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RESUMO

Este trabalho visa o desenvolvimento de um sistema de controle simples, mas eficaz,
capaz de seguir referéncias de altitude em um caga F-18 quando o dngulo de rolagem €
desprezivel e o angulo de arfagem € pequeno. Para tal, utilizou-se uma abordagem des-
critiva e dados quantitativos. Neste desenvolvimento, pds-se em uso o simulador X-Plane
como planta para coletar dados para o modelo, validou-se 0 mesmo, desenvolveu-se o con-
trole no Matlab e aplicou-se este em malha fechada controlando a aeronave no simulador.
Em seguida, diversos ensaios foram realizados em diferentes condi¢oes e para diferen-
tes referéncias. Concluiu-se que manter margens de ganho e fase razodveis e utilizando
hipdteses plausiveis na elaboracdo do modelo, um controlador simples pode se comportar
de forma estdvel até mesmo sob acdo de perturbacdes de tempestades enquanto se segue
uma referéncia de altitude.

Palavras-chave: Controle, Altitude, Aeronave, Caca, F-18.



ABSTRACT

This paper aims the development of a simple, but effective, controller capable of fol-
lowing a reference of altitude while flying on an F-18 fighter under small pitch and roll
angles situations. To do so, a descriptive and quantitative approach has been chosen. Dur-
ing the development, the X-Plane simulator has been used as the process in order to gather
data for the model and validate it, then the controller has been developed on Matlab and
it was tested in closed-loop configuration with the process on X-Plane. Afterwards, many
tests have been performed using different altitude references. It was noticed that, by being
careful with the gain and phase margins and the model development, a simple controller
can behave in a stable way even under harsh environments, like heavy rain and storms
while following an altitude reference.

Keywords: F-18, Altitude, Control, Aircraft, Fighter.
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1 INTRODUCAO

Sabe-se que a condi¢@o basica de voo para a maioria das aeronaves € o voo estavel
e simétrico (symmetric steady flight), ou seja, a condi¢cdo em que a aeronave se mantém
com angulo de rolagem (roll angle) aproximadamente em zero enquanto as velocidades
e momentos se mantém constantes. Isto € ainda mais relevante para avides que estejam
viajando de um aeroporto a outro ou de uma base a outra, pois na maioria do tempo a ae-
ronave se mantém em tal condi¢do, com mudancas eventuais de altitude por seguranca de-
vido ao relevo, condi¢des de trafego aéreo, ou condi¢cdes atmosféricas. Nestas transicoes
entre operacdes estdveis, torna-se interessante a aplicacao de controladores para garantir
a estabilidade da aeronave e reduzir a probabilidade de ocorréncia de erros humanos, de
forma a manter os passageiros confortaveis e seguros. Ja nos periodos em que o avido
mantém a altitude, os controladores sdo capazes de manter a aeronave estavel para que
a tripulacdo possa se concentrar na resolu¢do de problemas, comunicacdo com torres de
controle e na supervisao da operacio da aeronave.

Tendo em vista esta discussdo, percebe-se que o desenvolvimento de controladores
capazes de manter as aeronaves voando em altitudes especificas e trafegar entre elas é
critico. Entretanto, o voo de uma aeronave € o resultante de diversos fenomenos fisicos
que ocorrem simultaneamente, dependem de diversas varidveis e sdo extremamente nao
lineares. Para ser capaz de tratar este problema e controlar a altitude de uma aeronave,
além de outras areas de conhecimento, o estudo de aerodindmica mostra-se necessario.
Através deste, forcas e momentos serdo abordados de forma que possa ser entendido
o fendmeno do voo de um caca F-18 e, apds a correta compreensdao do comportamento
associado, as devidas simplificagGes serdo realizadas para que seja possivel a aproximagao
e controle do sistema através de abordagens lineares em faixas de operagado especificas.

Para atingir este fim, faz-se necessario o desenvolvimento de um modelo de engenha-
ria simplificado e de um sistema capaz de controlar a altitude do caca escolhido. Para
tal, inicialmente sera realizado o equacionamento do modelo tedrico, principalmente uti-
lizando a bibliografia, de forma a comprovar a possibilidade e relevancia tedrica em apro-
ximar o comportamento real a um sistema linearizado. Na sequéncia, serd realizada a
aquisicao de dados para a defini¢cdo do modelo final da aeronave. Para isto, serdo utiliza-
dos o simulador de voo X-Plane 11 e o Matlab, que se comunicardo através do protocolo
UDP. Com a base tedrica e as fungdes de transferéncia obtidas, as mesmas podem ser
utilizadas para o desenvolvimento dos sistemas de controle mais simples possiveis que
garantam estabilidade em regime permanente, sobressalto de menos de 20% e margem
de ganho e de fase suficientemente grandes a ponto de resistir aos efeitos de perturbacoes
externas. Apds o desenvolvimento destes controles, os mesmos serdo testados atuando
em malha fechada diretamente com o simulador X-Plane, que € certificado pela Agéncia
de Aviacdo do Estados Unidos e, teoricamente, deve se aproximar da dinamica de voo
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real da aeronave em um nivel de complexidade muito maior que o modelo desenvolvido
durante o trabalho. Apoés verificar que o controlador funciona em situacdo de operagao
normal (ou seja, sem adi¢ao de perturbagdes externas), o0 mesmo serd configurado para
guiar a aeronave sobre situacdes criticas de chuva e temporal para verificar que a resposta
a perturbagdes esta confidvel a ponto de ndo permitir que o sistema instabilize.
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2 REVISAO DA LITERATURA

De forma a cumprir com os objetivos propostos, inicialmente foi considerado ne-
cessario consultar a teoria buscando o entendimento da dindmica de voo. Na sequéncia,
torna-se critico para o presente trabalho verificar a validade do uso de simuladores de voo
em aplicagdes de reais. Finalmente, observa-se como sdo desenvolvidos controladores de
altitude para que seja possivel o desenvolvimento de modelos e controladores plausiveis,
principalmente no que se refere a quais varidveis devem ser manipuladas e podem ser
realimentadas para atingir o efeito desejado. Devido a estas necessidades apresentadas,
a Revisdo da Literatura foi dividida em trés partes: Estudar os fundamentos da dindmica
de voo, verificar a validade no uso de simuladores de voo e verificar quais os principais
tépicos podem ser encontrados na literatura no que se refere a controladores de altitude.

2.1 Fundamentos da Dinamica de Voo

Ao buscar os fundamentos por trds da dinamica de voo, encontra-se o livro de (ET-
KIN, 1995). Nele, a terra é tratada como plana e estaciondria no espaco inercial. Ou
seja, qualquer sistema de coordenadas referenciada a terra € inercial e as leis de Newton
sao validas. Além disto, assume-se que a gravidade € uniforme e que; portanto, o centro
de massa e de gravidade sdo o mesmo ponto. Apds fixar-se um sistema de coordenadas
na terra, faz-se necessdrio um segundo sistema para o desenvolvimento de equacgdes de
movimento de uma aeronave. Este é, por defini¢do, fixo no avido, se move junto com o
mesmo e possui centro localizado no centro de massa da aeronave. Este sistema é comu-
mente denominado sistema de coordenadas de corpo (body axes). Na Figura 1, pode-se
vé-lo em sua defini¢do mais comum.

Ainda na Figura 1, encontra-se a definicao de diversas varidveis, sdo elas:

e C: Centro de gravidade/massa;

e x: Eixo do nariz;

y: Eixo da asa direita;

e z: Eixo que vai para baixo da aeronave;

X: Forca resultante na dire¢do do eixo do nariz;

Y: Forca resultante na dire¢do do eixo da asa direita;

Z:: Forga resultante na direcdo do eixo que vai para baixo da aeronave;

e u: Componente de velocidade do Centro de Gravidade (CG) sobre o eixo do nariz;
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v: Componente de velocidade do CG sobre o eixo da asa direita;

w: Componente de velocidade do CG sobre o eixo que vai para baixo da aeronave;
e L: Momento de guinada (yawing moment);

e M: Momento de arfagem (pitching moment);

e N: Momento de rolamento (rolling moment);

p: Taxa de Variacdo do angulo de rolagem (roll rate);

q: Taxa de Variag¢ao do angulo de arfagem (pitch rate);

r: Taxa de Varia¢do do angulo de guinada (yaw rate).

Figura 1: Sistema de Coordenadas de Corpo (body axes)

<IN, r

12, w

¥

Fonte: (ETKIN, 1995), pagina 16.

