.
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FIG. 5.2: Planta para a malha de guiamento.

Na FIG. 5.2, tem-se:

T

X— [ﬁ pr ¢ o, 57«] ¢ o vetor de estados,
. _ . T

x [6 p TG 5,} ¢ o vetor de estados estimados,

T
€= [f errog [ 67’7”04 ¢ a integral dos erros em f3 e ¢,respectivamente,

T
u= [ua u,} é o vetor de entradas para os atuadores e

y— [ﬁ DT ¢] ¢ o vetor de saidas da planta.

e também:

100 0]
é uma matriz para se extrair os elementos [ e ¢ para compara¢ao

0001
com a referéncia,

C’”:[O 010

saida 1, e
H = [0 1] ¢ um vetor para se gerar a entrada [@1 gbd] com [3=0°.

=

¢ uma matriz para se extrair a saida r e gerar, ap0s integracao, a

Pode-se observar que substituindo os valores de ¢, r, ¢ e # do ponto de equilibrio na

EQ. 3.34, referente a @b, conclui-se que w = r. Sendo assim, as matrizes em espaco de

estado da planta do guiamento correspondente a FIG. 5.2 esta ilustrada nas EQ. 5.1 e

5.2.
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Desta forma, a funcao de transferéncia correspondente é:

Gy(s) =

Y(s)
O(s)

= [Cy(sT — Ay) ' By

15x1

bd

(5.1)

(5.2)

(5.3)

A partir da funcao de transferéncia Gy (s), tem-se os polos e zeros desta funcao nas

TAB. 5.1 e 5.2.

TAB. 5.1: Posigoes dos polos de Gy (s).

Polos

Observagao ‘

0

-3,3697

-3,3657 £4, 51561

wo = 5,6319 rad/s £ = 0,5976

-8,4187

-10,0797

-10,9383

-79,4877 £35, 15401

wo = 86,9143 rad/s £ = 0,9146

-260

Multiplicidade 6

TAB. 5.2: Posi¢oes dos zeros de Gy(s).

Zeros Observacao ‘
2,9847
-2,8170 +1,8404% | wo = 3,3649 rad/s £ = 0,8372
-10,8615
-27,6879
-260 Multiplicidade 6
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Nas tabelas 5.1 e 5.2 sao indicados a frequéncia natural wg e a razao de amortecimento
& para os polos e zeros complexos escritos na forma —wy & jwy \/1—752

Tem-se ainda que G, (0) = 0, 1459, isto quer dizer que para uma entrada degrau de
¢q = 1 rad, 0 ¢ é uma rampa com inclinagao 0,1459 rad/s. Isto é confirmado, utilizando-

se a resposta ao degrau unitario de Gy(s), na qual a inclinagdo é aproximadamente
(1,4-0,8)/4=0,15, vide FIG. 5.3.

Step Response

0,6 rad

Amplitude {rad)

03 i i i i \ i i i i
0

Tempo (s)

FIG. 5.3: Resposta de G ao degrau unitario.

Por outro lado, para uma entrada de ¢4 de 50° ou 0,8727 rad, o 1) é uma rampa de
inclinagao 0, 1459 - 50 = 7,2969 °/s, isto é, 0,1274 rad/s. O pequeno desvio inicial para
baixo, em aproximadamente 0,3 s, na FIG. 5.3 se deve ao efeito do zero no semi-plano
da direita, ou seja, o sistema é de fase ndo-minima (OGATA, 2003), porém este efeito
nao possui nenhuma implicacao negativa agravante. Esta simulacao foi realizada para
obter-se um entendimento sobre a taxa de variacao do ¥ e também da velocidade de

resposta de rotacao do angulo de guinada.

5.4 ESPECIFICACAO DO CONTROLADOR DO GUIAMENTO

Nesta secao faz-se uma introducao a especificacao do controlador utilizado na malha

de guiamento e ao final da secao é realizado um estudo de caso, em que é mostrada a
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simulacao da malha de guiamento com o controlador PID. Este foi projetado por anélise
do lugar das raizes da fungao de transferéncia com entrada ¢4 e saida ¢ (EQ. 5.3).

As especificagoes de desempenho do controlador da malha de guiamento sao:

a) Nao haver sobre-elevagao em ;
b) Tempo de acomodacgao de ) em torno de 10 s;

c¢) Nao saturar o, ou 0,.

Analisando o lugar das raizes da funcao de transferéncia G, temos a seguinte FIG.

5.4. Aproximando a FIG. 5.4 nas proximidades do eixo imaginario, tem-se a FIG. 5.5.

Root Locus

U upE USO |

50

40

,\IJ ,L Imaginary Axjs,
o o o o
T T T

|
w
o
T

40+

50+

| | 08 | | 0.64 | | 0.35 | i
-100 -90 -80 =70 -60 —5®eal Axis-40 -30 -20 -10 0

FIG. 5.4: Lugar das raizes da funcao de transferéncia com entrada ¢, e saida .
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Root Locus
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«
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0.46 0.32 0.16
1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1
-4 -3 -2 -1 0 1 2 3 4 5 6

Real Axis

FIG. 5.5: Aproximagao do lugar das raizes da funcao de transferéncia com entrada ¢, e
saida 1) proximo ao eixo imaginario com pontos de desempenho.

Como visto no capitulo 4, no controlador da malha de estabilizacao, o ¢4 de 50°
(0,8727 rad) é o limite aproximado para comecar a saturagao em J, e J,.

