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RESUMO

O presente trabalho possui como objetivo o projeto de um piloto automatico para um
veiculo aéreo nao tripulado (VANT) em fase de voo de cruzeiro, de forma que esse sistema
seja capaz de proporcionar amparo na pilotagem e melhoria de performance da aeronave,
tanto em condicao climatica limpa, quanto, em condicoes severas, incluindo, chuva, ventos
de rajada e de través. Além disso, ter um baixo custo na implementacao em aplicagoes
futuras. Primeiramente, foi realizada a modelagem matematica do sistema dindmico da
aeronave, que incluem os trés eixos de estabilidade, sendo eles, longitudinal, lateral e
direcional, utilizando como auxilio o software Matlab. Em seguida, foram projetados os
controladores proporcional-integrativo-derivativo (PID), por meio do critério de Ziegler-
Nichols e do método do lugar geométrico das raizes, para que o sistema atenda aos requisitos
de controle do projeto, como maximo sobressinal, tempo de pico e amortecimento. Com
isso, o projeto de todos os controladores, a aeronave escolhida foi desenhada no software
X-Plane, por meio da ferramente Plane Maker, onde todas as suas medidas fisicas e
caracteristicas aerodinamicas, estruturais, de estabilidade, controle e desempenho foram
aplicadas. Por fim, foi estabelecida uma conexao de rede utilizando o protocolo UDP entre
os softwares Matlab e X-Plane, para que fosse realizada a validacao do projeto por meio
da simulacao software-in-the-loop, na qual se obtém em tempo real a resposta da aeronave
mediante a aplicacao de cada controlador, em um ambiente virtual, porém, muito préximo
da realidade.

Palavras-chave: Controlador PID, VANT, software-in-the-loop.



ABSTRACT

This paper presents has as objective to design of an autopilot for an unmanned
aerial vehicle (UAV) in phase of cruise flight, that is able to provide pilotage support and
improvement of the aircraft performance, both in as well as severe weather conditions
including rain, gust and cross winds. Also, have a low cost to implement in future
applications. First, the mathematical modeling of the aircraft’s dynamic system was
performed, which includes the three axes of stability, namely longitudinal, lateral and
directional, using Matlab as support. Then, the proportional-integral-derivative (PID)
controllers were designed using the Ziegler-Nichols criterion and the root-locus method,
so that, the system meets the design control requirements such as overshoot, peak time
and damping. After, the design of all controllers, the chosen aircraft was designed in the
X-Plane software using the Plane Maker tool, where all its physical measurements and
aerodynamic, structural, stability, control and performance were applied. Lastly, a network
connection was established using the UDP protocol between the Matlab and X-Plane
software, so that the project could be validated by software-in-the-loop simulation which
is obtained in real time the response of the aircraft by applying each controller in a virtual

environment, but very close to reality.

Keywords: PID controller, UAV, software-in-the-loop.
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INTRODUCAO

O primeiro voo publico de uma aeronave moto-propulsiva, realizado por Santos
Dumont, proporcionou que a mobilidade aérea progredisse de forma a apresentar novos
meios de algar voos, com o objetivo de cumprir missdes bem definidas. E uma dessas

formas, tem sido o uso de veiculos aéreos nao tripulados (VANT’s).

Assim, como os outros meios de transporte aéreo, os VANT’s estao sujeitos a
intempéries e condi¢oes de voo que dificultam a manobrabilidade do piloto e diminuem a
performance da aeronave, resultando, fatalmente, no fracasso da missao. Além disso, os
VANT’s costumam ser mais suscetiveis a variagoes climaticas, como, por exemplo, ventos
de rajada, popa e través. Outro fator importante, é que os VANT'’s, construidos a nivel de
protétipo, podem possuir caracteristicas de instabilidade em seu préprio projeto original e,
se tratando de kits prontos de placas controladoras embarcadas, o custo agregado ¢ muito

elevado para a implementacao do projeto.

Segundo Santos (2018), o ntimero de ocorréncias de acidentes de aeronaves leves
chegaram em 83,4 % e o nimero de incidentes graves em 63,5 % entre os anos de 2008 e 2017.
Além disso, os Estados que tiveram maior quantidade de fatalidades nesse periodo, foram
Para, Sao Paulo e Amazonas. Dessa maneira, esse trabalho se justifica na necessidade de
desenvolver um sistema de piloto automatico que seja capaz de proporcionar um voo estavel
e controlavel durante etapas especificas de voo de uma aeronave nao tripulada, diminuindo
os riscos e propiciando amparo ao piloto da aeronave, em meio a condigoes climaticas
extremas. Em termos académicos, este trabalho promove a aplicagao de conhecimentos
obtidos no curso de engenharia elétrica, assim como adiciona mais uma contribui¢ao no

ambito de sistemas de controle com énfase em engenharia aeronautica.

Dessa forma, este trabalho tem por hipotese a ideia de que é possivel projetar um
sistema de voo automatico capaz de proporcionar auxilio na pilotagem, melhor performance
da aeronave no que se refere aos trés eixos de estabilidade, tanto em clima limpo, quanto
em meio a intempéries, cumprimento da missao e um custo menor para implementacao

fisica futura.

Nesse contexto, busca-se modelar um sistema de piloto automatico para uma
aeronave cargueira nao tripulada, por meio do conhecimento de seu comportamento
aerodinamico, definicdo das funcoes de transferéncia e determinacao da malha de controle
correspondente a cada eixo e superficie de comando. Além disso, realizar simulacao

software-in-the-loop para validar o controlador projetado.

Portanto, o desenvolvimento desse trabalho se subdivide em quatro capitulos
principais intitulados como: Referencial Teérico, Metodologia, Implementacao e Analise
dos Resultados.

O primeiro capitulo esté destinado ao Referencial Tedrico, no qual é feito uma revisao
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dos assuntos necessarios para a implementagao do projeto. Inicialmente, é introduzido
o conceito fundamental de uma aeronave, seus principais componentes, seus sistemas
de coordenadas e como funciona a estabilidade de voo. Além disso, discorre-se sobre
os fundamentos de sistemas de controle, incluindo modelagem matematica, fungoes de
transferéncias e controle automatico. Em seguida, tem-se a definicao das equacgoes de
movimento de uma aeronave considerando os 3 eixos de coordenadas. E, por fim, a
explanacao do conceito de analise computacional, bem como sobre os softwares utilizados,
sendo eles, Matlab e X-Plane.

O segundo capitulo define os métodos, as técnicas e os procedimentos utilizados
para a concepcao do projeto. E explanado qual a modalidade da pesquisa, sua natureza
seu objetivo e sua abordagem. Em seguida, dé-se énfase nas atividades desenvolvidas
do projeto, em forma de diagrama de blocos. Entao, é apresentado uma visao geral do
trabalho desenvolvido, explicando-o em forma de fluxograma. Por fim, defini-se qual
aeronave sera objeto de estudo e o procedimento necessario para se trabalhar com os
softwares utilizados para a implementacao do projeto, dentre eles o AVL, para extracao de
dados aerodinamicos preliminares, o Matlab para o projeto dos controladores e o X-Plane,

para simulacao software-in-the-loop.

O terceiro capitulo consiste na implementacao do projeto. Primeiramente, tem-
se a definicao das derivadas aerodindmicas longitudinais da aeronave e, em seguida,
o equacionamento das fungoes de transferéncia para o eixo longitudinal. Também é
estabelecido a malha de controle do sistema e o calculo dos controladores PID, utilizando
como referéncia, os requisitos do projeto, como tempo de pico (t,), maximo sobressinal
(Mp) e amortecimento (¢). Essa sequéncia de atividades é repetida para os eixos lateral
e direcional, com suas respectivas derivadas aerodinamicas de estabilidade, malhas de
controle, requisitos e controladores PID projetados. Por fim, é explicado com foi realizada
a configuracao de rede do software X-Plane, utilizando o protocolo UDP. Por semelhante
modo, é mostrado como o software Matlab é configurado para receber e enviar dados para

o X-Plane de forma organizada e utilizando o mesmo protocolo de comunicagao.

O quarto e dltimo capitulo apresenta a analise dos resultados do projeto. Inici-
almente, tem-se a resposta ao degrau de entrada aplicada a equacgao dinamica do eixo
longitudinal. Sao analisados desde a malha de controle mais interna até a mais externa,
quando aplicados os ganhos de feedback e o controlador projetado. O mesmo processo ¢é
realizado para os eixos lateral e direcional, de modo que a resposta é comparada aos requi-
sitos estabelecidos e, se necessario, solugoes sao implantadas para solucionar os problemas
de nao cumprimento do que foi requisitado. Em seguida, tem-se os resultados da simulacao
software-in-the-loop, no qual sdo mostrados os sinais de referéncia esperados e os sinais

reais obtidos das respostas da malha de altitude, arfagem, rolamento e guinada.
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1 REFERENCIAL TEORICO

Neste capitulo, serao apresentadas as teorias necessarias para modelagem e imple-
mentacao do sistema. Inicialmente, é abordado o conceito aeronautico fundamental de
uma aeronave, seguido da fundamentacao de sistemas de controle, automacao e projeto de
controladores. Em sequéncia, sao definidas as equagoes de movimento da aeronave e, por

fim, discorre-se sobre a andlise computacional de sistemas de controle.

1.1 CONCEITOS FUNDAMENTAIS DE UMA AERONAVE

Um aviao é definido como uma aeronave de asa fixa mais pesada que o ar, movida
por propulsao mecénica, que é mantido em condi¢ao de voo devido a reagdao dindmica do
ar que escoa através de suas asas (RODRIGUES, 2014).