O autor (ETKIN, 1995) ressalta em seu texto que estas forcas aerodinamicas depen-
dem ndo da velocidade da aeronave relativa a terra, mas a velocidade em relacdo ao ar
(airspeed). Tal velocidade serd diferente da relativa a terra (groundspeed) sempre que
houver vento (neste caso, a ANAC mantém a nomenclatura original em inglés, como
pode ser confirmado em (ANAC, 2014)). Desta forma, considerando que W ¢ a veloci-
dade do vento em relacdo a terra e que V € a velocidade em relagdo ao ar mencionada
anteriormente, encontra-se a Equacdo 1, onde V¥ ¢ a velocidade do CG da aeronave em
relacdo a terra.

VE=_Vi+W (1)

Ainda de acordo com Etkin, na maior parte dos casos W = 0, o que resulta em veloci-
dade em relacdo ao ar igual a velocidade inercial. Utilizando desta defini¢do, corroborada
por (ALLERTON, 2009) nas paginas 116 e 117 de seu livro, pode-se definir o angulo de
ataque « (angle of attack) como expressado na Equacdo 2. Na Figura 2, consta a defini¢ao
dos angulos de Euler utilizados para a representacio da atitude da aeronave, onde %, y*
e 2” sdo eixos definidos no sistema de coordenadas referenciados na terra.
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w
o = arctan — )
U

Figura 2: Angulos de Euler em Aeronaves
Rolage%

Arfagem (9)

Xt (norte)

yE(leste)

Guinada (l/l)

75(baixo)
Fonte: Adaptado de (CHROBOTICS, 2017), et al.

(ETKIN, 1995) adiciona a observacdo de que movimentagcdes de uma aeronave fre-
quentemente podem ser separadas, por conveniéncia, em duas partes: uma delas sendo
movimentacdes simétricas (ou longitudinais), nas quais as asas permanecem niveladas
(angulo de rolamento aproximadamente nulo) e 0 CG se move no plano vertical. J4 a ou-
tra consiste em movimentos assimétricos (ou laterais), em que a os dngulos de rolagem,
guinada e derrapagem variam enquanto o angulo de ataque, a velocidade e a elevacao
do eixo x permanecem constantes. Segundo o autor, tal separacdo € aplicavel tanto para
andlises dindmicas quanto estaticas, mas que principalmente os resultados de maior im-
portancia do ponto de vista de estabilidade estatica decorrem da andlise longitudinal.

Para tal, faz-se necessario considerar dois aspectos do estado de equilibrio: No que
se refere a estabilidade de proa (heading), deve ser considerado o momento de arfagem
quando seu angulo de ataque € alterado, de forma que o mesmo volte ao seu estado de
equilibrio. Ja no que se refere a controle de proa, € utilizada a superficie de controle
denominada profundor (elevator) para alterar o valor de equilibrio do angulo de ataque.
Tal superficie de controle estd ilustrada em azul na Figura 3.

Tendo em vista que o trabalho busca controlar a altitude entre condi¢des de voo
simétrico (angulo de rolagem aproximadamente nulo), faz-se necessdria a andlise da
condicdo de voo em equilibrio com simetria. Neste cendrio, os vetores de velocidade
e forca podem ser visualizados na Figura 4. E importante ressaltar que - segundo Etkins -
o vetor de empuxo T (Thrust) ndo varia com a velocidade discutida previamente V ou com
o angulo de ataque «, mas com o tipo de propulsdo utilizada pela aeronave. Desta forma,
duas idealiza¢des em particular podem ser consideradas de acordo com a bibliografia:

e T ¢é independente de V e constante. Tal aproximacao € valida para foguetes e jatos,
como o caga sob estudo;

e T -V independente de V e poténcia constante. Tal aproximagao € valida para mo-
tores a pistdo que causam movimento através de hélices.

Na Figura 4, também sdo definidas algumas outras varidveis, sdo elas:
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Figura 3: Superficies de controle presentes uma aeronave

Vertical Fin

Rudder
Aileron

Elevator

Horizontal
Stabilizer

Landing Gear

Fonte: (BALSA BEAVERS MODEL FLYING CLUB, 2017), et al.

e «ap: angulo entre a for¢a de empuxo e o vetor de velocidade;
e ~: angulo entre a velocidade e o eixo horizontal;

e W: forga peso.

Figura 4: Voo com Simetria em Equilibrio
F.

Linha de zero sustentagio

Fonte: Adaptado de (ETKIN, 1995), pdgina 19.

Ja as forcas de sustentacdo F7j, (lift) e arrasto F'p (drag), quando operando em uma
velocidade de até Mach 5 (ou seja, cinco vezes a velocidade do som) costumam ser apro-
ximadas pelas Equacdes 3 e 4, respectivamente, onde C_, Cp . e K sdo coeficientes
que dependem de fatores construtivos e regime de operacao.

min

Frp,=0Cp, -« (3)
Fp=Cp,,, + K- F.° 4)

Olhando pela 6tica dos objetivos propostos, para uma aeronave se manter em equilibrio
nao acelerado, faz-se necessario que o momento sobre CG seja nulo, ou seja, 0 momento
de arfagem M deve ser nulo. Conclui-se, ap6s o estudo realizado nesta secdo, que é ne-
cessario balancear as forcas de forma a nao perder sustentacao (entrar em regime de estol),
e simultaneamente comandar a superficie do profundor em busca de realizar momentos
negativos a variacao de angulo de ataque para manter o equilibrio.

min
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2.2 Simuladores de Voo

Para adquirir dados para o modelo e testar o controlador final, foi utilizado o simulador
X-Plane. Para verificar a validade dessa abordagem, faz-se necessario validar na literatura
o uso de simuladores. De acordo com (ALLERTON, 2009), o uso de simuladores de voo,
tanto em treinamento militar quanto civil € comum e vastamente aceito. O autor garante
que simuladores permitem tripulagdes a praticar manobras que seriam potencialmente
arriscadas no conforto de um centro de treinamento, sendo que tal procedimento seria
inaceitdvel ou proibitivamente caro durante tempos de paz. Allerton também enumera as
seguintes razdes pelas quais simulacdes sao utilizadas:

e Seguranca: Para garantir seguranca durante treinamento de voo;
e Financeiro: Para evitar custos relacionados a uma aeronave;

e Transferéncia de Treinamento: Uma hora de voo em um simulador de voo pode
substituir uma hora em uma aeronave;

e Simulacdo de Voo de Engenharia: Para desenvolver sistemas que ndo sejam fuse-
lagem ou turbinas. Um modelo de engenharia se difere de um de treinamento de
diversas formas, como: necessita apenas componentes suficientes para o estudo,
sem treinamento e sem requisitos de qualificacdo. Além disso, a aquisi¢ao de dados
€ muito mais importante que em uma simulacao para treinamento.

E possivel notar na definicio de simulacdo de voo de engenharia de (ALLERTON,
2009) que, de forma a desenvolver este trabalho e o controle desejado, o modelo da ae-
ronave € uma espécie de simulag@o por si s, sendo que o mesmo nao necessita ser de-
senvolvido em maximo detalhe e aproximacdes podem ser realizadas para simplificd-lo,
desde que o objetivo do estudo: desenvolvimento do controle, possa ser realizado com
ele. Além do autor ja citado, (BAARSPUL, 1990) fornece uma visao global de técnicas
de simulacdo de voo que corrobora com o ja explanado. Tendo em vista estas evidéncias
tedricas, considera-se védlido obter o modelo de engenharia simplificado utilizando da-
dos provenientes do X-Plane. Com este modelo, o controle podera ser desenvolvido e,
posteriormente, este podera ser testado no préprio X-Plane.

2.3 Controlador para Estabilidade de Altitude

Considerando o entendimento da dindmica de voo de aeronaves adquirido e a validade
no uso de simuladores, resta saber o que a bibliografia costuma utilizar para efetuar o
controle de altitude. Em busca de desenvolver um modelo tdo simples quanto possivel e
tdo complexo quanto necessdrio precisa-se saber o que serd esperado do modelo para a
elaboracdo do controle. De acordo com (ETKIN, 1995), em vias de controlar o estado
de equilibrio, existem duas abordagens: mudanga na propulsdo ou uma alteragdo nos
controles aerodinamicos (profundor ou flapes, por exemplo). Baseado na se¢ao 2.1, sabe-
se que o estado de equilibrio é dominado pela necessidade do momento M ser nulo, para
tanto, o melhor controlador é aquele que resulta no maior efeito possivel nesta varidvel.