Como pode ser observado, a funcdo Gy(s) possui um poédlo na origem, sendo
desnecessario um controlador integral e derivativo. Isso é comprovado na secao ante-
rior, a qual ¢ é uma rampa para uma entrada degrau em ¢,;. Desta forma, como o
controlador proporcional (K,) esta no canal apos a saida do erro do angulo de guinada
ey =Yg — 1Y, tem-se que o valor maximo para Kpe, é ¢4 . —0,8727 ou 50°.

Primeiro observa-se o seguinte: fazendo K, — 1, tem-se que e, — 50° e o polo
dominante é s = -0,163, de acordo com a FIG. 5.5. Isso corresponde a uma constante
de tempo dominante 74, = % = 6,135 s e a um tempo de acomodacao aproximado de
5Tiom Ou 30 s.

Por tentativa e erro, chega-se entao ao seguinte: fazendo K,—4, tem-se que o polo
dominante passa a ser s = -0,986, por inspecao da FIG. 5.5, este polo corresponde a
uma constante de tempo dominante 74, = 1,014 s e a um tempo de acomodacao para a

resposta ao degrau de aproximadamente 5 s. Por outro lado, o erro maximo em v deve
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ser aproximadamente 12,5° para este K.

Esta escolha de K, nao poe em risco a estabilizacao do sistema pois o polo mais
proximo do eixo imaginério é s = -0,986, e o ganho K, necessario para a estabilidade
seria 14, como indicado na FIG. 5.5.

Para comprovacao deste comportamento, foi realizado uma resposta ao degrau de

12,5° para Gy (s) em malha fechada com K, = 4, chegando ao grafico da FIG. 5.6.

Step Response

14 \

Amplitude

— 2 1 1 1 1 1 1 1
0 1 2 3 4 5 6 7 8

Time (sec)

FIG. 5.6: Resposta ao degrau de 12,5° para G,(s) com K, = 4.

Observa-se o comportamento de fase nao-minima de Gy (s) em malha fechada, con-

siderado nao problemaético, pois ¢ em torno de 10% do valor maximo do degrau.

5.5 SIMULACAO COM O CONTROLADOR PID NO MODELO NAO-LINEAR

A malha utilizada para estas simulacoes esta representada na FIG. 5.7, com o sa-
turador para o sinal de erro em 1 em 4+ 12,5°, a fim de nao violar a restricao em ¢g4 e,
consequentemente em J, e d,. Foram realizadas duas simulagoes: a) degrau em 1, =
12,5° com um tempo de simulagdo de 10 s e b) degrau em ¢y = 270° para um tempo de
simulacao de 100 s.

Foram verificados o comportamento das varidveis do modo latero-direcional, as de-

flexdes no aileron e no leme, bem como o angulo de guinada e a posicao 2D da aeronave
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em ambas as simulagoes.

MATLAB/Simulink. As FIGs. 5.8 a 5.10 mostram os resultados da simulagao para iy
— 12,59

A FIG. 5.7 ilustra o diagrama implementado no ambiente

YYY

* = Ax+Bu
y = Cx+Du
Controlador de
Estabilizacao
Latero -Direcional _nl

Atuader detta _a_nl

Atuador delta _r_nl sat_dr

Extrai (beta p.rphi}

Entradas

cessna_ 182 _lateral

Cessna 182 lateral

ey
-\J

Extrai psi

@4

FIG. 5.7: Diagrama no Simulink da malha de guiamento do modelo nao-linear.

a) Angulo de derrapagem.

b) Velocidade angular de rolagem.

100 ‘
— v 501
:
g g
— =)
= a 0

1 _50 1
0 5 10 0 5 10
tempo [s] tempo [s]
c¢) Velocidade angular de guinada. d) Angulo de rolagem.
10 w 60 w P
== N&o-linear

= = = Referéncia

r [graus/s]
¢ [graus]

0 5 10 0 5
tempo [s] tempo [s]

FIG. 5.8: Variaveis do modo latero-direcional da malha de guiamento para vy = 12,5°.
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a) Deflexd@o do aileron.
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FIG. 5.9: Deflexoes do aileron e leme da malha de guiamento para 1;=12,5°.
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FIG. 5.10: Variaveis de orientacao e angulo de guinada para 1y = 12,5°.
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Percebe-se das simulagoes nas FIGs. 5.8, 5.9 e 5.10 que o modelo nao-linear atendeu
aos requisitos de desempenho conforme especificado. O comportamento de fase nao-
minima também foi observado na FIG. 5.10(c¢) Foi realizada uma simulagao com g =
-270° e analisadas as mesmas variaveis que no caso anterior, como mostrado nas FIGs.

5.11 a 5.13.

a) Angulo de derrapagem. b) Velocidade angular de rolagem.
1 20 ‘ ’\
0
N 1.
— 0
2 B 20
s 3
()] —
2 2 -40
a1 a
-60
-2 - -80 ;
0 50 100 0 50 100
tempo [s] tempo [s]
¢) Velocidade angular de guinada. d) Angulo de rolagem.
10 ‘ 20 ‘
5 0
3 0 g
8 / g -20
2 -5 1 =
~10 -40 {
-15 : -60 ;
50 100 0 50 100
tempo [s] tempo [s]

FIG. 5.11: Variaveis do modo latero-direcional da malha de guiamento para 1, = -270°.