Figura 1 — Principais componentes da aeronave

Aileron Esquerdo

Estabilizador Vertical

Leme Estabilizador Horizontal

Profindor

Fuselagem

Aileron Direito
Grupo Moto-Propulsor

Trem de Pouso Principal

Fonte: (ANDERSON, 2001) (Adaptado)

Como mostrado na Figura 1, a asa é o principal componente gerador de sustentacao
da aeronave. Nela, sdo acopladas estruturas hipersustentadoras (flaps) e superficies de
comando (ailerons). Essa tltima, é responsavel por realizar o movimento de rolamento da

aeronave.

Na cauda da aeronave tem-se o conjunto empenagem, divididos em horizontal e
vertical, com mais duas superficies de comando fundamentais. Na empenagem horizontal,
o profundor e na empenagem vertical, o leme. Respectivamente, sao responsaveis por

realizar o movimento de arfagem e guinada do aviao.

O trem de pouso tem como principal finalidade apoiar o avidao no solo e permitir
manobras de decolagem, pouso e taxiamento. Assim como os outros componentes, ele é
interligado a fuselagem, compondo, dessa forma o corpo do avido. E mais a frente, tem-se

o grupo moto-propulsor, composto, basicamente, por um motor e uma hélice. Combinados,
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geram tragdo, impulsionando a aeronave para frente, de modo que ela atinja velocidade

suficiente para decolar.

1.1.1 Sistemas de Coordenadas

Para compreender a dinamica da aeronave, é necessario conhecer a padronizacao
adotada em relacao ao seus eixos de movimento, pois, com a definicdo de cada eixo, é que
se modelam as equacoes dindmicas do sistema. A Figura 2 mostra a nomenclatura utiliza

para descrever os eixos de uma aeronave.

Figura 2 — Sistemas de eixos
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Fonte: (COOK, 2007)

Os trés controles basicos de um aviao (ailerons, profundor e leme) sao projetados

para alterar e controlar os momentos em torno dos eixos x, y e z (ANDERSON, 2015).

Conforme Anderson (2015), o rolamento (movimento em torno do eixo x) é chamado
de movimento lateral e ocorre pela deflexdo dos ailerons; a arfagem (movimento em torno
do eixo y) é chamado de movimento longitudinal e ocorre pela deflexdo do profundor;
a guinada (movimento em torno do eixo z) é chamada de movimento direcional, e é

ocasionada pela deflexao do leme.

1.1.2 Estabilidade de voo

Segundo Nelson (1998), a estabilidade é uma propriedade de estado de equilibrio e o
objeto de estudo desse conceito em aeronaves, geralmente é divida em estatica e dinamica.
A estabilidade estatica é a tendéncia inicial do veiculo em retornar ao seu estado de
equilibrio depois de uma pertubacao. A estabilidade dindmica é normalmente especificada

pelo tempo que leva para que uma perturbacdo seja amortecida até a metade de sua
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amplitude inicial ou, no caso de um movimento instavel, o tempo necessario para que a

amplitude inicial da perturbacao duplique.

A Figura 3 ilustra o comportamento da estabilidade estatica de um objeto. Ele recebe
3 tipos de classificagdo conforme a sua resposta ao movimento aplicado: estaticamente

estavel, estaticamente instavel e estabilidade neutra.

Figura 3 — Ilustracao das classificagoes da estabilidade estatica
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Fonte: (NELSON, 1998) (Adaptado)

Na Figura 4 tem-se a resposta dinamica de uma aeronave diante de varias per-
tubagoes em sua condi¢ao de equilibrio. Nelson (1998) enfatiza que o veiculo pode ser
estavel estaticamente, porém instavel dinamicamente. Somente a estabilidade estatica nao
garante a estabilidade dindmica da aeronave. Porém, uma aeronave dinamicamente estavel,

a priori, sera estaticamente estavel.

1.1.3 Estabilidade Longitudinal

A estabilidade longitudinal atua sobre o eixo lateral no movimento de arfagem.
Para que uma aeronave seja estavel longitudinalmente, é necessario existir uma tendéncia
de retornar ao seu ponto de atitude de arfagem apos sofrer algum distirbio. Supondo que
um fendmeno atmosférico, como uma rajada de vento, aumente o angulo de ataque. As
forcas produzidas tendem a diminuir o angulo de ataque para que a aeronave volte ao seu
estado de equilibrio. Grande parte da estabilidade longitudinal é atribuida a localizacao

do centro de gravidade em relagdo ao centro de sustentagao (RODRIGUES, 2014).
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Figura 4 — Curvas tipicas de resposta dinamica da aeronave
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Fonte: (NELSON, 1998) (Adaptado)

1.1.4 Estabilidade Lateral

A estabilidade lateral age sobre o eixo longitudinal. Uma aeronave possui esta-
bilidade lateral quando um momento restaurador é gerado sempre que suas asas saem
da condicao de equilibrio, momento de rolamento. Se por algum motivo na ocorréncia
de um disturbio a aeronave desenvolver um momento de rolamento, parte das forcas
de sustentagao se inclinarao verticalmente e a outra parte lateralmente na direcao da
asa mais baixa gerando um desbalanceamento entre as forgas peso e sustentagao, o que
ocasiona um deslizamento para o lado da asa mais baixa. A derrapagem ocasionada por
esse momento gera um movimento relativo por meio do ar causando um fluxo de ar oposto
ao deslizamento lateral, essa rajada de vento pode estabilizar novamente a aeronave se ela

possuir um angulo de diedro em suas asas (RODRIGUES, 2014).

1.1.5 Estabilidade Direcional

A estabilidade direcional esta diretamente relacionada ao eixo vertical. Para alcangar
a estabilidade direcional a aeronave deve desenvolver movimentos de guinada contrarios
ao deslocamento sobre o eixo vertical, desta forma restituindo seu equilibrio. A ocorréncia
de momentos de guinada gera novos momentos e deslocamentos de rolamento que tem

influencias diretas nos movimentos laterais (NERIS, 2001).
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1.2 FUNDAMENTOS DE SISTEMAS DE CONTROLE

1.2.1 Modelagem Matematica

A dindmica de muitos sistemas mecéanicos, elétricos, térmicos, econdmicos, biolégicos
ou outros pode ser descrita em termos de equagoes diferenciais. Essas equagoes diferenciais
sao obtidas pelas leis fisicas que regem dado sistema — por exemplo, as leis de Newton
para sistemas mecanicos e as leis de Kirchhoff para sistemas elétricos. Devemos sempre ter
em mente que construir modelos matematicos adequados é a parte mais importante da

analise de sistemas de controle como um todo (OGATA, 2010).

Além disso, Ogata (2010) define que os modelos mateméticos podem assumir
diferentes formas e que isso depende do sistema considerado, bem como das circunstancias
particulares inerentes a ele. Problemas de controle 6timo, por exemplo, é mais vantajoso
utilizar representacoes de espaco de estado. Em contrapartida, quando se trata de um
sistema linear, invariante o tempo, de entrada e de saida tnicas, a representacao por meio

de funcao de transferéncia pode ser mais conveniente que qualquer outra.

Nise (2010) argumenta criteriosamente que as leis fisicas conduzem a modelos
matematicos que descrevem o relacionamento entre a entrada e a saida de sistemas
dindmicos. Um desses modelos é a equacao diferencial linear invariante no tempo, descrita

abaixo.

d™c(t) J d™te(t)

d™r(t) d™r(t)
g 1 bm—t = gt

dtm dtm—1

+... —{—doC(t) =by,

+ ...+ bor(t) (1)

Além da equagao diferencial, a funcao de transferéncia é outra maneira de se
modelar matematicamente um sistema. O modelo é obtido a partir da equacao linear
invariante no tempo, utilizando da chamada transformada de Laplace. Embora, a fun¢ao de
transferéncia possa ser utilizada apenas para sistemas lineares, ela fornece uma informagcao

mais intuitiva do que a equagao diferencial (NISE, 2010).

L) = Fs) = [ fyeat @)
0—

Outro modelo ¢é a representagao no espago de estados. Uma vantagem dos métodos
do espaco de estados é que eles também podem ser utilizados para sistemas que nao
podem ser descritos por equagoes diferenciais lineares. Além disso, os métodos do espago
de estados sao utilizados para modelar sistemas para simulacao em computadores digitais.

Basicamente, esta representacio transforma uma equacao diferencial de ordem n em um
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sistema de n equagoes diferenciais simultaneas de primeira ordem (NISE, 2010).

&= Ax+ Bu (3)

y=Cx+ Du (4)

Para t >ty e condicoes iniciais, z(tg) em que: & é a derivada do vetor de estado em
relagdo ao tempo, y vetor de saida u é vetor de entrada ou vetor de controle, A é a matriz
do sistema, B a matriz de entrada, C' é a matriz de saida e D a matriz de transmissao

direta.

1.2.2 Funcao de Transferéncia

A funcgao de transferéncia de um sistema linear é definida como a relagao entre a
transformada de Laplace da variavel de entrada, com todas as condi¢oes iniciais supostas
iguais a zero. A fungdo de transferéncia de um sistema (ou elemento) representa a relagao

que descreve a dindmica do sistema sob consideragdo (DORF, 2001).

Como exemplo, pode-se utilizar o sistema massa-mossa-amortecedor descrito pela

equacao diferencial abaixo.