Adicionalmente, Etkin frisa que o controle longitudinal geralmente € realizado através
do uso de aerodinamica (ou seja, superficies de controle). Em especial, o uso do profundor
¢ muito comum porque produz variagdes em M e em L, mas a variagdo em L pode ser
desprezada em aeronaves com cauda. Desta forma, é proposto no livro que se considere
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que o incremento do profundor . gera um incremento linear em M, o que é justificado
pelo autor como uma aproximacao plausivel para controles tipicos.

Para o piloto automatico perfeito durante voo horizontal, o angulo de ataque deve ser
controlado de forma a manter o erro de altitude nulo e, segundo (ETKIN, 1995), a variagao
de velocidade V € estdvel para altas velocidades mas instdvel para pequenas. Analisando
os stability derivatives (ainda nao hd uma traducdo oficial da ANAC para o termo) de ve-
locidade (OT/0V e 0D/0V'), pode-se provar analiticamente que existe uma velocidade V*
que, caso a aeronave esteja voando a uma velocidade inferior, ndo é possivel seguir uma
linha reta provendo estabilidade através do controle apenas o profundor. Normalmente,
segundo o autor, para tais cendrios usa-se também o manete para efetuar o controle. Apds
tal pesquisa, € possivel verificar que a bibliografia sugere utilizar duas entradas principais
que sdo o profundor e o manete, de forma a controlar a variacdo na altitude causada pelo
momento resultante da modificacdo do profundor e na variacdo da velocidade causada
pelo manete. Tais entradas e saidas sao importantes e complementares, tendo em vista
que € necessario garantir que a aeronave opere na regiao em que a hipétese de linearidade
entre profundor e momento em y € valida, ou seja, velocidade acima de V'*.
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3 DESENVOLVIMENTO

Tendo realizado a pesquisa necessaria, pode-se verificar que balancear as forcas de
sustentacdo de forma a nao entrar em estol € critico. Para tanto, € possivel utilizar o ma-
nete para controlar a velocidade enquanto o profundor € movido para alterar o momento
em y que causa variagdo na forca de sustentacdo e, consequentemente, varia a veloci-
dade vertical da aeronave. Valida-se também a ideia de utilizar um simulador de voo,
neste caso o X-Plane, para obter dados para o desenvolvimento de um modelo e, poste-
riormente, validar o controle em malha fechada. Com este conhecimento decorrente da
revisdo da literatura (capitulo 2), pode-se dividir o desenvolvimento - que serda abordado
nas secoes subsequentes - em:

e calcular e obter o modelo linearizado da dindmica em torno de um ponto de equilibrio;

e preparar o ambiente de simulacdo e controle, com a interface necessaria entre o
X-Plane e o Matlab para realizar aquisi¢ao de dados e obtencdo de parametros;

e encontrar e validar o modelo mais simples quanto possivel e mais complexo quanto
necessario para o desenvolvimento do controle;

e definir a arquitetura que serd utilizada no controlador;
e claborar o controle utilizando técnicas adquiridas ao longo do curso;

e finalmente, verificar os resultados obtidos.

3.1 Obtencao do Modelo Teérico

Tem-se interesse em utilizar o simulador de voo para identificar parametros do sis-
tema, de forma que possa ser evitado o uso de testes de tinel de vento para a obtencdo
das funcdes de transferéncia desejadas. Para tal, faz-se necessdrio entender se realmente
¢ vidvel a aproximacao por parametros constantes em uma zona de equilibrio. Durante
este estudo, acompanha-se (ETKIN, 1995) (pdginas 93 a 104) que apresenta a resolugcao
completa para a obten¢do das equagdes desde a hip6tese de: corpo rigido, simetria entre o
lado esquerdo e direito da aeronave e de que rotores fixados na aeronave apresentam velo-
cidade angular constante do ponto de vista dos eixos do corpo da aeronave. Esta resolugdo
completa resulta em 15 equacdes diferencias ordindrias e 3 equacdes algébricas, das quais
algumas mostram-se relevantes para efetuar o controle longitudinal da aeronave. Nas
equacgdes 5 a 13 as mesmas podem ser visualizadas, onde as varidveis com sobrescrito
”E”se referem ao sistema de coordenadas da terra (como mencionado na secao 2.1), as
ocorréncias de ”I”’com subscritos sio momentos de inércia, i’ se refere aos momentos de
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rotores da aeronave assumidos constantes pelo autor, 6 é o angulo de arfagem, ¢ € o de
rolamento e ¢ o de guinada. Nas equagdes 5 e 6 pode-se observar a forga resultante no
eixo x devido ao angulo de arfagem e as aceleracdes e no eixo z devido aos angulos de
arfagem e rolamento e as aceleracdes. Na equacdo 7, por sua vez, observa-se a relagdo
entre as aceleracOes angulares e dos momentos de inércia € o momento M, responsdvel
pelas mudancgas de arfagem. As equacdes 8 e 9 mostram a aceleracio angular ¢ e a taxa
de variacdo do angulo de arfagem, tornando evidente que, para pequenos angulos e uma
aplicacao de voo simétrico (¢ ~ 0 e ¢ = 0), ¢ = 0. As equacdes 10 e 11 relacionam as
velocidades a taxa de varia¢do de ¥ e z”, tornando evidente que nas condigdes de voo
simétrico z¥ = w”. As duas tdltimas equagdes, 12 e 13, convertem as velocidades nas
coordenadas da terra em de corpo somando a respectiva componente de velocidade do
vento.

X — mgsen() = m(i” + qu® — rv®) 3)
Z — mgcos(0)cos(¢) = m(w” + pv¥ — qu®) (6)
M = 1,G+rp(l, — L) + L.(p* — r*) + rh), — ph’, (7)
q = Ocos(¢) + Ycos(0)sen(o) (8)
0 = qcos(¢) — rsen(o) )
ip = ufcos(0)cos(v)+

vE(sen(¢)sen(8)cos(h) — cos(p)sen(i)))+ (10)

wE(cos(¢)sen(0)cos(v) + sen(¢p)cos()))
tp = —uFsen(0) + v sen(p)cos(0) + w¥cos(d)cos(H) (11)
u =u+ W, (12)
w” =w+ W, (13)

Na sequéncia, (ETKIN, 1995) afirma na pagina 107 que as equa¢des de movimento
sdo frequentemente linearizadas para uso em andlise de estabilidade e controle, assumindo
que o movimento se deve a pequenos distirbios (de acordo com a teoria de pequenos
disturbios) de uma condi¢do de referéncia de voo estavel e que tal abordagem costuma
apresentar bons resultados. A razao pela qual tal aproximacdo costuma ser valida sao
os fatos de que: muitas vezes boa parte dos efeitos aerodindmicos de maior impacto se
comportam de forma aproximadamente linear para disturbios e que voos com turbuléncia
podem ocorrer com pequenos valores dos distirbios de velocidades lineares e angulares.

Embasado pelo desenvolvimento do autor, segue-se o equacionamento utilizando da
teoria mencionada e assumindo condi¢des de voo simétrico com velocidades angulares
nulas, além da velocidade linear v ~ 0 e do angulo de rolamento ¢ ~ 0. Adicionalmente,
para condicdo de equilibrio, o autor sugere também considerar que os efeitos de rotores
sejam despreziveis e que a velocidade do vento € zero, pois as equagdes nao sao signi-
ficativamente restringidas por estas simplificacdes que s@o pratica comum na literatura.
Denotando com A as pequenas perturbagdes, com subscrito zero os valores de referéncia
das varidveis e assumindo que todos as derivadas e quantidades de disttirbios sdo peque-
nas (ou seja, podendo ser assumidas nulas quando ao quadrado), chega-se nas equagdes
14 a 19.

Xo + AX — mgsen(fy + Abcosty) = mAu (14)
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Zo + AZ + mgcos(by — Absenty) = m(w — upq) (15)
Mo+ AM = I (16)

g=10 (17)

tg = (ug + Au)costy — ugAbsenty + wsenby (18)
Zp = —(ug + Au)sen(by) — ugAbcoshy + weosby (19)

Quando as equacgdes sao tornadas referentes a condi¢cao de voo utilizando as equagdes
20 a 24, obtém-se as expressoes dispostas nas equacoes 25 a 30.