84



a) Deflexd@o do aileron.
20 T T T

Ba [graus]
o

_20 Il Il Il Il Il Il Il Il Il
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100
tempo [s]
b) Deflexéo do leme.
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FIG. 5.12: Deflexoes do aileron e leme da malha de guiamento para vy = -270°.
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FIG. 5.13: Variaveis de orientacao e angulo de guinada para vy = -270°.



Confirma-se, portanto, pelas simulagoes com o modelo nao-linear, que o controlador
PID especificado atendeu aos requisitos da malha de guiamento, nao houve maximo-
sobresinal em 1, nao houve satura¢do no J, e no J, e para um by de 12,5°(ideal) o
tempo de acomodagao nao ultrapassou 10 s. Observa-se que o comportamento de fase
nao-minima se tornou infimo para grandes desvios de ).

E notoério verificar que para um valor maior de vy, o tempo de acomodacdo deve ser
maior, mesmo porque a curva que a aeronave deve realizar para alcancar o rumo desejado
¢ maior também.

No capitulo seguinte é abordado o projeto da malha de Geracao de Trajetoria, com a
apresentacao das trajetorias retilinea e circular e a correspondente simulagao no modelo

nao-linear.
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6 GERACAO DE TRAJETORIA

Este capitulo visa abordar os métodos utilizados na malha de geragao de trajetoria
e apresentar as simulagoes de cada método para o modelos nao-linear.

O bloco de Geracao de Trajetoria, presente nas FIGs. 2.5 e 5.1, tem a funcao de
processar dados de trajetoria produzidos pelo sistema de navegacao e compara-los com
os dados da aeronave, gerando os sinais de erros correspondentes e transformando-os em
comandos de direcao desejados.

Adota-se, o movimento 2D, ou seja, no plano XY no sistema de coordenadas de
navegacao e supoe-se, por hipotese, que haja um efetivo controle longitudinal.

Em PAPPAS ET AL. (2004) sao definidos dois tipos de trajetorias bésicas: trajetoria

retilinea e circular. Serao abordados estes dois tipos de trajetorias a seguir.

6.1 TRAJETORIA RETILINEA

A lei de controle do modo latero-direcional do VANT ¢é feita de modo que o angulo
entre o rumo (¢) da aeronave e o rumo desejado (¢4) seja zero. O rumo desejado é
calculado conforme indicado na FIG. 6.1.

Na FIG. 6.1, p é o vetor posicao do ponto de passagem anterior, s é o vetor posi¢ao
do ponto de passagem destino e a é o vetor da posicdo atual da aeronave. E importante
ressaltar que apesar das coordenadas dos referidos pontos pertencerem ao R?, para o modo
de controle latero-direcional, sera considerado apenas o plano XY paralelo ao plano da

Terra (sistema de coordenadas de navegagao).
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FIG. 6.1: Modelo da trajetoria retilinea.

O parametro de convergéncia de rastreio K, deve ser compativel com o valor do raio
de curvatura maximo do veiculo, R, = 933,56 m, determinado no final do Capitulo 4.
Dessa forma escolheu-se R, = 1000 m.

A trajetoria retilinea, bem como a condicao de parada estao ilustradas na FIG. 6.1.

Sendo assim, tem-se que:

e 0 vetor unitario na direcao ps é:

Ups = ;—;, (6.1)
e 0 vetor que liga a aeronave ao destino é:
Vs =S — A, (6.2)
e a projecao de v, na dire¢ao u, é:
Tirack = Vas » Ups. (6.3)

2

em que . indica o produto escalar entre vetores, e o comprimento do vetor v é:

lks = Ltrack — Kr' (64)

Observe que se |Tyqck| < K, 0 ponto k fica além do ponto s na linha que liga p até

s. Por fim, define-se o vetor que liga k a s:
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Vis = lks-ups (65)

e o vetor que liga a até k:

Vak = Vgs — Vs = (xakv yak) (66)

O angulo de guinada desejado para o VANT é calculado a partir de v, por intermédio
da EQ. 6.7.

g = atan (y’f) (6.7)

Lak

Observa-se que o angulo de guinada desejado encontra-se na faixa de valores de —m
a .

A seguir, apresenta-se o calculo do erro o angulo de guinada 1., para alimentar o
controlador PID da malha de guiamento.

Primeiramente, observe que o angulo atual da aeronave pertence aos R, devendo
ser normalizado para o intervalo de [—m, 7]. Assim calcula-se 1/, como sendo o resto da

divisao de v, por 27 e faz-se o seguinte:

Y —2m se Yl >,
Vo = QUL + 21 se Y, < —, (6.8)
Y! caso contrario.

Por fim, 9, = 14 — ¢!, é calculado e novamente normalizado de —m a 7, conforme 1)/,
na EQ. 6.8.
O final da trajetoria retilinea é marcado quando o veiculo atinge o semiplano per-

pendicular a ps indicado na regiao hachurada na FIG. 6.1, dado pela configuracao:

Ttrack < 0 (6.9)

6.2 SIMULACAO DA TRAJETORIA RETILINEA

De acordo com a abordagem na Secao 6.1, foi implementada primeiramente a tra-

jetoria retilinea no modelo nao-linear no ambiente Simulink, de acordo com a FIG. 6.2.
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FIG. 6.2: Diagrama no Simulink da trajetoria retilinea - modelo nao-linear.