Ms?Y (5) 4 bsY (s) + kY (s) = R(s) (5)

Portanto, relacionando a saida com a entrada desse sistema, a equacao pode ser

escrita da seguinte forma:

Saida Y (s) 1
Entrada a

(6)

Essa equagao, portanto, trata-se da funcao de transferéncia do sistema. Analoga-
mente, esse método é aplicado no campo da engenharia aeronautica, partindo, inicialmente
das equacoes dinamicas definidas no dominio do tempo e posteriormente convertidas para o
dominio da frequéncia, utilizando as equagoes de Laplace. Além disso, essas equagoes tam-
bém podem ser convertidas para o sistema de espaco de estados, tornando a visualizacao

do impacto dos valores das variaveis de forma mais clara.

1.2.3 Espacgo de Estados

A escolha das variaveis de estado para um sistema especifico nao é tinica. O requisito
para a escolha das variaveis de estado é que elas sejam linearmente independentes e que

um nimero minimo de varidveis seja escolhido (NISE, 2010).
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Nise (2010) afirma que o primeiro passo na representagao de um sistema é escolher

o vetor de estado, o qual deve ser escolhido conforme as seguintes consideracoes:

a) um numero de variaveis de estado deve ser escolhido para compor o vetor de
estado. Este niimero minimo de variaveis de estado ¢é suficiente para descrever

completamente o estado do sistema;

b) as componentes do vetor de estado (isto é, este niimero minimo de varidveis de

estado) devem ser linearmente independentes.

Além disso, Nise (2010) esclarece que, tipicamente, o nimero minimo de variaveis
de estado a serem escolhidas é igual a ordem da equacéao diferencial que descreve o sistema.
Por exemplo, se uma equacao diferencial de terceira ordem descreve o sistema, entao trés
equacoes diferenciais de primeira ordem simultdneas sao necessarias em conjunto com
trés variaveis de estado. Da perspectiva das funcoes de transferéncia, a ordem da equacao
diferencial é a ordem do denominador da funcao de transferéncia apds o cancelamento
dos fatores comuns ao numerador e ao denominador. Abaixo, tem-se a representacao em

espago de estado da componente longitudinal de uma aeronave.

U Ty Tw Tg Ty U Ty
w z Z Z 2 w Z

= e (7)
0 0 0 1 0 0 0

1.2.4 Diagrama de blocos

A importancia da relacao causa e efeito da fungao de transferéncia é evidenciada
pela facilidade de representar a relagao entre as varidveis do sistema através de diagramas.
A representacao das relagoes de sistemas em diagrama de blocos é predominante na
engenharia de sistemas de controle. Os diagramas de bloco consistem de blocos operacionais,
unidirecionais, que representam a funcao de transferéncia entre as variaveis de interesse
(DORF, 2001).

As vantagens da representacao de um sistema por diagramas de blocos consistem
no fato de que é facil construir um diagrama de blocos para todo o sistema pela simples
interligacao dos blocos componentes, de acordo com o fluxo de sinais, e pela possibilidade de
avaliar a contribuigdo de cada componente para o desempenho global do sistema (OGATA,
2010).

Em geral, a operacao funcional do sistema pode ser visualizada mais facilmente pelo
exame do diagrama de blocos do que pelo exame do préprio sistema fisico. Um diagrama de

blocos contém informagoes relativas ao comportamento dinamico, mas nao inclui nenhuma



23

informacao sobre a construcao fisica do sistema. Consequentemente, muitos sistemas que
nao apresentam semelhanca e nao estao relacionados podem ser representados pelo mesmo
diagrama de blocos (OGATA, 2010).

A Figura 5 ilustra como é, visualmente, a representacdo em diagrama de bloco.
Nota-se que, dentro do retangulo, deve-se escrever a equacao da funcao de transferéncia

referente ao bloco.

Figura 5 — Representacao de um diagrama de bloco

Fungéo de

G(s)

Fonte: (OGATA, 2010)

Em diagramas de blocos, um circulo com uma cruz ¢ o simbolo que indica a operagao
soma. Os sinais nas extremidades das setas indicam se o sinal sera somado ou subtraido,
conforme Figura 6. E importante que as grandezas a serem somadas ou subtraidas tenham

as mesmas dimensoes e unidade.

Figura 6 — Bloco de soma

Fonte: (OGATA, 2010)

Vale salientar também, que a construcao de projetos utilizando diagramas de bloco

podem ser categorizados em sistemas de malha fechada ou de malha aberta.

Quando o sistema é de malha fechada, a saida é realimentada ao somador, de modo
que haja uma comparacao a referéncia de entrada, conforme a Figura 7. Além disso, pode
haver também um elemento de realimentacao capaz de converter o sinal de saida antes
de ser comparado ao sinal de entrada. Na pratica, esse elemento de realimentacao é um

sensor que mede determinada grandeza e realiza a conversao.

1.2.5 Controle Automatico

O controle automatico de sistemas dinamicos tradicionais, abreviadamente chamado

de controle dindmico, emprega o importante conceito de realimentagao ou retroalimentacao
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Figura 7 — Representagdo de um sistema de malha fechada
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Fonte: (OGATA, 2010)

(feedback), que se realiza usualmente por eletronica analégica ou digital. O controle
automatico dos sistemas de dindmica de eventos discretos, abreviadamente dito controle
de eventos, é feito por meio de outro sistema de eventos discretos que atualmente, em

geral, se realiza por meio de eletrénica digital (CASTRUCCI, 2011).

O desenvolvimento de sistemas de controle automatico desempenhou um papel
importante no crescimento da aviagao civil e militar. Aeronaves modernas incluem uma
variedade de sistemas de controle automéatico que auxiliam a tripulagdo de voo na navegagao,
gerenciamento de voo e aumento de estabilidade dos pilotos automaticos que podem ser
usados pela tripulagao para reduzir sua carga de trabalho durante o cruzeiro e ajuda-los a

pousar suas aeronaves durante condigoes climéticas adversas (NELSON, 1998).

Na Tabela 1, temos as fungoes que o sistemas de controle automatico promovem
durante o controle de voo. Além das fungoes que estao listadas, aeronaves modernas

utilizam sistemas de controle para ajudar na navegabilidade da aeronave.

1.2.6 Acoes de Controle

Ogata (2010) classifica os controladores industriais conforme suas agoes de controle

sob o sistema da seguinte forma:

a) controladores de duas posi¢des ou on-off;

b

controladores proporcionais;

)
)
¢) controladores proporcional-integrais;
d)

controladores proporcional-derivativos;
e) controladores proporcional-integral-derivativo.

Além dessas classificacoes, eles também pode ser separados de acordo com a
energia empregada na operagao, como controladores pneumaticos, controladores hidraulicos
ou controladores eletronicos. Essa escolha do tipo de controlador deve ser decidida de
acordo com a natureza da planta e as condi¢oes de operagao, incluindo seguranca, custo,

disponibilidade, confiabilidade, precisao, peso e tamanho.
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Tabela 1 — Fung¢ao de cada sistema de voo automatico e sua composicao

Sistemas de controle de atitude que mantém
guinada, rolamento e arfagem.

Sistema de controle

. Sistema de controle de altitude que mantém
de voo para diminuicao

uma altitude determinada

de esforgo do piloto Sistema de controle de velocidade que mantém

constante a velocidade ou o nimero de Mach

Se uma aeronave é marginalmente estavel ou instavel,
sistemas de controle automatico podem promover
estabilidade de voo apropriada.

Sistemas de melhoramento | O controle automatico pode ser usado para garantir que
de estabilidade uma aeronave tenha qualidade de manobrabilidade

apropriada;amortecimento adicional é incorporado

utilizando amortecimento de guinada, rolamento

e arfagem.

Um sistema de pouso por instrumento para guiar a
aeronave por um feixe eletronico até pista.

Um localizador para alinhar a aeronave na direcao
lateral com a dire¢ao da linha central da pista,
enquanto a aeronave pousa por instrumento.

Auxilio
na aterrissagem

Um sistema de guiamento (flare system) que ajuda a
aeronave a fazer a manobra de transicao até a pista.

Fonte: (NELSON, 1998) (Adaptada)

Controle on-off: Nesse sistema o elemento atuante tem apenas duas posigoes
fixas que sao simplesmente on-off. Esse tipo de controle é relativamente barato e simples,

por isso é um dos mais utilizados em sistemas de controle domésticos e industriais.

Nesse tipo de controlador, se considerarmos o sinal de saida do controlador u(t) e
o sinal do erro atuante e(%), no controle de duas posigoes, o sinal u(?) permanece em um
valor maximo ou em um valor minimo, dependendo se o sinal de erro atuante for negativo

ou positivo. Assim temos:
u(t) = Uy, para e(t) >0 (8)

u(t) = Us,para e(t) <0 9)

Controle proporcional: Para esse tipo de controlador, a relagdo entre a saida

do controlador u(t) e sinal de erro atuante e(t) é o seguinte:

u(t) = Kpe(t) (10)
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Transformando a Equacgao 10 para Laplace:

Us
E(s)

=Ky (11)

Na Equacao 11, K, é denominado ganho proporcional. Nessa a¢ao de controle, o

controlador ¢é essencialmente um ganho ajustavel.