Xo —mgsen(fy) =0 (20)
Zoy + mgcos(6p) =0 (21)
My=0 (22)
Tg, = upcosby (23)
Zg, = —upsenty (24)
Al = A—X — gAfcosb, (25)
m
w = % — gAfsenby + upq (26)
q= Aliw 27
A = q (28)
Azp = Aucosty — ugAbsenby + wsenby (29)
Az = —Ausen(6y) — ugAbcosbty + wcosby (30)

As forcas e momentos aerodinamicos, de acordo com (ETKIN, 1995), sao fungdes
das varidveis de estado do sistema. Levando isto em consideracdo e escrevendo as forcas
AX, AZ e o momento AM em funcio das stability derivatives das variaveis de estado (ja
considerando nulos os efeitos de varidveis laterais, devido a condi¢ao simétrica), obtém-
se as equacoes 31, 32 e 33, onde os subscritos se referem a qual varidvel corresponde
a variagdo, por exemplo, M, representa a variacdo resultante em M devido a w. Ja os
termos a direita com “’c”’subscrito se referem as forcas ou momentos gerados pelo vetor
de entradas, nesse caso, o profundor e 0 manete, como pode ser observado na equagao
34. Desta forma, considerando o profundor - por exemplo -, pode-se escrever o sistema
na forma da equacdo 35, sendo que a matriz A pode ser encontrada na equacao 36.

AX = X, Au+ X,w+ AX, (31)
AZ = Z,Au+ Zyw + Zyw + Zgq + AZ, (32)
AM = M,Au + Myw + Myw + M,q + AM, (33)
i)Z(c - )Z(ée )Z(ﬁp Ade (34)

c — de Op A(Sp

AM, M;, M

P
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Aplicando-se a transformada de Laplace na Equagao 35, pode-se obter a fungdo de
transferéncia da equagdo 37. Utilizando o mesmo procedimento para o manete, a funcao



26

de transferéncia 38 também pode ser encontrada. Espera-se também, que a relagdo entre
velocidade vertical e altitude apresente o comportamento de um integrador, assumindo a
hipotese de que dinamica do sensor seja desprezivel.

w(s)  azs®+ ars+ ag
Guw 37
b = (8) b252 + bls + bo ( )
G — u(s) €18 + ¢ (38)

P 6p<8) d282 + d18 + d()

3.2 Ambiente de Simulacao e Controle: X-Plane e Matlab

De forma a obter os coeficientes para o modelo calculado, busca-se preparar o ambi-
ente de simulagdo e controle. Com este objetivo, foi necessario configurar o X-Plane para
efetuar envio e recepcado de pacotes para o Matlab. Na sequéncia, decide-se implementar
no Simulink a capacidade de receber dados oriundos do X-Plane, processar e responder
controlando superficies e o manete. Tais configuracdes e implementacdes constam nas
proximas subsecoes.

3.2.1 Configuracao do Simulador X-Plane

De acordo com (BITTAR et al., 2014) o principio de operagao do X-Plane é baseado
em prever como a aeronave voaria através do cdlculo das forcas atuantes em pequenos
elementos da forma geométrica do avido. Neste método, baseando-se na massa da aero-
nave e no centro de gravidade, as for¢as sdo relacionadas a aceleragdes que sdo integradas
de forma a ser possivel obter as velocidades e posi¢des. O simulador em questao, ainda
segundo (BITTAR et al., 2014), é certificado pela US Agency of Aviation (FAA -Federal
Aviation Administration) para treinar pilotos, devido ao fato de que seu método garante
um sistema confiavel e mais detalhado, flexivel e avancado que modelos baseados em sta-
bility derivatives que sdo usados na maioria dos outros simuladores. O autor frisa que os
controladores desenvolvidos e testados no X-Plane obtiveram sucesso ao serem embarca-
dos em aeronaves, o que - em teoria - adicionaria mais credibilidade no trabalho do autor
e neste.

Para a obten¢do do modelo de engenharia mencionado na se¢do 2.2, deseja-se realizar
ensaios utilizando um modelo do FA-18F, no X-Plane, desenvolvido pela Laminar Rese-
arch em 2017. O pacote a ser utilizado € o da versdao 1.51, todos os direitos do mesmo
pertencem a COLIMATA e tais arquivos nao podem ser distribuidos.

A forma mais comum de efetuar a comunicacdo entre o X-Plane e outros progra-
mas que pode ser encontrada na literatura € através da troca de mensagens UDP, como
realizado na obra de (BITTAR et al., 2014). Para tal, faz-se necessario selecionar no X-
Plane a quantidade de vezes que o seu modelo interno roda no simulador por quadro. De
acordo com (BITTAR et al., 2014), o recomendado é de 6 a 10 para obter uma melhor
performance durante as simulagdes; portanto, foi escolhido 8.0 mencionado protocolo
UDP nao apresenta garantias de entrega de mensagens, o que seria péssimo para algu-
mas aplicacdes, mas para a em questdo garante alta efici€ncia (devido a inexisténcia da
necessidade de confirmacdo de recebimento). Devido a esta caracteristica intrinseca do
UDP, € possivel atingir uma velocidade de transmissdo alta quando comparado a outros
protocolos. De acordo com o autor, o pacote de dados enviado pelo X-Plane possui um
cabecalho definido como ilustrado na Tabela 1, onde os quatro primeiro bytes possuem
literalmente os caracteres "DATA”e o quinto € um byte de politica interna ndo utilizado.
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Tabela 1: Cabecalho de Mensagens do X-Plane
Posicao | 0 1 2 3 |4
Valor |'D’ |’A |'T" |’A" | 1

Os bytes subsequentes sdo relativos ao estado da aeronave e sdo selecionados no simu-
lador. As informagdes constantes nas mensagens enviadas pelo X-Plane sao identificadas
pelo seu “’indice”(label), como ilustrado na Figura 5. Além de configurar quais os dados
devem ser enviados pelo simulador, também € necessario definir a frequéncia de pacotes
por segundo e as portas (mantidas nos valores padrao do programa) a serem utilizadas,
como pode ser apreciado no Apéndice A. Para fins explicativos, foi realizada na Figura 6
uma captura de pacotes enviados pelo simulador utilizando o programa Wireshark. Nela,
em amarelo, pode-se observar os quatro bytes "DATA”, em vermelho o byte de politica
interna, em azul o indice 0x03 em “extremidade menor primeiro”’(ou no termo mais co-
nhecido em inglés, little-endian) que representa o indice de velocidades no simulador e
em cinza o primeiro dado do indice 3, que corresponde ao IAS (velocidade indicada),
como informado em (X-PLANE, 2019). Para efetuar a conversao, € necessario considerar
a extremidade (endianess), ou seja, 0x43 € o byte mais significativo e 0x4c o menos sig-
nificativo. Em seguida, utilizando uma calculadora de ponto flutuante que siga a norma
IEEE-754, pode-se verificar o dado recebido. O resultado convertido deste exemplo pode
ser visualizado na Figura 7.

Figura 5: Exemplo Indice 18

Group 1 Group 2 Group 3 Group 4 Group 4
Lahel 18 Pitch Raoll Heading True Heading Magz
5 ‘ [ | T | [ ‘ 10 ‘ 11 | 12 | 13 | 14 | 15 | & | 17 | 18 ‘ 19 | o n | B | 23 ‘ 4
L1 2 | L3 L4 | P1 P2 | P3| P4 | RI R2 | R3 | R4 | I 2 | D3 [ 4 | HI H!  H3  H4
Fonte: (BITTAR et al., 2014), pagina 996
Figura 6: Captura de Dados no Wireshark
1a51 27.389@54 127.8.6.1 127.8.8.1 unpP 371 49881 - 49884
1852 27.433138 127.8.0.1 127.8.0.1 unpP 371 49861 - 49884
1853 27.481994 127.8.0.1 127.8.0.1 uppP 371 49861 » 498684
1854 27.535974 127.8.0.1 127.8.0.1 unpP 371 49881 -+ 49884
1RSS5 27 SREG51 127 & & 1 127 & 6 1 LInE 71 _A0RRT = AQREAL

Frame 1852: 371 bytes on wire (2968 bits), 371 bytes captured (2968 bits) on interface 4
Ethernet II, Src: @0:802:00_00:890:00 (00:90:00:00:00:80), Dst: 09:00:00 _00:00:00 (P0:00:00:
Internet Protocol Version 4, Src: 127.8.8.1, Dst: 127.8.6.1
User Datagram Protocol, Src Port: 49661, Dst Port: 49884
v Data (329 bytes)
Data: 444154412a830000004c33T14333862843673912447d3212..,
[Length: 329]

aa @2 oo oo @8 B2 B0 @2 82 B0 02 B8 B8 BB 45 B8 E
@1 65 54 a=z @@ 89 36 11 o8 88 7f a8 80 @l 7f @8 eT