A FIG. 6.2 ¢ a mesma da FIG. 5.7, com a inser¢ao do bloco gera_ trajetoria_ retilinea
onde estao presentes todas as equacgoes da trajetoria retilinea, de fim de trajetoria e
as comparacoes de 1y e 1), para obtencao de 1. a ser entregue ao PID da malha de
guiamento.

O bloco saturacao apo6s o bloco gera_ trajetoria_ retilinea representa o limite do valor
do angulo 14 em 12,5°, de acordo com a secao 5.4. O bloco K, contém o ganho propor-
cional, K}, = 4, também conforme a se¢ao 5.4 da malha de guiamento.

Foram realizadas duas simulagoes com um tempo de 200 s: a) s=(4000 m, 4000 m)
e b) s=(-4000 m, 300 m) e foram verificadas as variaveis do modo latero-direcional, o

angulo de guinada, as variaveis de orientacao e a trajetoria realizada.

a) Angulo de derrapagem. b) Velocidade angular de rolagem.
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FIG. 6.3: Variaveis do modo latero-direcional da trajetoria retilinea (s= 4000 m ,
4000 m).
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a) Deflexdo do aileron.
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FIG. 6.4: Deflex6es do aileron e do leme na trajetoria retilinea (s= 4000 m , 4000 m).

a) Posicao X b) Posicao Yy
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FIG. 6.5: Angulo de guinada, variaveis de orientacio e trajetoria do VANT na
trajetoria retilinea (s— 4000 m , 4000 m).

Observa-se que para cumprir a trajetoria retilinea anteriormente especificada, a aero-
nave Cessna utilizou aproximadamente 86 s para o modelo nao-linear. Conclui-se que

a trajetoria foi realizada corretamente, pois o angulo de deslize lateral (3) e o angulo
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de rolagem (¢) da FIG. 6.5, mudaram no inicio da trajetoria, porém com a evolugao da
manobra retornaram para zero, que é o nivel de estabilidade da aeronave (voo reto e
nivelado), enquanto que o angulo de guinada (1)) mudou inicialmente para o rumo es-
pecificado, em seguida manteve-se constante, pois representa o rumo da aeronave. Foi
realizada uma outra simula¢do com o ponto de destino em (-4000 m, 300 m). As FIGs.
6.6, 6.7 e 6.8 representam respectivamente as variaveis do modo-latero direcional, as de-

flexoes no aileron e no leme e o angulo de guinada, as variaveis de orientacao e a trajetoria

realizada.
a) Angulo de derrapagem. b) Velocidade angular de rolagem.
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FIG. 6.6: Variaveis do modo latero-direcional da trajetoria retilinea (s= -4000 m ,
300 m).
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a) Deflexdo do aileron.
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FIG. 6.7: Deflexoes do aileron e do leme na trajetoria retilinea (s= -4000 m , 300 m).

a) Posicéo X - b) Posicao Yo
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FIG. 6.8: Angulo de guinada, variaveis de orientacio e trajetoria do VANT na
trajetoria retilinea (s— -4000 m , 300 m).

Em todas estas simulacoes pode-se verificar que o algoritmo para geracao das tra-
jetorias retilineas foi bem sucedido, uma vez que as trajetorias foram realizadas conforme
esperado, as variaveis do modo latero-direcional estao de acordo com a convencao de

sinais e com as manobras projetadas e nao houve saturacao no aileron e no leme.

93



6.3 TRAJETORIA CIRCULAR

A trajetoria circular é dada pela FIG. 6.9

FIG. 6.9: Trajetoria circular.

em que:

o W—=(Zy,Yy) € 0 ponto a ser sobrevoado;

e CW € {0,1} é o indicador de sentido horario (CW=1) ou anti-horario (CW=0),

com movimento visto de cima para baixo;

e a—(z,,y,) é a posi¢ao atual do VANT;

wa

wal ¢ o vetor unitario na direcao radial;

® U,qg =

Se |wa| = 0, entao u,qq=(1,0);

® Uy, ¢ o vetor unitario na direcao tangencial, definido de sorte a seguir o sentido
indicado por CW;

e 1), é o rumo atual da aeronave;
® e € proximo rumo a ser seguido e

e T, & o tempo de observacao.

94



Sendo assim, a trajetoria circular obedece ao seguinte equacionamento:

Seja Upor = Urqd X Ugang, 10gO:
Pk
Urot = | Xpad Yrad Zypad | — (Xradytang - yradxtang)k (610)

Xtcmg ymng Ztang
e Se CW~1 = (Xradytang - YTadXtang) =-1= UWigng = (}’md,—de) — sentido
horéario;
o Se CW=0 = (Xyad¥tang — YradXtang) = 1 = Wiang = (—Yrad, Xraa) — sentido anti-

horario.

Por fim, aplica-se o algoritmo retilineo com:

Pp=w+ Krurad (611)

em que K, é o parametro de convergéncia e

S = D + Uyang (6.12)

A condig¢ao de parada é que o tempo de sobrevoo seja maior ou igual ao tempo de

observagao (t = Tps) €/ ou:

|wa - wnewt| — 07 (613)

ou seja, ao fim do tempo de observacao ou quando ocorre o alinhamento com o proximo

trecho (opcional).