Controle Integral: Nessa agao de controle, o valor de saida u(t) é modificado a
uma taxa de variagdo proporcional ao sinal do erro que atua no sistema e(t). Equacionando,

temos:

du(t) Ki

dt e(t)

(12)

Com o denominador d(t) multiplicando o lado esquerdo da igualdade e aplicando a

integral em ambos os lados da equacao, chega-se em:

ult) = K / e(t)dt (13)
0

A constante ajustavel nessa acao de controle é K;. Transformando para Laplace,

temos a seguinte funcao de transferéncia:
Us K;
e (14)
Es s

Controle proporcional-integral: Ogata (2010) define que essa agao de controle

pode ser definida pela seguinte equacao:
t

u(t) = Kyelt) + 2 [ e(t)it (15)
‘o

Convertendo para o dominio laplaciano, tem-se que 7T; chamado de tempo integrativo:

Ul(s)
E(s)

1, (14 ) (16)

Controle proporcional-derivativo:Assim como anteriormente, Ogatha(2010)

define o controlador proporcional-derivativo da seguinte forma:

de(t)
dt

Reescrevendo a equagao para o dominio de Laplace, temos T; como sendo o tempo

u(t) = kpe(t) + K1y (17)

derivativo:

= Ky(1+Tys) (18)
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Controle proporcional-integrativo-derivativo: Essa acao de controle é a com-
binagao dos controladores proporcional, derivativo e integrativo, unindo as vantagens de

cada método. A equacao, entao, é escrita a seguir:

t
K de(t
u(t) = er(t)+fp/e(t)dt+KpTd et (19)
T; J dt
Novamente, em Laplace, a funcio de transferéncia é definida como:
Ul(s) 1
— =K, (1+—4+T 20
E(s) p( st ds) (20)

Entao temos que K, ¢ o ganho proporcional, T; ¢ o tempo integrativo e Ty o tempo
derivativo. Vale ressaltar que essa acao de controle é uma das mais utilizadas em sistemas

automaticos, conhecido pelo método PID.

1.2.7 Polos e Zeros

Os polos de uma fungado de transferéncia sdo (1) os valores da varidvel da transfor-
mada de Laplace, s, que fazem com que a func¢ao de transferéncia se torne infinita, ou (2)
quaisquer raizes do denominador da funcao de transferéncia que sdo comuns as raizes do
numerador (NISE, 2010).

Estritamente falando, os polos de uma funcao de transferéncia satisfazem a parte
(1) da defini¢do. Por exemplo, as raizes do polindémio caracteristico no denominador sao os
valores de s que tornam a funcdo de transferéncia infinita, portanto sdo polos. Entretanto,
se um fator do denominador pode ser cancelado com o mesmo fator no numerador, a raiz
deste fator nao faz mais com que a fungao de transferéncia se torne infinita. Em sistemas
de controle, geralmente nos referimos a raiz do fator cancelado no denominador como
um polo, mesmo que a funcao de transferéncia nao seja infinita neste valor. Portanto,

incluimos a parte (2) da definicao (NISE, 2010).

Os zeros de uma funcao de transferéncia sao (1) os valores da variavel da transfor-
mada de Laplace, s, que fazem com que a fun¢ao de transferéncia se torne zero, ou (2)
quaisquer raizes do numerador da funcao de transferéncia que sao comuns as raizes do
denominador (NISE, 2010).

Estritamente falando, os zeros de uma fungao de transferéncia satisfazem a parte
(1) desta definigao. Por exemplo, as raizes do numerador sao valores de s que anulam a
funcao de transferéncia e, portanto, sao zeros. Entretanto, se um fator do numerador pode
ser cancelado com o mesmo fator no denominador, a raiz desse fator nao mais fara com
que a fun¢do de transferéncia se torne zero. Em sistemas de controle, frequentemente nos

referimos a raiz do fator cancelado no numerador como um zero, mesmo que a fungao de
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transferéncia nao seja zero neste valor. Assim, incluimos a parte (2) da defini¢cao (NISE,
2010).

A Figura 8 ilustra um diagrama de bloco, com sua respectiva fun¢ao de transferéncia,

polo e zero representado no plano complexo jw e o.

Figura 8 — Representagao do polo e zero de uma funcao de transferéncia
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i
) s-plane
G(s)
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Fonte: (NISE, 2010)

1.2.8 Resposta do Sistema

A resposta de um dado sistema constitui a soma de duas respostas, a saber, a
reposta forcada e a resposta temporal. Dorf (2001) argumenta que a resposta transitéria é
a parte da resposta que desaparece com o tempo e a resposta estacionaria é a parte que

ocorre muito tempo depois da aplicacao de um sinal de entrada.

E possivel analisar o comportamento dessas respostas do sistema aplicando algum
tipo de sinal de entrada. Esses sinais podem ser em forma de rampa, impulso ou degrau.
Em boa parte das aplicagoes ¢é utilizado o sinal de degrau na entrada para fazer tal analise

e obter respostas com caracteristicas que definem como se comporta o sistema.

O sistema tipicamente de segunda ordem pode ser classificado da seguinte maneira,

conforme a sua resposta ao degrau de entrada:

a) superamortecido;

¢) nao amortecido;

d

)

b) subamortecido;
)
) criticamente amortecido.

Na Figura 9, tem-se resumidamente, a representacao grafica de cada uma dessas
respostas. E importante pontuar que o projetista pode definir por meio de técnicas de

controle, como deve ser cada uma delas. Ou seja, o projetista pode realizar alteragoes na
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resposta original do sistema e implementar controladores para que se chegue na resposta

requerida do projeto.

Figura 9 — Respostas tipicas de um sistema de segunda ordem a um degrau de entrada
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Fonte: (NISE, 2010) (Adaptado)

1.2.9 Lugar das Raizes

O lugar geométrico das raizes, uma representacao grafica dos polos em malha
fechada a medida que um parametro do sistema é variado, é um método poderoso de

andlise e projeto para a estabilidade e a resposta transitéria (EVANS, 1950).

O lugar geométrico das raizes pode ser utilizado para descrever qualitativamente o
desempenho de um sistema a medida que diversos parametros sao alterados. Por exemplo,
o efeito da variacao do ganho sobre a ultrapassagem percentual, o tempo de acomodacao e
o instante de pico pode ser mostrado vividamente. A descri¢ao qualitativa pode entao ser

verificada através de uma andalise quantitativa (NISE, 2010).

Além da resposta transitéria, o lugar geométrico das raizes também fornece uma
representacao grafica da estabilidade do sistema. Podemos ver claramente faixas de
estabilidade, faixas de instabilidade e as condig¢oes que fazem com que um sistema entre
em oscilagao (NISE, 2010).

No projeto de um sistema de controle linear, vemos que o método do lugar das
raizes prova sua eficiéncia, pois indica o modo pelo qual os polos e os zeros de malha aberta
devem ser modificados para que a resposta satisfaca as especificacoes de desempenho do
sistema. Esse método é, em particular, eficiente para a obtencao rapida de resultados
aproximados (OGATA, 2010).
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Pelo fato de a geracdao do lugar das raizes pelo Matlab ser bastante simples,
pode-se pensar que esbogar o lugar das raizes manualmente seja desperdicio de tempo e
esforco. Entretanto, a experiéncia em esbocar manualmente o lugar das raizes é da maior
importancia para a interpretagao do proprio lugar das raizes gerado por computador, além
de servir para que se tenha, de maneira rapida, uma ideia aproximada do lugar das raizes
(OGATA, 2010).

Ogata (2010) demonstra passo a passo como realizar o desenho manualmente
do lugar geométrico da raizes para um sistema de primeira e segunda ordem, que é
representado no plano complexo jw e o. Sinteticamente, esse método é pontuado abaixo,

pela seguinte sequéncia:

a) determinar o lugar das raizes no eixo real;

o

determinar as assintotas do lugar das raizes;

¢) determinar o ponto de partida do eixo real;

e) escolher um ponto de teste nos entornos do eixo jw e da origem;

f

d) determinar os pontos em que o lugar das raizes cruza o eixo imaginario;
) desenhar o lugar geométrico das raizes;

g) determinar um par de polos complexos conjugados dominantes de malha fechada,

de modo que o coeficiente de amortecimento seja 0,5.

A Figura 10 ilustra o desenho do lugar geométrico das raizes, no plano complexo
jw e o, seguindo os passos definidos de forma manual. Contudo, existem softwares, como

o Matlab que realizam esse desenho de forma automatizada.

Figura 10 — Desenho do lugar geométrico das raizes

{ \//

Q
y
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Fonte: (OGATA, 2010)
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1.2.10 Regra de Ziegler-Nichols para sintonia de controladores PID

O processo de selecionar parametros do controlador que garantam dada especificagao
de desempenho é conhecido como sintonia do controlador. Ziegler e Nichols sugeriram
regras para a sintonia de controladores PID (o que significa ajustar os valores de K, T; e
Ty) baseadas na resposta experimental ao degrau ou no valor de Kp que resulta em uma

estabilidade marginal, quando somente uma agao proporcional é utilizada (OGATA, 2010).

Contudo, o sistema resultante pode exibir um sobressinal maximo grande na
resposta do degrau, o que é inaceitavel. Nesse caso, precisamos fazer uma série de sintonias
finas até que um resultado aceitavel seja obtido. De fato, as regras de sintonia de Ziegler-
Nichols fornecem estimativas dos valores dos parametros e proporcionam um ponto de
partida na sintonia fina, e nao os valores definitivos de K, T; e T, logo na primeira
tentativa (OGATA, 2010).

Ziegler e Nichols propuseram regras para a determinacao de valores do ganho
proporcional K, do tempo integral T; e do tempo derivativo Ty, baseadas nas caracteristicas
da resposta transitéria de dada planta. Essa determinacao dos parametros dos controladores
PID ou de sintonia dos controladores PID pode ser feita por engenheiros de campo, por

meio de experimentos com a planta (OGATA, 2010).