@2 @1 bf 69 bf 6c @1 51 4b bl 44 41 54 41 [Z4[83 i-1-Q K-DATA*®
2@ @2 @8 @c 83 f1 43 33 86 e8 43 67 39 12 44 7d L -C3 Cgo-D}
32 12 44 @@ B 79 c4 cb T6 Ba 44 97 45 28 44 99 2Dy D-E(D
45 23 44 04 B2 B0 @0 la ea Ge 3T 88 c@ 79 c4 94 E(D n?- -y

af 29 44 @0 c@ 79 c4 99 33 a@ 3T 83 88 bc 3c 8 oy 302 <

Fonte: Autoria prépria.
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Figura 7: Em cima, conversdo de dados recebidos. Embaixo, dados exibidos no X-Plane
IEEE 754 Converter (JavaScript), V0.22

sign Exponent Mantissa
value: +1 28 1.8868193626403809
E::mde“ 0 135 7439180
Binary: [] M OO OO MMMOOOMEODODO OO

MHMOMOOMKMKMDOO

Decimal representation [483.02576 |
Value actually stored in float: |483.0257568359375 L
Error due to conversion: | | 4
Binary Representation 01000011111100011000001101001100 |

Hexadecimal Representation |0x43f1834c |

Vind Vind Virue Vimd Virue Virue
483.03 465.05 584.90 Lh5.86 6&73.09 6&73.09

kias keas ktas mph  mphas

Fonte: Autoria prépria

3.2.2 Matlab e Simulink

Sendo capaz de enviar mensagens com dados no X-Plane e tendo compreendido com-
pletamente como € realizada esta comunicagdo, resta implementar a recep¢ao das mes-
mas. A interface entre o Matlab e o X-Plane (aquisi¢do e controle) é realizada através
do Simulink, que envia dados para varidveis no Matlab através do bloco "ToWorkspace”.
Para o desenvolvimento do bloco no Simulink capaz de receber as mensagens mencio-
nadas na secdo 3.2.1, segue-se a mesma abordagem de (BITTAR et al., 2014), somente
modificando os dados a serem recebidos. Ja para enviar dados do simulink para o X-
Plane, utiliza-se como base um bloco pronto disponivel em (MATHWORKS, 2014). O
mesmo ¢é disponibilizado gratuitamente e é capaz de enviar comandos de manete, profun-
dor, aileron e para a roda sem necessitar adaptacdes. Unindo-se a ldgica disposta nesta
secdo e as configuragdes da secao 3.2.1, consegue-se tratar o simulador como uma planta,
onde pode-se:

e Ler:

— a velocidade Indicada (IAS) em nos;

— profundor;

— aileron;

— angulos de rolagem, arfagem e guinada em graus;

— taxas de variag¢do de angulo de rolagem, arfagem e guinada em radianos por
segundo;

— angulo de ataque em graus;
— altitude em pés;
— velocidade vertical, em pés por segundo (lida em pés por minuto, mas conver-

tida dentro do bloco de leitura para ser utilizada ja em pés por segundo);

e Comandar:
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— 0 manete;

— o profundor;

— os ailerons;

— os lemes direcionais (rudders);

— aroda.

3.3 Avaliacao do Modelo em Tempo Continuo

Através do desenvolvimento realizado na se¢do 3.1, chega-se no formato esperado
para as func¢des de transferéncia modeladas em vias de relacionar a variagdo de w e u para
variagdes de profundor e manete, respectivamente. E importante para este trabalho ressal-
tar que os coeficientes das equagdes 37 e 38 dependem de fatores construtivos da aeronave
e da massa, ou seja, desconsiderando variagdes de massa devido ao consumo de com-
bustivel, os coeficientes poderiam ser encontrados utilizando curvas tedricas encontradas
na literatura (o que € pratica comum, de cordo com a bibliografia) ou por identificacao
de sistemas simulados, em teoria nao necessitando realizar ensaios fisicos com tunel de
vento. Escolheu-se para este trabalho obter as fun¢des de transferéncia finais através do
X-Plane e é por esta razdo que realiza-se ensaios utilizando o simulador para a obtencao
do modelo final. Nao se conseguiu obter diretamente » € w no simulador, mas sabe-se
que, para pequenos angulos de arfagem, o dado de velocidade vertical (VVI) corresponde
a w e a mesma pode ser utilizada, desde que observado o fato de que V'V I ~ —w, ou
seja, V'V I é positiva no sentido negativo do eixo z do corpo da aeronave. Adicionalmente,
com as mesmas hipéteses, a velocidade indicada (IAS, ou Indicated Airspeed) pode ser
utilizada em vez de u.

Necessitou-se identificar os coeficientes das fun¢des de transferéncia mencionadas.
Para tal, foi utilizado como entrada para a obten¢do dos parametros o profundor do pri-
meiro ensaio, como ilustrado na esquerda da Figura 8 e posteriormente foi realizado outro
ensaio, com o profundor da direita da Figura 8, para realizar a avaliacao do modelo obtido.
Seguindo o mesmo algoritmo, na Figura 9 constam os dados configurados de manete que
foram utilizados no ensaio de obtenc¢do dos parametros da fungdo de transferéncia para a
velocidade indicada (na esquerda) e para a avaliacdo do modelo obtido (na direita). Nos
ensaios em que o profundor foi manipulado, as varidveis de interesse foram a velocidade
vertical e altitude, enquanto nos ensaios em que o manete foi manipulado, a varidvel de
interesse foi a velocidade indicada.Ressalta-se que durante os ensaios de profundor, o
manete foi mantido em 0,9 e que durante os ensaios de manete o profundor foi mantido
constante em 0,005 rad.

Ap6s realizada a identificacdo dos coeficientes, as fungdes de transferéncia obtidas
estdo dispostas nas equacdes 39, 40 e 41. Na Figura 10, pode-se observar tanto no
ensaios de obtencdo de parametros (esquerda) quanto no de validacdo (direita) que o
modelo continuo para velocidade vertical devido ao profundor ndo representou corre-
tamente as variagoes de amplitude da planta, pois enquanto a velocidade vertical diminui
em baixa frequéncia no X-Plane, aumenta no modelo. Enquanto a mesma aumenta em
baixa frequéncia no X-Plane, diminui no modelo. Esta diferenca de comportamento pode
causar oscilacdes em uma resposta em malha fechada, portanto o modelo ndao se mostrou
bom o suficiente para ser utilizado para o desenvolvimento de um controlador.

Gvvrs. = (39)

—169,9(s — 0,2362)(s + 0,0222) ft
rad - s

(s +0,2291)(s + 0, 0458)
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Figura 8: Profundor nos ensaios de obten¢@o de parametros (esquerda) e de avaliacdo de
modelo (direita)
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Figura 9: Manete nos ensaios de obtengdo de parametros (esquerda) e de avaliacdo de
modelo (direita)
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—4846,1(s — 1,144)

G = Kt 40

A4S = (1127, 3)(s + 0, 0839) K1) (40)
—3,1888

Ghyvvi = —2— 41

VIS 300095 1)

Ja na Figura 11, observa-se - tanto no ensaio de obtencdo de parametros (esquerda)
quanto no de avaliacdo do modelo (direita) - que a aproximagao da func¢ao de transferéncia
de velocidade vertical para altitude com uma fungao de transferéncia de primeira ordem
nao se mostrou satisfatdria, pois os comportamentos no X-Plane e no modelo divergiram
no que se refere a variagdo: enquanto a altitude aumenta no X-Plane, a mesma diminui
no modelo. Ao verificar a causa para esta discrepancia na literatura, percebe-se que uma
possivel explicacdo € o fato de que a aproximacao de primeira ordem pode desconsiderar
o comportamento pneumatico do sensor de velocidade vertical e que tal simplificacao
pode ndo ser valida em situacdes de rapida variacdo de altitude: cenario no qual o sensor
indica tendéncia em vez de uma variacdo real de altitude.

Adicionalmente, na Figura 12, pode-se observar - tanto no ensaio de obtencdo de
parametros (esquerda) quanto no de avaliacdo do modelo (direita) - que o0 modelo continuo
da func¢ao de transferéncia do profundor para a velocidade apresentou comportamento de
frequéncia e fase semelhante ao sistema no X-Plane, com erro mdximo na ordem de 50
nos (25,7 m/s) no periodo amostrado. Diferentemente dos modelos continuos anteriores,
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o modelo em questdo apresentou respostas aceitdveis para o uso de desenvolvimento de
controladores, pois o0 modelo foi capaz de reproduzir as variacdes de velocidade apresen-
tadas pela planta durante os ensaios.