6.4 SIMULACAO DA TRAJETORIA CIRCULAR

Para a trajetoria circular, foi considerado que o VANT sai do ponto (0 m, 0 m) e
realiza um sobrevoo sobre este ponto no sentido horario, com um raio K,=1.000 m durante
um tempo de 300 s. Desta forma, foi desenvolvido no ambiente Simulink o diagrama da
trajetoria circular igualmente a FIG. 6.2 da trajetoria retilinea para o modelo nao-linear.
Mudando-se somente o contetido do bloco gerador de trajetoria que, neste caso, contém o
equacionamento da trajetoria circular. Desta forma, os resultados desta simulacao estao

ilustrados nas FIGs. 6.10, a 6.13.
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a) Angulo de derrapagem. b) Velocidade angular de rolagem.
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FIG. 6.10: Variaveis do modo latero-direcional do modelo nao-linear na trajetoria
circular.

a) Deflexdo do aileron.
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FIG. 6.11: Deflexoes do aileron e do leme do modelo nao-linear na trajetoria circular.
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FIG. 6.12: Variaveis de orientagao e angulo de guinada do modelo nao-linear na
trajetoria circular.

d) Posigéo 2D.
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FIG. 6.13: Trajetoria do modelo nao-linear na trajetoria circular.

Observa-se desta simulacao que a aeronave realiza a trajetoria circular conforme
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programada. Analisando-se a FIG. 6.10, tem-se que o angulo de rolagem acompanhou
o angulo de referéncia. Ressalta-se também a limitagao do raio de curvatura maximo,
observado na FIG. 7?7, na qual o ponto de partida da aeronave é o proprio centro do
circulo. Assim a aeronave teve de fazer uma manobra, restringida pelo raio de curvatura
méaximo, até chegar ao ponto de tangéncia do circulo e seguir a trajetoria indicada. Este
dado sera usado no planejamento de uma missao complexa no Capitulo 7, em que o ponto
de partida para uma trajetoria circular serd escolhido de forma a ser favoravel a uma
menor manobra para entrada na tangéncia do circulo na trajetoria circular propriamente
dita.

No capitulo seguinte é abordado o controle da missao, onde realiza-se a simulagao
com o sistema hibrido resultante da combinacao das trajetorias retilinea e circular em

uma missao pré-definida.
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7 CONTROLE DA MISSAO

Este capitulo tem a funcao de concatenar todos os dados e resultados obtidos até o
presente momento na forma de missoes que possam ser exequiveis, e fazer a verificacao

através de simulacoes.

7.1 SIMULACAO DE MISSOES UTILIZANDO SISTEMAS HIBRIDOS

Nesta secao é proposto um esquema de simulagao de missdes de VANT utilizando-se
do formalismo dos sistemas (din&micos) hibridos.

A nocao de um sistema hibrido tradicionalmente usado na comunidade de sistemas
de controle é uma composicao especifica de dinamicas continuas e discretas. Particu-
larmente, um sistema hibrido possui um conjunto de variaveis continuas que evolui com
saltos ocasionais. Os saltos correspondem a mudancas de estados em uma méquina de
estados que perfaz transicoes em resposta a eventos externos disparados por condicoes
observadas na evolucao continua. A forma de evolucao continua estd associada a cada
estado da méquina de estados por equacoes diferenciais ordinarias. A estrutura das
equacoes e das condicoes iniciais sao diferentes a cada estado. A descricao formal de um
sistema hibrido é relativamente complexa e esta fora do escopo deste trabalho. O que
serd apresentado a seguir é um esquema utilizado para simulagao do seu comportamento
dinamico de uma missao de um VANT.

Considere o diagrama da FIG. 7.1, que é utilizado para modelar uma missao genérica
de um VANT. Considera-se que uma missao é composta por diferentes etapas. Cada
etapa pode ser do tipo: executar uma trajetoria retilinea entre dois pontos ou uma
trajetoria circular em torno de um ponto, durante um tempo pré-especificado. Supoe-se
que a missao é executada num plano a uma mesma altitude, de forma que apenas as
coordenadas (x,y) do sistema de coordenadas de navegagao sao utilizadas para identificar
os pontos. As etapas de pouso e decolagem da missao estao fora da andlise que trata
apenas da parte da missao em voo de cruzeiro, que na maioria dos casos dos VANT é
executada por um piloto automético. Observa-se na FIG. 7.1 que o esquema de simulacao

é composto por trés grandes blocos descritos a seguir.
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FIG. 7.1: Esquema de simulacao de uma missao.

O bloco denominado dindmica continua chaveada contém a malha de guiamento,
composta pelo modelo da planta do modo latero-direcional, juntamente com a malha
de estabilizacao e o controlador da malha de guiamento, conforme a FIG. 5.1. O bloco
dindmica continua chaveada também contém, para cada etapa da missao, denominada
aqui etapa;, com i=1...n, um bloco de geracao de trajetéria correspondente. Para as
trajetorias retilineas sao utilizadas as EQ. 6.1 a 6.9, e para as trajetorias circulares, estao
as EQs. da Secao 6.9. A selecao do comando de geragao de trajetoria correspondente
a cada etapa é feita por intermédio do bloco chaveamento de etapas, que é alimentado
por comandos do bloco dindmica discreta que identificam a etapa ativa. A din&mica
continua chaveada também possui um bloco temporizador utilizado para contagem do
tempo da etapa de sobrevoo. O temporizador s6 é ativado nas etapas de sobrevoo, t = 1,
mediante comando da dinamica discreta. Nas outras etapas, { = 0, e quando termina
uma contagem o temporizador é reiniciado em zero. As saidas do bloco dinamica continua
chaveada sdo as coordenadas (x,y) da aeronave e o tempo t.