Existem, na literatura, dois métodos denominados regras de sintonia de Ziegler-
Nichols: o primeiro e o segundo método. A seguir sera definido apenas o segundo método,

que foi o utilizado nesse trabalho.

No segundo método, define-se primeiro T; = 0o e T;; = 0. Usando somente a agao de
controle proporcional, o valor de K, ¢ aumentado até o valor de K., no qual a saida exibe
uma oscilagao sustentada pela primeira vez. Portanto, o ganho critico K. e o periodo P,

correspondente sao determinados experimentalmente (OGATA, 2010).

Assim, Ziegler e Nichols sugerem escolher os valores dos parametros K, T; e T;; de
acordo com a féormula mostrada na Tabela 2, em que T; e T; podem ser reescritos como

K; e K4, que, por sua vez, correspondem a K, /T; e K x Ty, respectivamente.

Tabela 2 — Regras de sintonia de Ziegler-Nichols

Tipo de Controlador K, T; Ty
P 0,5K .y 00 0
PI 045K | 1/1,2 Py 0

PID 0,6 K., 0,5FP., | 0,125PF,,

Fonte: (OGATA, 2010)
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1.3 EQUACOES DE MOVIMENTO DE UMA AERONAVE

As equagoes que descrevem o movimento da aeronave sao o "ponto-chave'para a
realizacdo da modelagem do sistema e, consequentemente, a definicao dos controladores
de voo e melhorias a serem propostas a resposta do sistema, dado uma entrada em degrau.
Essas mesmas equagoes também podem ser reescritas de forma mais simplificada, o que é
fundamental em algumas etapas do projeto. Além disso, segundo Cook (2007), as equagdes
de movimento fornecem uma boa condi¢ao para simulacao da estabilidade e parametros
de controle que estao relacionados com as caracteristicas aerodinamicas da estrutura da

aeronave.

1.3.1 Estabilidade Dinamica Longitudinal

Conforme desenvolvido por Roskam (2001), as equagoes de movimentos longitudinal

podem ser escritas da seguinte forma:

mu = —mgcosby + Gy S [—(CDu +2Cp,)— “ +(Cr,. +2C7, )— ]
Go ’ U (21)
Cho
+qoS [ —(Cp,, — Cry)ar— 05656]
Uo
m(w — Upq) = —mgsenby+qyS [—(C’Lu + QC'LO)i +(Cr, + QC'DO)oz}
o (22
+q05[ CL“QU CL"QU _CL‘%(S&}
. u u
]yyq = 6036 (Cmu + 20m0>7 + (CmTu + 2CmT )7 + CmaO[ + OmT (6]
Vo bo (23)
+0 52 [Cmaw Oy L2 S C o Coy 5}

Considerando ¢ = 0 e w = Uy, é possivel reescrever as equacdes em funcio da
velocidade (u), &ngulo de ataque («) e do dngulo de arfagem (6). Para se obter um melhor
entendimento das caracteristicas fisicas das equacoes longitudinais, comumente divide-se
ambos os lados da equagao por m e a equagao do momento de arfagem por /,,, ficando,

assim, escritas em termos de suas derivadas mostradas nas equagoes a seguir.

= —gBcoshy + Xyu+ X7, u+ Xoa+ X5, 0e (24)

Upcv — Upf = —g9$en90+Zuu+Zaa—|—de+Zqé+Z(;eée (25)
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G = Myu+ Mrp,u+ Maa + Mz, a+ Mad+ M0+ Mg, (26)

Com isso, aplica-se a transformada de Laplace nas equagoes, e considerando as

condigOes iniciais nulas, tem-se:

(s = Xu— X7, )u(s) — Xqa(s) + gcoshpb(s) = Xs,0¢(s) (27)

—Zuyu(s) +[s(Uo — Za) — Za) als) + [—(Zy+ Up)s + gsenbo| 0(s) = Zs,0¢(s) (28)

— (M + M7, )u(s) — (Mgs + My + Mg, )a(s) + (5% — Mys)0(s) = M, de(s) (29)

Temos que u(s), a(s) e 0(s) sao as varidveis de saida, apés a aplicagdo da transfor-
mada de Laplace, para as variaveis u(t), a(t) e 8(t) do dominio do tempo. Por semelhante
modo, a varidvel d.(s) e d.(t). Dividindo as equagdes por d¢(s) tem-se as trés equagoes

para as variaveis de saida, representadas a seguir.

(s —Xu—X71,) —Xo gcosby 5.5) Xs.
~Zu [s(Uo—Za) = Za]  [=(Zg+Uo)s + gsenby] 50;(?) = | 2,
~(My+Mr,) —(Mas+Ma+Mr,) (5% — Mys) 65((88)) M,

(30)

Dessa forma, tem-se que a primeira matriz compoe a matriz do sistema, a segunda
a matriz das fungoes de transferéncia e a terceira a matriz das poténcias de controle

(ROSKAM, 2001). Com isso, as fungbes de transferéncia podem ser escritas da seguinte

forma:

1 - A1t +B1s3+C1s2+Dys+ Fy

u(s) Ny Ays®+ Bus?+Cus+ Dy, (31)

=2
)
—~

V)
S~—

o

a(s) Ny Ans$3+ Bos? +Cus+ Dy (32)

de($) Dy - A4+ Bys3+ 0152+ Dys+ Fy

6(s) Ny Ags®+ Bys+ Cy (33)

1 - A184 + 3183 +C1S2 +Dis+ Ej

=)
o
—~

Va)
~—

)
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A equacao caracteristica das fungoes de transferéncias longitudinais fatoradas
geralmente é composta por dois pares de polos complexos conjugados e pode ser observado

na seguinte equagao (ROSKAM, 2001).

(52 + 2§phw§h) (52 +2(spwsps + wgp) =0 (34)

O numerador das fungoes de transferéncia em malha aberta representam a mag-
nitude da resposta do sistema a uma entrada, neste caso, uma deflexdo do elevador e o
denominador, afeta o comportamento da resposta no tempo. Estas afirmacoes sao validadas

apenas para fungoes de transferéncia em malha aberta (ROSKAM, 2001).

1.3.2 Estabilidade Dinidmica Latero-Direcional

Por semelhante modo, Roskam (2001) desenvolveu as equagdes para pequenas

pertubacoes do movimento latero-direcional, mostradas a seguir.

b b
Lup— Lwi G050 |Cr B+ 0L 220, "2y 6040y o,
zap — Lozt =S| Cpy B+ T + T +Cly, 00+ Ciy. (36)

b rb
Lyt — I = Q()Sb [Cnﬁ5+CnTﬁ5+Cn s +C

v30; + g+ Crns, 9+ Gy, 5] (37)

Roskam (2001) afirma que essas equagoes podem ser reescritas em fungao dos
dngulos de derrapagem (f3), rolamento (¢) e guinada (¢), ao se considerar a aeronave em
voto reto e nivelado, em que $g =0 e © = 0. Além disso, os momentos I,,s, 1,5 € I1.s
que sao definidos por meio dos eixos de estabilidade, podem ser determinados por meio

dos momentos Iy, 1.5 € Ly

Lyos cos®ay sen®ag  —sen2ag| | Ipep
L.s| = | senaq cos?ayg sen2ayq 1. (38)
Irs %sen?ag %senZao OS2 Lo

Igualmente, sera dividido as equagodes por m, I s e 1,5, respectivamente, para

descrever melhor as caracteristicas fisica do sistema (ROSKAM, 2001). Assim, as equagoes
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de movimento latero-direcional sao reescritas em funcao das derivadas de estabilidade,

mostradas a seguir.

UoB+Uptp = gpcosty +YsB + Yypd+ Yiih + Y5, 60+ Y5, 6, (39)
¢—Agh = LgB+ Lpd+ Lyth + Ls, 00 + Ls, 0, (40)
1) —Bod = NgB+ N, B+ Npé + Nypsi+ Ny, 6 + N, 0r (41)
Em que:
vy IIZ
Ay = 42
" L )
By = 2= (43)
IZZ

Considera-se as condic¢oes iniciais nulas, e a aplica-se a transformada de Laplace,

temos:

(sUo —Y3)B(s) — (sYp + geosto)(s) + s(Uy — Y )b(s) = Y56(s) (44)
—LgB(s)+ (s> = sLp)o(s) — (s* Ao+ sLy ) (s) = Ls6(s) (45)
—(Ng+ Nr,)B(s) = (s°Bo + sNp)é(s) + (s* — sN; Jib(s) = Nsd(s) (46)

Desse modo, tem-se que [(t), ¢(t), ¥(t) e 0(t) possuem, respectivamente, as
seguintes transformadas de Laplace: 5(s), ¢(s), ©¥(s) e d(s). Realizando a divisao das
equagoes por d(s), temos as fungdes de transferéncia do eixo latero-direcional da aeronave,

a priori, representadas na matriz a seguir.

(sUp—Y3) —(sYp+gcosty) s(Uo—Yr) %(j)) Ys
Ly (eshy)  ~(PAetsko)| |92 = |Ls )
—Ng—Ng, —(s*Bo+sNp) (s> —sNy) Qg((j)) N

Resolvendo a matriz de forma algébrica, tem-se a seguintes fungdes de transferéncia

do movimento latero-direcional da aeronave.