Figura 10: Comparacdo de Velocidade Vertical da planta no X-Plane e do modelo

continuo nos ensaios de obtencdo (esquerda) e de avaliacdo (direita).
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Figura 11: Comparacdo de Altitude da planta no X-Plane e do modelo continuo nos

Fonte: Autoria prépria
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Figura 12: Comparacao de IAS da planta no X-Plane e do modelo continuo nos ensaios
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3.4 Obtencao de Modelo em Tempo Discreto

Tendo em vista que a troca de informagdes entre o Simulink que fecha a malha de
controle e realiza aquisicdo de dados e o simulador se d4 de forma discreta, decidiu-se
realizar a identificacdo do sistema com o uso de transformadas em tempo discreto para ve-
rificar se haveria melhoria no comportamento em comparag¢do com o resultado em tempo
continuo. Inicialmente, o modelo foi obtido utilizando um tempo de amostragem de 50
ms (20 Hz) e apresentou um comportamento mais semelhante ao da planta no X-Plane do
que o continuo. O modelo obtido em 20 Hz foi utilizado para desenvolver controladores
e o sistema em malha fechada apresentou oscilacdo significativa de velocidade vertical,
o que resultou em oscilacdes significativas de altitude (resultado disposto na secdo 4.1).
Recorrendo a bibliografia, foi observado no trabalho de (FIGUEIREDO, 2012) que o au-
mento da frequéncia de amostragem causa respostas de altitude com sobrepassos meno-
res, como pode ser visualizado na Figura 13, onde uma aeronave € testada utilizando-se o
mesmo salto de referéncia de altitude com diferentes frequéncias de amostragem. Por esta
razao, optou-se por uma frequéncia de amostragem de 40 Hz (25 ms) e obter o modelo
novamente.

E importante ressaltar que o modelo discreto é especifico para a frequéncia em que
foi obtido, devido ao fato de que para uma planta representada no dominio de Laplace
como G(s) ser representada no dominio da transformada Z, pode-se aproximar a fungcao
de transferéncia em Z utilizando a transformada bilinear representada na equacdo 42,
onde T é o passo da amostragem. Ou seja, enquanto um modelo continuo independe
da frequéncia de amostragem utilizada (desde que a mesma seja grande o suficiente para
nao causar problemas de aliasing), o modelo discreto deve ser alterado quando operando
em diferentes periodos de amostragem. As subse¢des seguintes retratardo a obtencdo do
modelo discreto final, j4 utilizando a frequéncia de amostragem de 40 Hz que possibilitou
a obtencao de resultados melhores neste trabalho.

Figura 13: Efeito da Frequéncia de Amostragem na Resposta em malha fechada de Alti-
tude
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Tabela 2: Estimativa de Funcdo de Transferéncia de Velocidade Vertical devido ao Pro-
fundor

Polos | Zeros | Semelhanca
1 0 51,76%
1 1 52,01%
2 1 79,16%
2 2 84,7 %
3 2 83,01%
3 3 83,99%

Figura 14: Comparacdo de Velocidade Vertical da planta no X-Plane e do modelo dis-
creto nos ensaios de obten¢ao (esquerda) e de avaliacdo (direita). 80 ft/s corresponde a
aproximadamente 24,4 m/s.
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3.4.1 Velocidade Vertical devido ao Profundor

Realizando novamente o ensaio de obtencao do profundor (como descrito na esquerda
da Figura 8) e utilizando o tempo de amostragem de 25ms, observou-se que - com funcdes
de transferéncia de diferentes ordens - resultados distintos foram obtidos, como pode ser
observado na Tabela 2. O modelo escolhido foi o com dois polos e dois zeros por ser
0 com comportamento mais préximo ao esperado. Tal funcdo de transferéncia possui a
mesma ordem do modelo tedrico e esta disposta na Equagao 43. Ja na Figura 14, consta a
comparacao da resposta da planta simulada no X-Plane, em vermelho, com a do modelo,
em azul: na esquerda consta o ensaio de obtencdo de parametros e na direita o de avaliagdo
do modelo. Pode-se observar que o modelo aproximou melhor o comportamento da planta
por ter apresentado os l6bulos de variacao de velocidade vertical e ter aumentado ou
diminuido quando o simulador o fez, o que ja torna este modelo discreto uma opg¢ao
melhor do que o equivalente continuo.

VVI(z
Gvvis, = TZS) = —6,6538 -

2741 —1,056271) [ ft

(1—21)(1—0,9674z1) } “3)

rad - s

3.4.2 Altitude devido a Velocidade Vertical

Para desenvolver a malha externa de controle na se¢do 3.5, fez-se necessario conhecer
a relacdo entre a variacdo de velocidade vertical com a de altitude. Para tal, utilizou-se
0s mesmos ensaios da secdo 3.4.1, mas a relacao realizada foi entre velocidade vertical e
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altitude, em vez de envolver diretamente o profundor. O processo utilizado foi semelhante
ao da subsecdo 3.4.1 e os resultados estdo dispostos na Tabela 3.

Tabela 3: Estimativa de Funcao de Transferéncia de Altitude devido a Velocidade Vertical

Polos | Zeros | Semelhanca
1 0 95,89%
1 1 95,79%
2 | 96,69%
2 2 99,08 %
3 2 99.01%
3 3 97,28%

O modelo escolhido foi o com dois polos e dois zeros por ser o que apresentou me-
lhor aproximacdo do comportamento da planta, mesmo ndo tendo sido da mesma or-
dem do modelo tedrico. Acredita-se que esta discrepancia se deva a dinamica do sensor
pneumatico de velocidade vertical e a fungao de transferéncia resultante estd disposta na
Equacgdo 44. J4 na Figura 15, consta a comparacao da resposta da planta no X-Plane,
em vermelho, com a do modelo, em azul onde na esquerda consta o ensaio de obtengdo
de parametros e na direita o de avaliacdo do modelo.Percebe-se também que o modelo
discreto apresentou comportamento tao similar a planta que se tornou dificil observar
diferencas entre as curvas do X-Plane e do modelo quando desenhadas no mesmo gréfico,
ou seja, o modelo foi superior ao original continuo.

h(z)
G = ———=1,6241-

Z71(1 = 0,9252z71)

(1—21)(1+0,6113z1) g @4

Figura 15: Comparacao de Altitude da planta no X-Plane e do modelo discreto nos ensaios
de obtencdo (esquerda) e de avaliagdo (direita). No sistema internacional, 15000 pés (ft)
equivalem a 4572 metros.

Altitude [ft]

1.6

1.85

1.5

-
.
(<]

s
i

-
1%
o

s
[}

1.25

Modelo
X-Plane

10

20

30

40

Altitude [ft]

«10*

1.6

s
[5)]
T

-
i

1.3

Modelo
X-Plane

10

20

30

40

Tempo [s] Tempo [s]

Fonte: Autoria prépria

3.4.3 Velocidade devido ao Manete

Para garantir estabilidade de altitude, a aeronave deve operar em uma velocidade
maior do que a de minimo arrasto (como mencionado na sec¢io 2.3), por esta razao tornou-
se critica a implementa¢do de um controlador de velocidade e; portanto, da obten¢do de
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um modelo simplificado para a relacdo entre o manete e a velocidade. O processo utili-
zado foi semelhante ao da subsecdo 3.4.1, a excecdo de que os ensaios utilizados para a
obtencdo dos parametros e para a avaliacdo do modelo obtido foram os da Figura 9. O
modelo escolhido pode ser observado na Tabela 4, em que se escolheu o modelo com trés
polos e trés zeros, apesar de ndo ser da mesma ordem do modelo tedrico. Acredita-se
que esta diferenca se deva ao atraso no acionamento da propulsdo e a zona morta exis-
tente na planta do X-Plane: entre o Simulink requisitar aumento no manete e o X-Plane
executa-lo, verificou-se um atraso de aproximadamente um segundo para o X-Plane apli-
car a requisi¢do e um tempo adicional de menos de um segundo para, apds o incremento
efetivo do manete na planta, a dindmica da aeronave responder aumentando a velocidade.
A funcgdo de transferéncia final estd disposta na Equacdo 45. Ja na Figura 16 consta a
comparacao da resposta da planta, no X-Plane, em vermelho, com a do modelo, em azul:
na esquerda consta o ensaio de obtengdo de parametros e na direita o de avaliagdao do
modelo.