O bloco detecgao de eventos recebe como entradas as saidas do bloco dinamica con-
tinua chaveada. As coordenadas (x,y) da aeronave sdo utilizadas para o calculo da

condicao de fim de etapa de trajetoria retilinea, visto na EQ. 6.9. A condi¢ao de fim
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de etapa de trajetoria circular leva em consideracao o tempo t, que deve ser maior que o
tempo de observacao pré-estabelecido. As saidas do bloco deteccao de eventos sao sinais
associados as condicoes de fim de etapa. Quando estes sinais tornam-se verdadeiros,
considera-se que ocorre um evento de fim de etapa.

Por fim, o bloco dindmica discreta determina qual etapa esta ativa dentre as diversas
etapas. Como ilustrado na FIG. 7.1, internamente ao bloco h4 uma méquina de estados
em que cada estado estd associado a uma etapa da missao. As transicoes entre os estados
sao disparadas pelos eventos de fim de etapa oriundos dos blocos de deteccao de eventos.
A saida ¢ do bloco dinamica discreta é um sinal que indica a etapa ativa num determinado
momento, que é usada para controlar o bloco dinamica continua chaveada.

No esquema apresentado existem algumas hipoteses, consideradas como verdadeiras.
Primeiramente, o sistema hibrido é considerado estavel frente aos chaveamentos, que é
coerente para as caracteristicas da missao, ao se considerar que o tempo entre os chavea-
mentos é maior que o tempo para as variaveis continuas entrarem em regime estacionario.
A segunda hipotese é que o sistema nao apresenta o comportamento de Zeno, que sao
infinitos chaveamentos num intervalo finito de tempo (GOEBEL ET AL., 2009).

Neste Capitulo, o esquema hibrido da FIG. 7.1 foi implementado de uma forma
implicita na forma de uma funcao de geracao de missoes, em que sao gerenciados os
blocos de: deteccao de eventos, temporizador, dinamica discreta e de chaveamento dos
algoritmos de geracao de trajetoria. Esta funcao tem como entradas as coordenadas
da posicao atual da aeronave a=(z,,y,), o angulo de rumo atual da aeronave v, e o
tempo total de execucao da missao. Também tem por entradas uma variavel inteira que
identifica a etapa atual neiapq, € 0 tempo de inicio da etapa atual Zeigpq-

Inicialmente neqp, deve ser um, a indicar a primeira etapa, e feqp, deve ser zero.
Neste inicio também, a funcao calcula o rumo desejado 14 e o erro do rumo )., de acordo
com o algoritmo de geragao de trajetoria para a etapa em questao, que pode ser para
uma trajetoria retilinea ou para uma trajetoria circular.

Para uma etapa correspondente a uma trajetoria retilinea devem ser definidos:

e as coordenadas do ponto de origem p=(z,,y,) €

e as coordenadas do ponto de destino s=(zs, ys).
Para uma etapa correspondente a uma trajetoria circular definem-se:

e as coordenadas do ponto de origem wW=(Z,, ¥ ),
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e 0 sentido de rotacao,
e 0 tempo de observacao T, e

e 0 rumo a ser tomado para a proxima etapa ey

Os dados das etapas estd armazenado no corpo da funcao de geracao da missao na
forma de um vetor de registros contendo os dados para cada etapa da missao, definidas
na sequéncia que devem ocorrer. O tamanho do vetor de registros é o nimero de etapas
da missao.

Como visto no Capitulo 6, os algoritmos de geracao de trajetoria fazem uso do
parametro de convergéncia K, estipulado a ser compativel com o raio de curvatura
maximo da aeronave.

As variaveis Nesapq € tetapa S30 atualizadas a partir da condigao de término dos algo-
ritmos de geracao da trajetoria. No caso da deteccao do término de uma etapa, o valor
de Negapa € incrementado e te,, passa a ser o tempo em que ocorreu esta mudanca de
etapa.

A funcao de geracao de missao também tem por saida um sinal para fim da simulacao,
atingido quando netepes € maior que o tamanho do vetor de registros das etapas, a indicar
que todas as etapas estao concluidas.

No esquema apresentado existem algumas hipoteses, consideradas como verdadeiras.
Primeiramente, o sistema hibrido é considerado estavel frente aos chaveamentos, que é
coerente para as caracteristicas da missao, ao se considerar que o tempo entre os chavea-
mentos é maior que o tempo para as variaveis continuas entrarem em regime estacionario.
A segunda hipotese é que o sistema nao apresenta o comportamento de Zeno, que sao

infinitos chaveamentos num intervalo finito de tempo (GOEBEL ET AL., 2009).

7.2 SIMULACAO DE UMA MISSAO

Nesta secao, é definida a missao para o VANT utilizada neste trabalho. A missao
definida para a aeronave parte das seguintes premissas:

1) Considera-se que o VANT se encontra a uma determinada altitude em voo reto e
nivelado, ou seja, ele ja decolou, e estd a uma altitude de 5000 pés (1524 m).

2) No sistema de coordenadas de navegacao, a posi¢ao inicial (x,y) do VANT é o
ponto (0m, Om) e o rumo inicial (1) é zero graus.