B(s) _ Ng _ A583+3582+055+D5 (48)
5(8) B Do N A284—|—st3+0282+D28+E2
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o(s) _ Ny _ Ays®+ Bys+Cy (49)
d(s) Dy Agst + Bos3 4+ (0952 4 Dos + Fo
P(s) _ Ny AwSS +B¢82 + Cq/)8+ Dy, (50)

5(8) FQ - S(A284+3283—|—0252+D28+E2)

Assim como no movimento dindmico longitudinal, o denominador da equacgao de
transferéncia mostra o comportamento dindmico do sistema. Quando é aplicado um degrau
de entrada nessa equagao, é possivel analisar o tempo de subida, tempo de acomodacao,
maxima ultrapassagem percentual, dentre outros fatores importantes para o conhecimento

do sistema e a modelagem dos controladores.

1.4 PROTOCOLO UDP

O UDP (User Datagram Protocol) é um protocolo de transporte simplificado,
leve, com um modelo de servico minimalista. E um servico ndo orientado para conexao;
portanto,nao ha apresentacao antes que os dois processos comecem a se comunicar. O UDP
prové um servi¢o nao confiavel de transferéncia de dados - isto é, quando um processo
envia uma mensagem para dentro de um socket UDP, o protocolo nao oferece garantias de
que a mensagem chegard ao receptor. Além do mais, mensagens que chegam de fato ao

processo receptor podem chegar fora de ordem (KUROSE, 2013).

O UDP néao inclui um mecanismo de controle de congestionamento; portanto, um
processo originador pode bombear dados para dentro deu uma camada abaixo (a de rede)
a taxa que quiser (KUROSE, 2013). Na Figura 11, tem-se a representacao da estrutura do
protocolo UDP.

Figura 11 — Estrutura do protocolo UDP
32 bits
\
| |

Numero da porta Nimero da porta

de origem de destino
c f Soma de
omprimento e ~
verificagao

Dados da aplicagao
(mensagem)

Fonte: (KUROSE, 2013)

O cabecalho UDP tem apenas quatro campos, cada um consistindo em 2 bytes.

Os dados da aplicacao ocupam o campo de dados do segmento UDP. Os ntimeros de
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portas permitem que o hospedeiro destinatario passe os dados da aplicagdo ao processo
correto que estd funcionando no sistema final destinatario (isto é, realize a funcao de
demultiplexagdo). O campo de comprimento especifica o nimero de bytes (cabegalho mais
dados). Um valor de comprimento explicito é necessario porque o tamanho do campo de
dados pode ser diferente de um segmento UDP para outro (KUROSE, 2013).

A soma de verificagdo é usada pelo hospedeiro receptor para verificar se foram
introduzidos erros no segmento. Na verdade, a soma de verificacdo também é calculada

para alguns dos campos no cabecalho IP, além do segmento UDP (KUROSE, 2013).

1.5 ANALISE COMPUTACIONAL DE SISTEMAS DE CONTROLE

Um modelo computacional de um sistema sob forma mateméatica conveniente para
demonstrar o comportamento do sistema pode ser usado para investigar projetos de um
sistema planejado sem na realidade construir o sistema propriamente dito. Uma simulacgao
em computador utiliza um modelo e as condi¢oes reais do sistema que esta sendo modelado

e os comandos de entrada reais aos quais o sistema serd submetido (DORF, 2001).

Vérios niveis de fidelidade de simulagao (isto é, de exatidao) estao disponiveis
para o engenheiro de controle. Nos estagios iniciais do processo de projetar, os pacotes
de software altamente interativos sao eficazes. Neste estagio, a velocidade do computador
nao é tao importante quanto o tempo necessaria para se obter um solucao valida inicial
e interagir e ajustar com detalhe essa solu¢ao. Uma boa capacidade grafica de saida é
crucial. As simulacoes de andlise sdo geralmente de baixa fidelidade no sentido de que
muitas das simplificagoes (como linearizagoes) feitas no processo de projetar sao retidas
na simulagao (DORF, 2001).

Dorf (2001) apresenta as vantagens de se utilizar a simulagdo em computador,
supondo um modelo e simulacao confiavelmente exatos:
a) o desempenho do sistema pode ser observado sob todas as condi¢oes concebiveis;

b) os resultados do desempenho de sistemas de campo podem ser extrapolados

com o modelo de simulacao para fins de previsao;

c) as decisoes relativas a sistemas futuros que se encontram presentemente no

estédgio conceitual podem ser examinadas;

d) ensaios com sistemas sob teste podem ser realizados em um periodo de tempo

muito reduzido;

e) os resultados de simulagdo podem ser obtidos a um custo menor que o da

experimentacgao real;

f) o estudo de situagoes hipotéticas pode ser efetuado mesmo quando a situagao

hipotética for irrealizavel na vida real no presente momento.
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O Matlab é uma linguagem de alto desempenho para computacao técnica. Ele
integra computacao, visualizacdo e programacao em um ambiente facil de usar, onde

problemas e solugdes sdo expressos em notagao matematica familiar (MATHWORKS, 2005).

Usos tipicos incluem:

a) matemadatica e computacao;

o

desenvolvimento de algoritmos;

¢) aquisicao de dados;

e) analise de dados, exploragao e visualizagao

f

)
)
)
d) modelagem, simulacdo e prototipagem;
)
) graficos cientificos e de engenharia;

)

g) desenvolvimento de aplicativos, incluindo construgao de interface grafica com o

usuario.

1.5.1 Matlab

O Matlab é um sistema interativo cujo elemento de dados béasico é um array que nao
requer dimensionamento. Isso permite resolver muitos problemas técnicos de computacao,
especialmente aqueles com formula¢des matriciais e vetoriais, em uma fracdo do tempo
necessario para escrever um programa em uma linguagem escalar nao interativa, como C
ou Fortran (MATHWORKS, 2005).

O Matlab evoluiu ao longo de anos com a entrada de muitos usuarios. Em ambientes
universitarios, é a ferramenta instrucional padrao para cursos introdutorios e avancados
em matematica, engenharia e ciéncias. Na industria, o Matlab é a ferramenta de escolha

para pesquisa, desenvolvimento e andlise de alta produtividade (MATHWORKS, 2005).

A maioria dos acervos bibliogréaficos relacionados a sistema de controle automatico,
controle moderno e automacao, utilizam-se do software Matlab em seus exemplos de
aplicacdo como forma de incentivar os estudantes a desenvolver e simular seus proprios

projetos. A Figura 12 mostra a tela inicial do software.

1.5.2 X-Plane

O X-Plane é um simulador de voo abrangente e poderoso para computadores
pessoais, e oferece o modelo de voo mais realista disponivel. Além disso, o X-Plane nao é
um jogo, mas trata-se de uma ferramenta de engenharia que pode ser usada para prever

as qualidades de voo de aeronaves de asa fixa e rotativa com precisao incrivel (RESEARCH,
2019).



39

Figura 12 — IDE Matlab
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O X-Plane é usado pelos principais prestadores de servicos de defesa, forcas aéreas,
fabricantes de aeronaves e até agéncias espaciais para aplicagoes que variam de treinamento

de voo a projeto de conceito e testes (RESEARCH, 2019).

Além disso, recebeu certificacdo da FAA para uso em horas de registro de infor-
magoes e experiéncia de voo. Essa experiéncia pode fornecer crédito para uma licenca
de piloto particular, treinamento de recorréncia, horas para treinamento de instrumentos

e até horas para um certificado de transporte aéreo (RESEARCH, 2019). Na Figura 13,

tem-se a tela de configuracao inicial do X-Plane.

Figura 13 — Tela de configuragdo X - Plane
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Fonte: (RESEARCH, 2019)
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2 METODOLOGIA

Conforme definido por Severino (2016), véarias sao as modalidades de pesquisa que
se podem praticar, o que implica coeréncia epistemologica, metodologica e técnica, para o

seu adequado desenvolvimento.

2.1 METODOS

Segundo Prodanov (2013), método cientifico é o conjunto de processos ou operagoes
mentais que devemos empregar na investigacao. E a linha de raciocinio adotada no processo

de pesquisa.

Assim, o método adotado neste trabalho é definido como hipotético-dedutivo, em
que sao formuladas hipdteses para expressar a dificuldade do problema, de onde se deduz
consequéncias que deverao ser testadas ou falseadas. Prodanov (2013) enfatiza que a
pesquisa cientifica, com abordagem hipotético-dedutiva, inicia-se com a formulagao de
um problema e com sua descri¢ao clara e precisa, a fim de facilitar a obtengao de um
modelo simplificado e a identificacdo de outros conhecimentos e instrumentos, relevantes

ao problema.

Além disso, no ponto de vista da sua natureza, trata-se de uma pesquisa aplicada,
que, segundo Prodanov (2013), objetiva gerar conhecimentos para aplicacao pratica

dirigidos a solugao de problemas especificos, envolvendo verdades e interesses locais.

2.2 TECNICAS

Do ponto de vista dos objetivos deste trabalho, a pesquisa adotada tem caracteristica
exploratéria a qual, Severino (2016) argumenta que busca apenas levantar informagoes
sobre um determinado objeto, delimitando assim um campo de trabalho, mapeando as

condicoes de manifestacao desse objeto, sendo um preparo para a pesquisa explicativa.

Além disso, possui abordagem quantitativa que, segundo Severino (2016), conceitua-
se historicamente como uma relacao funcional de causa e efeito que pode ser medido por

meio de uma funcdo matematica.

Quanto aos procedimentos técnicos, a modalidade de pesquisa adotada trata-se de
um estudo de caso, que, segundo Severino (2016), se concentra em um estudo particular,
porém a coleta de dados e sua analise ocorrem semelhante as pesquisas de campo, em

geral .
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2.3 PROCEDIMENTOS

O procedimento adotado para realizacdo do projeto, se iniciou com um estudo
bibliografico relacionado a engenharia aeronautica, controladores de voo automaticos e
trabalhos associados ao tema. Em seguida, selecionou-se o VANT para a aplicacao do
sistema de controle automatico. Entao, foram realizadas as simulag¢oes para obtencao
das variaveis aerodindmicas preliminares, as derivadas de estabilidade e outras variaveis

auxiliares para o equacionamento do sistema.