Tabela 4: Estimativa de Fun¢do de Transferéncia de IAS devido a variacdes de Manete

Polos | Zeros | Semelhanca
1 0 21,34%
1 1 21,76%
2 1 88,57%
2 2 90,55%
3 2 68,46%
3 3 94,43 %
TAS(z) 2711 —0,9278271)(1 — 0,6324z71)
Grasn = Th(z) 1, 7819 (1+21)(1—1,9982"1 40,9976z 2) Kt @3)

Figura 16: Comparagdo de IAS da planta no X-Plane e do modelo discreto nos ensaios de
obtencdo (esquerda) e de avaliacdo (direita).
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3.5 Obtencao dos Controladores

Chegou-se na arquitetura da Figura 17, onde observa-se que, para desenvolver os con-
troladores, pode-se utilizar as func¢des de transferéncia do manete (Th) para a velocidade
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(IAS), do profundor (El) para a velocidade vertical (VVI) e da velocidade vertical (VVI)
para a altitude. E importante ressaltar que, na saida dos controladores, sio configuradas
as saturacOes observadas na planta do simulador para corresponder a dinamica possivel
da aeronave, por exemplo, ndo faz sentido gerar um manete fora do intervalo [0, 1].

Figura 17: Arquitetura de Controle
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Fonte: Autoria prépria

Para desenvolver os controladores utilizou-se o0 método do lugar das raizes, assim

como sugerido por (ETKIN, 1995) no capitulo 8 de seu livro. Foram selecionados quantos
polos e zeros o controlador deve possuir e onde eles devem se localizar para observar
alguns fatores, sdo eles: tempo de acomodagdo, sobressalto e margens de ganho e fase.

3.5.1 Controle de Velocidade Vertical

Para a velocidade vertical, foram desenvolvidos controladores de diferentes comple-

xidades, de forma a utilizar o mais simples possivel. E importante ressaltar que, dentre os
controladores a serem desenvolvidos este € o mais critico, pois pertence a malha interna
de altitude.

e Proporcional: com ganho de 0,00075325 garantiria, teoricamente, regime perma-

nente em apenas 6,11 segundos, devido ao integrador da planta. Com este contro-
lador, foi possivel obter 14,2dB de margem de ganho e 180 graus de margem de
fase.

Proporcional-Integral: Sabendo que a planta é uma aproximacdo, ela pode nao
se comportar como possuindo um integrador. Pensando neste cendrio, pode ser
mais seguro utilizar um controlador PI, que teoricamente atingiria um tempo de
acomodacao de 6,93 segundos.

Proporcional-Integral-Derivativo: Em busca de reduzir o tempo de acomodacdo,
conseguiu-se obter um tempo de acomodagdo tedrico de 1,22 segundos. Entretanto,
quando aplicando um salto de 0 a 1 na referéncia, haveria um comportamento de ir
de 0 a -0,5 antes de convergir para 1.

Tendo em vista os pontos levantados, a op¢ao utilizada foi o controlador proporcional

Chwi = 0,00075325[rad - s/ ft]. Na Figura 18 pode-se observar o diagrama de lugar das
raizes resultante na esquerda e na direita a resposta ao salto tedrica.
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Figura 18: Lugar das raizes e Resposta ao Salto tedrica - Controle da Velocidade Vertical

From:r To:y

12

1

Eixo Imagindrio

Velocidade Vertical [ft/s]

10 15 " os 0.95 1 1.05 1.1 1.15 1.2
Tempo [s] Eixo Real

Fonte: Autoria prépria

3.5.2 Controle de Altitude

Para a Altitude, foram desenvolvidos dois controladores distintos, observando a mesma
abordagem que o de velocidade vertical.

e Proporcional: com ganho de 0,058298, teoricamente, seria possivel entrar em re-
gime em 24,3 segundos com margem de ganho de 9,64dB e margem de fase de 94,2
graus.

e Proporcional-Integral-Derivativo: Buscando reduzir o tempo necessario, foi testado
o uso de um controlador PID. Com tal controlador, conseguiu-se um tempo de
acomodacao tedrico de 2,51 segundos com margem de ganho infinita € margem
de fase de 147 graus.

Tendo em vista a diferenca consideravel de desempenho, o segundo controlador foi
utilizado. Na Figura 19, pode-se observar o diagrama de lugar das raizes resultante na
esquerda e a resposta ao salto teérica na direita. E importante ressaltar, todavia, que o
tempo observado na pratica serd obrigatoriamente maior, pois para estabilizar a malha
externa (de altitude), a malha interna (de velocidade vertical) tem de estabilizar primeiro.
A fungdo de transferéncia do mesmo consta na equacgao 46.

Figura 19: Lugar das raizes e Resposta ao Salto tedrica - Controle da Altitude
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Calt =

(46)

0,064015(z + 0,429)(z + 0, 4198) H
S

(z—1) E
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3.5.3 Controle de Velocidade

O controle de IAS foi mais complexo que os anteriores devido ao fato de haver trés
polos e zeros no modelo, em vez de dois. A tentativa com controlador proporcional nao
gerou um sistema estdvel. Com PI, obteve-se margem de ganho e fase infinitas, mas
um tempo de acomodacgdo de 103 segundos. Finalmente, o PID obteve um desempenho
superior em termos de tempo de acomodacdo, que foi da ordem de meio segundo. A
margem de ganho da solucdo foi de 11,2dB e a de fase 82,3 graus. Infelizmente, a solu¢ao
apresenta um sobrepasso muito grande e, por essa razdo, o ideal € que seja melhorada
(por exemplo, utilizando realimentacdo de estados). Na Figura 20 pode-se observar na
esquerda o diagrama de lugar das raizes resultante e na direita a resposta ao salto tedrica.
A funcdo de transferéncia do mesmo consta em 47.

Figura 20: Lugar das raizes e Resposta ao Salto tedrica - Controle da Altitude
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~0,80625(z + 0,5)(z — 0,3107) { 1 } @

ias — (Z - 1) Ft
3.5.4 Resultado Pratico e Realizacao de Ajustes

Ap0s a finalizagdo do desenvolvimento dos controladores, os mesmos foram imple-
mentados no Simulink junto a planta modelada e ao bloco de interfaceamento com o
X-Plane. Inicialmente, ao aplicar os controladores desenvolvidos ocorreu a presencga de
oscilacdo excessiva de altitude devido a saturacdo do controlador externo da malha de
altitude (resultado disposto na secao 4.2). Para minimizar o efeito da saturacgdo, foi apli-
cado um anti-windup do tipo back-calculation no controlador da malha em questdo de
forma a reduzir a integracdo de erros enquanto a saida do atuador (que no simulink é
englobado pelo bloco do controlador) esta saturada e reduzido o ganho do integrador. A
estrutura do anti-windup utilizado pode ser visualizada na Figura 21 retirada de (BAZA-
NELLA; SILVA, 2000), onde nota-se que quando o controle comandado w € diferente
do controle efetivo u, um erro de atuagdo e, € calculado, multiplicado por um ganho de
1/T; e somado a ag@o integral do controlador. Os autores sugerem o uso de uma equagio
puramente empirica para o calculo do ganho de anti-windup (T; = /T;1}) e afirmam que,
na prética, o ganho pode ser escolhido de forma puramente empirica desde que mantido
o cuidado de aplicar 7; maior que 7; € menor que 7;.
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Figura 21: Estrutura de Anti-Windup do tipo Back-Calculation
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4 RESULTADOS E DISCUSSAO

Os controladores calculados na secao 3.5 foram aplicados no Simulink. Inicialmente,
obteve-se uma resposta com sobressalto maior do que o desejado (possivelmente devido
a saturacao no sinal de controle da malha externa, ao atraso varidvel de comunicagdo e a
perda de mensagens); portanto, duas melhorias foram realizadas:

e A aplicacdo de anti-windup, como mencionado na subse¢do 3.5.4.

e baseado em (BAZANELLA; SILVA, 2017), foi reduzido o ganho Ki do controlador
de altitude para 0,052. Tal modificagdo diminuiu significativamente as oscilagdes e
o comportamento do sistema em malha fechada ficou bem mais amortecido.

4.1 Controle com Amostragem de 20 Hz

Na Figura 22 consta o resultado obtido em malha fechada no modelo em 20 Hz de-
senvolvido no Simulink e da planta no X-Plane ao aplicar o controlador desenvolvido em
20 Hz. Como pode-se observar, a altitude se mostrou oscilatéria com erros de aproxima-
damente 300 pés (aproximadamente 91 m). Devido a esta oscilacio, decidiu-se aumentar
a frequéncia do controlador.