A missao é composta das seguintes etapas:

102



Etapa 1: Deslocar-se de (0m,0m) até o ponto (9.000m, 9.000m) em trajetoria

retilinea;

Etapa 2: Trajetoria circular ao redor do ponto (10.000m, 10.000m) por 180 s no

sentido horario, com rumo final -45°;

Etapa 3: Trajetoria retilinea do ponto (10.000 m, 10.000 m) até o ponto (19.000
m, -1.000 m);

Etapa 4: Trajetoria circular ao redor do ponto (20.000m, Om) por 180 s no sentido

anti-horario, com rumo final -135°;

Etapa 5: Trajetoria retilinea do ponto (20.000m, Om) até o ponto (10.000m, -
10.000m);

Etapa 6: Trajetoria retilinea do ponto (10.000m, -10.000m) até o ponto (10.000m,
Om);

Etapa 7: Trajetoria retilinea do ponto (10.000m, Om) até o ponto (Om, Om).

Os pontos finais das etapas 1 e 3 foram escolhidos de forma a nao forcar um grande

desvio da aeronave para iniciar a trajetoria circular, em funcao do raio de curvatura

maximo. As etapas 6 e 7 foram definidas para demonstrar as restri¢oes de guinada da

aeronave em funcao do seu raio de curvatura méximo.

Desta forma foi implementado no Simulink o seguinte modelo correspondente a mis-

sao em estudo, que esta representado na FIG. 7.2.

¥

YYyYY

Clock F S —“:'@—p

FIG. 7.2: Diagrama no Simulink representativo do sistema resultante da missao.
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A realimentacao para o bloco gerador de missao inclui um atraso de um passo
de simulacao para as varidveis Netapa € tetapa, @ fim de que a leitura de neapa € Tetapa
num passo de simulacao sejam os valores calculados no passo anterior. Os resultados da
simulagao estao nas FIGs. 7.3 a 7.8, as quais representam as etapas da missao, angulo
de derrapagem, velocidade angular de rolagem, angulo de rolagem, velocidade angular de
guinada, angulo de guinada, deflexoes do aileron e do leme, posicoes x,, e y, e a posi¢cao

2D da aeronave.
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FIG. 7.3: Etapas da missao e angulo de derrapagem da missao.
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a) Velocidade angular de rolagem.
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FIG. 7.4: Velocidade angular de rolagem e angulo de rolagem da missao.

a) Velocidade angular de guinada.
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FIG. 7.5: Velocidade angular de guinada e angulo de guinada da missao.
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a) Deflexao do aileron.
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FIG. 7.6: Deflexoes do aileron e do leme da missao.
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FIG. 7.7: Coordenadas z,, e y, em relacao ao sistema de coordenadas de navegacao da
missao.
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FIG. 7.8: Posicao 2D do modelo nao-linear da aeronave Cessna e trajetoria de

referéncia da missao.

Observa-se que os algoritmos de geracao de missao estao de acordo com o especificado.

Percebe-se também a estabilidade do modelo nao-linear frente aos chaveamentos das

etapas da missao.

Pode-se verificar também nas figuras resultantes da simulagao, o respeito as restrigoes

das variaveis relacionadas as superficies de controle e angulos.

Por fim, pode-se ressaltar a restricao do raio de curvatura méaximo para execucao de

manobras de mudanca de rumo, como das etapas cinco para a seis e da seis para a sete.
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8 CONCLUSAO

Neste trabalho realizou-se um estudo sobre a modelagem e o controle de uma aeronave
de asas fixas para o planejamento de missoes. A aeronave utilizada foi o Cessna Skylane
182 e seu modelo ndo-linear, com os parametros encontrados em ROSKAM (1979), e
linearizado em torno de um ponto de operacao, o qual foi escolhido para o voo de cruzeiro,
reto e nivelado. O modelo nao-linear possui quatro entradas e nove estados. Este modelo
foi submetido a uma linearizacao inspirada em NELSON (1989) e STEVENS (1992), e
tornou-se desacoplado. Em funcao disto, pode ser dividido em modos latero-direcional e
longitudinal, sem prejuizo de um em relacao ao outro. Neste trabalho, somente o modo
latero-direcional foi tratado. Considerou-se, assim, a existéncia de um efetivo controle
longitudinal. No modo latero-direcional, as entradas sao correspondentes as deflexoes nos
ailerons e no leme. Os estados sao o angulo de deslize lateral (3), a velocidade angular
de rolagem (p) no eixo x, a velocidade angular de guinada (r) no eixo z e o angulo de
rolagem (¢).

A malha de estabilizagao tem como varidveis de entrada o angulo de deslize lateral e
o angulo de rolagem. O primeiro angulo tem como referéncia o valor nulo, indicando voo
reto e nivelado. O angulo de rolagem advém da malha de guiamento. O controle utilizado
para a malha de estabilizagao foi o de um sistema servo associado a um controlador LQR
que por sua vez relacionado a um observador de estados. Esta estratégia de controle
foi escolhida apos testes com outros tipos de controladores, a qual se mostrou ser a
mais satisfatoria. Foram inseridos os blocos saturadores no aileron e no leme, os quais
continham valores fisicos oriundos do simulador Flight Gear para a aeronave Cessna
(OLSON, 2010). Foram arbitrados parametros de desempenho para a especificagdo do
controlador da malha de estabilizacao. Para a especificacao do controlador e para a
verificacao destes parametros foi utilizado o modelo linear, que em seguida foi comparado
com o modelo nao-linear. A partir de entao, somente o modelo nao-linear é considerado
para as simulacoes, pois representa o modelo realistico.