Desse modo, foi realizada a modelagem da aeronave por meio das fungoes de
transferéncias do eixos de estabilidade longitudinal, lateral e direcional. Com essas equacoes
definidas, foi possivel projetar os controladores PID, por meio do lugar geométrico das
raizes e o critério de Ziegler-Nichols para sintonia de controladores, aplicando entao,

melhorias na resposta do sistema, tornando-o estavel e controlavel automaticamente.

Por fim, para a validagdao do projeto, foi realizada a simulacao software-in-the-loop
que consiste na integracao de um modelo matematico a um ambiente de simulacao virtual
mais realista possivel, por meio de uma conexao de rede que permite troca de dados
dinamicamente e obtencao do resultado em tempo real de forma visual. O fluxograma

geral das etapas do projeto estd resumido na Figura 14.

Figura 14 — Diagrama de blocos das etapas do projeto

Rfaft?rem':i?l VANT Vﬂri?\l?is ' Projetc; c‘lios . Validagéo
- Bibliogrifico w preliminares controladores
* Engenharia de controle * Escolha do VANT para » Obtengdo das varidveis = Fung¢Bes de transferéncias * Andlise da resposta dos
o projeto do piloto aerodindmicas e de controladores no Matlab

* Engenharia aeronautica « Eixo longitudinal

automatico estabilidade + Andlise da resposta dos

. i « Eixo lateral . "
aftnogrir;hﬁag?jgzemnaves » Coleta dos dados * Obtengdo das derivadas de o controladgres na simulagbo
i geométricos da estabilidade e controle + Eixo direcional software-in-the-foop

aeronave « Controlador de altitude

Fonte: Autor

Analiticamente, pode-se descrever o desenvolvimento do projeto da seguinte forma:

1. Revisao de literatura: coleta do referencial bibliografico relacionado a sistemas

de automacao, controle e aeronautica.

2. Escolha do VANT: definir a aeronave nao tripulada a ser implementado o pi-
loto automéatico. Nessa etapa verifica-se também os requisitos e a viabilidade de

implementagao fisica do projeto em trabalhos futuros.

3. Calculo das variaveis: serdo obtidas, por meio de simulagoes, as varidveis prelimi-
nares geradas da aeronave necessarias para a implementacao do projeto, tais como

derivadas de estabilidade, controle e aerodinamica.
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4. Calculo das variaveis auxiliares: serao obtidos as variaveis auxiliares da funcao

de transferéncia dos eixos longitudinal e latero-direcional.

5. Calculo das funcgoes de transferéncias: serdo definidas as equagoes de transfe-
réncia de cada eixo do veiculo, dentre eles o eixo longitudinal e latero-direcional.

Também seré convertido para equacoes de espaco de estado.

6. Projeto dos controladores: aplicando as fungoes de transferéncia no software de

simulacao, sera projetado os controladores PID que atendam as requisitos do projeto.

7. Inspecao e validagao: nessa etapa, a resposta dos controladores é analisada e, se

necessario, o controlador é reprojetado.

8. Simulacao da aeronave em software-in-the-loop: por fim, com um emulador,
aplica-se o controlador desenvolvido na aeronave desenhada em CAD ou uma que

possua a mesma caracteristica de voo, e faz-se um voo virtual.

2.3.1 Visao Geral

O desenvolvimento do projeto do sistema de voo automéatico consistiu na sequéncia
de 4 etapas, conforme a Figura 15, obtendo como dados de entrada as caracteristicas
geométricas da aeronave escolhida que foi projetada pela Equipe Urutau Aerodesign, como

serd explicitado no préximo topico.

A primeira etapa esta relacionada com o calculo das variaveis aerodinamicas da
aeronave necessarias para a implementagao do projeto. Para isso, foi necessario realizar
o desenho da aeronave no software AVL (Athena Vorter Lattice), desenvolvido pela
universidade do MIT (Massachusetts Institute of Technology). Esse programa é utilizada
para analise aerodinamica e dinamica de voo de aeronaves rigidas, no qual se obtém como,

resultado da simulacao, coeficientes aerodinamicos e derivadas de estabilidade.

A segunda etapa consistiu em realizar os calculos das derivadas de estabilidade e
controle da aeronave, sendo que, boa parte desses dados, ja haviam sido coletados com
integrantes da Equipe Urutau Aerodesign. Entao, com os valores restantes obtidos, foi
desenvolvido o c6édigo no Matlab para o calculo das func¢oes de transferéncias, para cada
eixo de estabilidade. Além disso, foram projetados os coeficientes dos controladores PID,
por meio do lugar geométrico das raizes, utilizando a funcao rlocus e ritool do Matlab,
estimando, inicialmente, os valores dos coeficientes por meio do critério de Ziegler-Nichols.
Por fim, verificou-se se o controlador projetado atende aos requisitos do projeto. Caso,

contrario, ajustes eram realizados para a adequacao.

Na terceira etapa do projeto, a aeronave é desenhada no software X-Plane, utilizando
a ferramenta Plane Maker. Entao sao atribuidos todos os componentes fisicos da aeronave,

bem como suas caracteristicas aerodinamicas, estruturais, de estabilidade e desempenho.



43

Em seguida, o X-Plane é configurado para se comunicar com o Matlab, por meio do

protocolo UDP.

Figura 15 — Diagrama de blocos de desenvolvimento do projeto
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A quarta etapa trata-se da simulacao software-in-the-loop que se refere a validagao
do controladores projetados, por meio da comunicagao entre os dois softwares (Matlab e
X-Plane) em tempo real. Como a aeronave desenhada é mais préxima da realidade que o
equacionamento do sistema, também foi necessario realizar ajustes nessa etapa para que a
aeronave se torna-se estavel. Além disso, foram realizadas simulagdes em ambiente com

condicoes climaticas adversas para que fosse possivel avaliar o quao efetivo é o controlador.

No Capitulo 3 sera explanado em detalhes como foram realizadas todas as etapas
descritas no presente capitulo, o que inclui os parametros adicionados em cada software, o

projeto dos controladores e o equacionamento das fungoes de transferéncia.

2.3.2 A aeronave

A aeronave, nomeada como "Caboquinha', trata-se de uma aeronave cargueira
radio-controlada e foi projetada pela equipe Urutau Aerodesign, da Universidade do Estado
do Amazonas, para participar da 20¢ COMPETICAO SAE BRASIL AERODESIGN. A
Figura 16 mostra a aeronave realizando corrida de decolagem no Aeroporto Internacional

de Sao José dos Campos Professor Urbano Ernesto Stumpf, local da competicao.

Figura 16 — Aeronave Caboquinha

Fonte: (URUTAU, 2018)

O objetivo principal definido pela regulamento da competicao, no ano de 2018,
era a construcdo de uma aeronave capaz de levar a maior carga possivel, além de possuir

um sistema embarcado de telemetria, fornecendo dados, como altitude, velocidade e GPS,
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em tempo real ao computador em terra. Na Figura 17, tem-se alguns dados técnicos da

aeronave.
. , . .
Figura 17 — Dados técnicos da Aeronave Caboquinha
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Fonte: (URUTAU, 2018)

2.3.3 AVL

A obtencao dos dados aerodinamicos iniciais foram concebidos por meio do soft-
ware AVL (Athena Vortex Lattice), em que sdo colocados, em um arquivo de texto, as
caracteristicas geométricas da aeronave, como envergadura da asa, corda na raiz, corda na

ponta e offset, conforme Figura 18.

Entao, o arquivo de texto, salvo no formato ".avl", é compilado pelo software, e se
obtém os dados aerodinamicos da aeronave, como coeficiente de sustentacao, coeficiente de
arrasto, coeficiente de momento e eficiéncia da asa. Além disso, é possivel ter uma breve
noc¢ao do formato da asa e da empenagem, por meio do desenho realizado no software,

como na Figura 19.



Figura 18 — Arquivo AVL

Let's go

#Mach

e.e

#i¥Ysym iZsym  Zsym

e e 2]

#sref  Cref Bref

1.386 @.358 3.74

#Xref  Yref

8.127745 a.e 8.8
#CDp (Coeficiente de arrasto do perfil padrio adicionado & geometria)
e.e

SURFACE

Asa

#Nchord Cspace MNspan  Sspace
1e.@ 2.8 25 -1.8

COMPOMENT #Numero de componentes a se agrupar
a

YDUPLICATE #ESPELHAR
e.e

TRANSLATE #POSICAD
#X Y Z
e.e 0.0 @.e

ANGLE #angulo de incidéncia da superficie inteira
@.6

SECTION

#Xxle(offset)
a.
AFILE #perfil
UruAg83614.dat

Yle(envergadura) Zle(altura)
6.8 8.8

SECTION
#Xle Yle Zle

e.711 8.8

Chord
a. e.48
AFILE#perfil
Uruag3e614.dat

SECTION

#Xle

8.164
AFILE#perfil
UruAg3eld.dat

Yle Zle
1.87 8.8

Chord
8.236

Chord(Corda)
@.4e

Ainc

8.