Figura 22: Seguimento de Referéncia de Altitude com Salto de 2000 ft (609,6 m) utili-
zando 20 Hz
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Fonte: Autoria propria

4.2 Controle com Amostragem de 40 Hz sem A justes Finais

Na Figura 23 consta o resultado obtido em malha fechada no modelo em 40 Hz de-
senvolvido no Simulink e da planta no X-Plane ao aplicar o controlador desenvolvido em
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40 Hz. Como pode-se observar, a altitude se mostrou menos oscilatéria do que na Figura
22, mas ainda apresenta um sobressalto elevado (chegando a 1000 pés, aproximadamente
300 metros, no modelo). Devido a este sobressalto, os ajustes finais foram realizados.

Figura 23: Seguimento de Referéncia de Altitude com Salto de 2000 ft (609,6 m) antes

de efetuar ajustes com controle em 40 Hz
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Fonte: Autoria prépria

4.3 Controle Final

Na Figura 24, consta a comparagdo de resposta do modelo (azul) em malha fechada
com a planta no X-Plane (vermelho), em que se pode observar que o modelo aproximou
corretamente o comportamento da planta no X-Plane em malha fechada. E visivel o
fato de que variagdes de altitude maiores causam um atraso de fase entre o modelo e o
simulador. Nota-se também que o caca no X-Plane apresenta uma subida mais lenta e
uma descida mais rapida que o modelo, o que demonstra o comportamento nao linear
da planta. Comparando-se a Figura 25, torna-se mais evidente os efeitos nao lineares
quando aplicados degraus maiores de altitude, possivelmente devido ao fato da aeronave
ter apresentado angulos de arfagem ndo despreziveis durante a subida.

Figura 24: Seguimento de Referéncia de Altitude com Salto de 42000 ft (609,6 m)

=10* =10*

Alt. do Modelo
Alt. no X-Plane
— — — Ref. de Altitude

s
-

|

=
o
=
o

-
|
|
|
|

Altitude [ft]
o
1|
Altitude [ft]
o

s
F
s
F

Alt. do Modelo
Alt. no X-Plane
— — — Ref. de Altitude

-
[
-
[

(=]

20 40 60 80 0 20 40 60 80
Tempo [s] Tempo [s]

Fonte: Autoria propria

Para verificar a resposta com presenca de perturbacoes, decidiu-se configura-las na
simulag@o do X-Plane. O simulador possibilita cinco niveis crescentes de chuva e tem-
pestade: nenhum, leve, moderado, pesado e severo; portanto, decidiu-se testar com as
duas possibilidades de maior relevancia de perturbacdo. Na Figura 26 constam os resul-
tados obtidos quando o X-Plane apresentava chuva e tempestade pesados. Na mesma,
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Figura 25: Seguimento de Referéncia de Altitude com Salto de £3000 ft (914,4 m)
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verifica-se que a planta se comporta de forma diferente da condicdo sem perturbagio:
maiores sobressaltos, tempos de acomodacdo, e defasagem em relagdo a resposta apre-
sentada pelo modelo. Ja na Figura 27, percebe-se que a planta reage de forma diferente
da modelada quando sob efeito de perturbacdes muito grandes, como pode ser observado
no intervalo de 40 a 60 segundos, em que a altitude se manteve aproximadamente cons-
tante. Adicionalmente, pode-se verificar no intervalo de 80 a 120 segundos que o caca
perde altitude mais rapidamente que o modelo e apresenta um sobressalto de mais que o
dobro do modelo. Entretanto, em ambas as situagdes de testes de perturbagdes a aero-
nave se manteve estavel e operando em torno da altitude de referéncia, o que indica que o
projeto dos controladores visando manter uma margem de ganho e uma margem de fase
segura pode ter resultado em controladores robustos para situacdes de perturbacdao em que
o sistema se comporta de forma diferente das condicdes pressupostas no desenvolvimento
do modelo devido a ndo linearidades.

Figura 26: Seguimento de Referéncia de Altitude com Salto de £2000 ft (609,6 m) com
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Figura 27: Seguimento de Referéncia com Salto de £2000 ft (609,6 m) com Temporal
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5 CONCLUSOES E TRABALHOS FUTUROS

Na introducao do trabalho foi abordado o fato de que o vdo estdvel e simétrico era
a condi¢do bésica de voo para a maioria das aeronaves, principalmente para avides que
viajavam de um aeroporto a outro ou de uma base a outra, pois na maioria do tempo a
aeronave se mantinha em tal condi¢ao, com mudancas eventuais de altitude. Foi men-
cionado também que tornava-se interessante a aplicacdo de controladores para garantir a
estabilidade da aeronave, reduzir a probabilidade de ocorréncia de erros humanos, per-
mitir que a tripulacdo pudesse se concentrar na resolucdo de problemas, se comunicar
com torres de controle e atuar na supervisao da operag¢ao do avido. Devido a importancia
do tema, percebeu-se que era necessario o desenvolvimento de controladores capazes de
manter as aeronaves voando em altitudes especificas e trafegar entre elas.

A abordagem deste assunto em um trabalho académico proporciona informacao direta
e aberta sobre modelagem e controle de aeronaves, de forma que seja possivel trazer a dis-
cussdo a nivel de graduagdo sobre aplicagdes reais e ndo lineares. O desenvolvimento do
mesmo requisitou conhecimentos em todas as areas do curso de Engenharia de Controle
e Automacdo: de computacdo, para realizar a comunicacdo entre Matlab e X-Plane de
forma eficiente, a controle, para ser capaz de seguir as referéncias de altitude e velocidade
propostas durante os ensaios. Desta forma, as informacdes contidas neste podem auxiliar
estudantes a absorver diversos fragmentos de conteidos que sdo analisados as vezes su-
perficialmente ao longo da graduacdo sendo aplicados de forma conjunta e harmonizada
em vias de atingir os objetivos propostos.

ApOs extensa pesquisa e andlise de livros e artigos sobre o assunto, chegou-se a con-
clusdo de que seria vidvel o desenvolvimento de um modelo, em torno de um ponto de
equilibrio com atitude de arfagem (pitch), na forma de uma fun¢do de transferéncia. Assu-
mindo esta premissa e utilizando o Matlab e o Simulink junto ao simulador X-Plane com
uma comunicagao estabelecida que proporcionava uma taxa de amostragem de 40Hz, foi
possivel levantar curvas para pequenas variagdes no compensador do profundor (elevator)
e do manete (throttle). Com estas curvas, fol possivel a extragdo de parametros para o mo-
delo da aeronave e, apds a obten¢do do mesmo, tornou-se possivel o desenvolvimento de
controladores capazes de controlar a altitude da mesma. Os controles obtidos foram tes-
tados em malha fechada com o simulador e foram capazes de controlar a aeronave para
seguir as referéncias durante todos os ensaios realizados, inclusive na presencga de chuvas
e tempestades pesadas.

Adicionalmente, € importante ressaltar que todos os objetivos originais foram atendi-
dos, pois: foi possivel estabelecer comunicagdo confidvel entre o simulador e o Matlab de
forma a proporcionar uma frequéncia de amostragem relevante e suficiente. As fungdes
de transferéncia obtidas nos modelos foram relativamente simples devido ao trabalho da
andlise tedrica previamente realizada. O controle desenvolvido foi simples e eficaz. A
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aeronave simulada no X-Plane seguiu as referéncias como desejado tanto quando em
operacdo normal quanto quando sob influéncia de perturbacdes causadas por tempesta-
des (apresentando nessas condi¢cdoes um sobressalto maior, mas plausivel), o que indica
que o cuidado tomado na medi¢do e dimensionamento das margens de ganho e de fase fo-
ram Uteis para manter a estabilidade em circunstancias mais complexas em que a presenca
de ndo linearidades se tornou ainda mais evidente.

Apesar dos resultados satisfatérios obtidos, diversas melhorias podem ser realizadas.
Por exemplo, o modelo e controlador de velocidade poderia ser retrabalhado em uma
regido de manete em que a resposta em velocidade indicada seja mais linear. Além
disso, tendo em vista que a linearizacdo se provou uma abordagem vélida para peque-
nos angulos, seria interessante a representacdo do sistema através de espaco de estados
para realimentar as varidveis de estado e gerar um controle mais rdpido e/ou mais con-
fortavel para o piloto. Outra possivel andlise que poderia se mostrar bem interessante seria
a realizagdo de testes em tunel de vento utilizando programas de computador para com-
parar o modelo encontrado através de identificacao de sistemas com o modelo puramente
tedrico com as hipoteses utilizadas. Além destes, o impacto de um voo nio simétrico
poderia ser analisado e tratado através da obtencdo de um modelo que considere angulo
de arfagem nao nulo.
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APENDICE A CONFIGURAGAO DE PORTAS E IP NO X-
PLANE

Figura 28: Configuragdo de Portas e IPs
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