A malha de guiamento foi abordada de acordo com BLAKELOCK (1991) e possui
por entrada o angulo de guinada desejado (14) e por saida o angulo de guinada pro-
priamente dito (¢,) e as coordenadas z e y da aeronave no sistema de coordenadas de

navegacao. Além destas, foram verificados também os comportamentos das variaveis do
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modo latero-direcional, bem como as deflexdes do aileron e do leme e a posicao da aero-
nave. O controlador adotado para a malha de guiamento foi o proporcional - integral -
derivativo. Este escolhido pelo fato de ser, aparentemente, o mais encontrado na maio-
ria dos trabalhos publicados. Foram adotados, também, parametros de desempenho, os
quais foram plenamente atendidos com o controlador projetado.

As malhas de geragao de trajetorias retilinea e circular foram realizadas baseadas nos
algoritmos existentes em PAPPAS ET AL. (2004). Todas as malhas foram simuladas, com
o modelo nao-linear, as trajetorias realizadas apresentaram-se semelhantes as planejadas,
confirmando assim a eficicia e a eficiéncia dos projetos dos controladores das malhas
apresentados.

Por fim, foi realizado um sistema hibrido da missao. A parte continua consiste nos
blocos das malhas de estabilizagao, guiamento e geracao de trajetoérias, enquanto que
a parte discreta estd relacionada com as trocas entre as etapas da missao: retilinea ou
circular. Um diagrama no Simulink/MATLAB foi implementado a fim de se realizar a
simulagao de uma missao com o modelo nao-linear. Pode-se confirmar o funcionamento
do algoritmo de geracao de missao de acordo com o especificado, além disto, observa-se a
estabilidade do modelo nao-linear frente aos chaveamentos. Verifica-se também o respeito
em relagao as restricoes fisicas das superficies de controle e dos angulos da aeronave, bem
como a restricao do raio de curvatura maximo para a execucao de manobras de mudanga
de rumo.

As limitagoes deste trabalho foram no sentido da nao abordagem do controle do modo
longitudinal. Como, neste trabalho foi abordado somente o modo latero-direcional, foi
considerado a existéncia de um efetivo controle longitudinal, realizado de forma simpli-
ficada, no caso deste trabalho, considerando todas as derivadas das variaveis do modo
longitudinal iguais a zero. Considerou-se também que a aeronave encontrava-se num
plano & aproximadamente 5000 pés (1524 m).

Salienta-se que neste trabalho a influéncia do vento e do consumo de combustivel nao
foram modeladas, necessarias para a parte externa de caracterizacao do contexto opera-
cional. Para isto seriam necessarias as curvas caracteristicas do consumo de combustivel
de uma aeronave de asas fixas, bem como da influéncia do vento e da inclusao destas a
modelagem da aeronave.

No ambito deste trabalho foi aceito para apresentacao oral o artigo intitulado "Mo-
delagem e Controle de uma aeronave de asas fixas para o planejamento de missoes de

VANT." para o XVIII Congresso Brasileiro de Automatica realizado em Bonito - MS nos
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dias 12 a 16 de setembro de 2010.

8.1 SUGESTOES PARA TRABALHOS FUTUROS

Com relacao aos topicos apresentados neste trabalho, existem alguns pontos que

merecem atencao e que representam possibilidades de trabalhos futuros.
e A modelagem e o controle do modo longitudinal.

e Inclusao dos efeitos do vento e do consumo de combustivel no modelo completo da

aeromnave.

e Concatenagao dos dois modos (latero-direcional e longitudinal) e a consequente
verificacao formal de todo o sistema nao-linear em um verificador que suporte sis-

temas nao-lineares ou a consequente linearizacao do sistema e sua verificacao no

programa PHAVer? (FREHSE, 2005).

e Uma outra forma de se validar o sistema de controle desenvolvido, seria utilizar
a plataforma experimental existente no CTEx (PEREIRA, 2007). Para este caso
serao necessarios ajustes e revisoes do modelo dos calculos dos controladores para
adequar & aeronave Cessna em 1/4 de escala. Entretanto, o modelo foi tratado
em detalhes em JENSEN (2005). Outra possibilidade de validagao ¢ a utilizagao
de ferramentas de simulacao do tipo Flight Gear(OLSON, 2010) e esquemas de

hardware-in-the-loop.

2PHAVer (Polyhedral Hybrid Automaton Verifyer) ¢ uma ferramenta de verificagao segura das pro-
priedades dos sistemas hibridos. Destaca-se das outras ferramentas pelas seguintes caracteristicas: exa-
tidao e robustez paramétrica com precisao ilimitada, aproximacao on-the-fly das dindmicas afins por

partes, entre outras.
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Baixar livros de Literatura

Baixar livros de Literatura de Cordel
Baixar livros de Literatura Infantil
Baixar livros de Matematica

Baixar livros de Medicina

Baixar livros de Medicina Veterinaria
Baixar livros de Meio Ambiente
Baixar livros de Meteorologia
Baixar Monografias e TCC

Baixar livros Multidisciplinar

Baixar livros de Musica

Baixar livros de Psicologia

Baixar livros de Quimica

Baixar livros de Saude Coletiva
Baixar livros de Servico Social
Baixar livros de Sociologia

Baixar livros de Teologia

Baixar livros de Trabalho

Baixar livros de Turismo
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