Ainc

Fonte: Autor

Zref (localizacdo padrdo sobre quais momentos e taxas de rotacdo sdo definidos)

Ainc (angulo de

Nspan

Nspan

46

incidencia da secao) Nspan  Sspace
a.e 2] 2]

Sspace
8

Sspace
e

Figura 19 — Aeronave Caboquinha no AVL

Fonte: Autor
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2.3.4 Os controladores PID

Apods a definicao das equacoes de transferéncia, foi utilizado a ferramenta rlocus
para visualizar o desenho do lugar geométrico das raizes (LGR), ilustrado na Figura 20,
bem como a localizacao dos polos e zeros do sistema. Por conseguinte, foi utilizado a

ferramenta rltool para realizar alteracoes no LGR, adicionando polos e zeros, conforme a

Figura 21.

Figura 20 — Lugar Geométrico das Raizes
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Fonte: Autor

A adicgao desses polos e zeros ocorreu de forma atender ao critério de Ziegler-Nichols,
porém, utilizando apenas como um valor inicial, ou seja, uma estimativa para se chegar no

valor mais apropriado dos ganhos K, K; e K.

Além disso, foram propostas melhorias na malha de controle, adicionando ganhos
no ramo de feedback da malha de controle. Esses procedimentos foram realizados para os
eixos longitudinal, lateral e direcional, observando a resposta ao degrau e verificando se o

requisito foi atingido, conforme a Figura 22. Os resultados das simulagoes se encontram
no capitulo 4.



Figura 21 — Ferramenta rltool
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Figura 22 — Resposta ao degrau por meio da ferramenta ritool
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2.3.5 X-Plane

No software X-Plane, primeiramente, foi necessario desenhar a aeronave em trés
dimensoes utilizando a ferramenta Plane Maker. Foram adicionadas todas as suas configu-
ragoes aerodinamicas de voo, de desempenho do motor e da hélice, resisténcia estrutural,
configuracoes de estabilidade e controle, além de suas dimensdes fisicas, conforme projetado

pela Equipe Urutau Aerodesign e mostrado na Figura 23.

Na Figura 24 e 25 tem-se, respectivamente, um exemplo da janela de configuragao
da asa e fuselagem da aeronave. Na janela da configuracao da asa, tem-se dados de entrada
como semi-envergadura da asa, corda na raiz, corda na ponta, enflechamento e diedro.
Além disso, pode-se adicionar as superficies de comando, como ailerons, leme e profundor;
e as superficies de hiper-sustentagao, como os flaps. Quanto a configuracao da fuselagem,
sao definidos os valores de comprimento e largura correspondente a cada se¢ao que compoe
o corpo da aeronave. Para isso, sao utilizadas as coordenadas em um plano XY, em que a

quantidade de pontos ¢ definida pelo projetista.

Por fim, no Capitulo 3, tem-se a implementacao do sistema de comunicacao entre
os softwares X-Plane e Matlab, em que se tem explanado como o envio e recebimento de
informagoes é implementado utilizando o protocolo UDP, em cada software, respectiva-
mente, para a validacao de cada controlador em tempo limpo e também com a adi¢ao de

intempéries.

Figura 23 — Aeronave desenhada no Plane Maker

Fonte: Autor
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Figura 24 — Janela de desenho da asa no Plane Maker
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Figura 25 — Janela de configuragao da fuselagem no Plane Maker
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3 IMPLEMENTACAO

A implementagao do projeto consistiu, primeiramente, no equacionamento das
fungoes de transferéncias dos eixos longitudinal, lateral e direcional, adicionando os dados
aerodinamicos e de estabilidade obtidos no software AVL. Em seguida foram calculados os

coeficientes dos controladores PID e, entao, realizada a simulagao software-in-the-loop.

3.1 EIXO LONGITUDINAL

O equacionamento da func¢oes de transferéncia do eixo longitudinal, da aeronave
Caboquinha, foi realizado utilizando as Equagoes (31), (32) e (33). Porém, anteriormente,
teve-se como dados de entrada as variaveis dispostas na Tabela 3. Para calcula-las, foram
utilizadas as equagoes descritas por Roskam (2001), aplicando-as a um script no software

Matlab, que serviu como auxilio e automatizacao dessa etapa do projeto.

E importante ressaltar, que para encontrar essas derivadas, foi necessario obter as
variaveis aerodindmicas da aeronave, utilizando o software AVL e dados fornecidos pela

equipe Urutau Aerodesign. Esses dados, estao presentes no Apéndice A.

Tabela 3 — Derivadas Aerodinamicas Longitudinais

X, =-0.0409 Zs. = -14.0626
X7, = 0.0000 M, = 0.0000
X, = 221104 My, = 0.0000
Xs. = 0.0000 M, = -41.1786
Z, = -1.9318 My, = 0.0000
Zo = -275.0674 M, =-0.9625
Zo = -2.3665 M, =-3.2404
Z, =-2.7104 Ms, = -22.0179

Fonte: Autor

3.1.1 Fungoes de transferéncia

Com as derivadas longitudinais calculadas, aplica-se as as Equagoes (31), (32) e
(33). Elas, por sua vez, descrevem o comportamento da aeronave em malha aberta, em

que tem-se a solugdo para as variaveis u(s)/de, a(s)/de € 0(s)/de, mostradas a seguir.

u(s) —4.4260s2 + 236.3000s 4 2508 (51)
Se(s)  s1+8.0881s3 +51.823552 +4.9043s + 36.4296
a(s) —0.200153 — 21.0840s2 — 0.8626s — 19.4786 (52)

So(s)  s7+8.0881s%+51.823552 +4.90435 + 36.4296
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0(s) —21.8253s2 — 78.82555 — 16.5757
Se(s)  s%+8.0881s3 +51.823552 +4.90435 + 36.4296

(53)

Também foi equacionada a funcao de transferéncia de altitude da aeronave, que
possui como pardmetros as fungoes 0(s)/de e a(s)/de, relacionadas com a velocidade

horizontal da aeronave, como é mostrado a seguir.

An(s)  w [Ae(s) Aa(S)] (54)

s [Da(s)  Dals)

As,(s) s
Ao aplicar a Equagao (54), tem-se a resposta da aeronave dada uma variagdo de
altitude, considerando o angulo de ataque e de guinada, relacionados com a deflexdao do

profundor. Portanto, tem-se a seguinte funcao de transferéncia.

Ap(s)  h(s)  —0.6226s% —2.3068s2 +246.6077s +9.0333 (55)
As. () de(s) s3+3.6117s2 +0.7595s

Com as equagoes definidas, pode-se, entao, analisar a resposta dado uma entrada
em degrau, como serd mostrado no capitulo seguinte, e realizar o projeto dos controladores

Ky, K; e Ky, aplicando a malha fechada ao sistema, conforme Figura 26.

Figura 26 — Malha fechada - Eixo Longitudinal
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Fonte: Autor

3.1.2 Controladores

A definigdo dos ganhos de malha fechada do sistema foi realizada utilizando o
lugar geométrico das raizes e teve-se, como requisito para o projeto, os seguintes critérios,
listados na Tabela 4.

A primeira analise foi feita utilizando a ferramenta rlocus do Matlab para plotar o
lugar geométrico das raizes e definir o ganho da malha de feedback, no caso, o ganho K.,

ilustrado na Figura 27.
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Tabela 4 — Requisitos do Controlador Longitudinal

Controlador Caracteristica Valores
Tempo de pico (tp) <=ls
Arfagem Méximo Sobressinal (M) 35%
Amortecimento (¢) 0.7
Tempo de pico (tp) <=15s
Altitude Maéximo Sobressinal (M) 30%
Tempo de acomodacao (ts) | <=20s

Fonte: Autor

Figura 27 — Ganho K4 para o controle longitudinal
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Fonte: Autor

Porém, apds a primeira andlise, nao foi possivel atingir os requisitos da malha
de arfagem. Entao, foi fixado o ganho K4, em 20.566 e, para solucionar o problema, foi
adicionado um controlador K,, por meio do lugar geométrico das raizes, utilizando a
ferramenta rltool que permite a analise e projeto do controlador de forma dindmica.

Ao aplicar novamente a ferramenta rlocus, observa-se que o controlador igual a
%, obtido de forma experimental, atende a todos os requisitos estabelecidos, dentre
eles, o tempo de pico ¢, que serd mostrado no capitulo seguinte. A Figura 28, mostram os

valores de overshoot, amortecimento e o ganho associado.

Em seguida, foi projetado o controlador PID para que a malha de arfagem associada
a funcao de transferéncia de altitude atingisse os requisitos estabelecidos na Tabela 4. Para
isso, foi necessario aplicar o critério de Ziegler-Nichols com o objetivo de se obter valores

iniciais dos coeficientes K, K; e K4. Assim, aplicando a férmula contida na Tabela 2 do
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Figura 28 — Controlador K, para o controle longitudinal
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capitulo primeiro, tem-se os seguintes valores dos controladores, apds ajuste.

Tabela 5 — Controlador PID longitudinal

K, | Ki | Kq
0.0704 | 0.009 | 0.009

Fonte: Autor

Assim, os valores contido na Tabela 5 foram aplicados na malha de controle como
ja ilustrado na Figura 26. Posteriormente, a validagdo do controlador ocorreu aplicando
um degrau a entrada do sistema e também na simulacdo software-in-the-loop, mostrados

no capitulo seguinte.

3.2 EIXO LATERAL

O equacionamento das fung¢oes de transferéncia do eixo lateral foi realizado utili-
zando as Equacoes (48), (49) e (50), considerando como superficie de deflexao os ailerons.
Porém, para definir as fungoes de transferéncia, foi necesséario o calculo das derivadas aero-
dindmicas do eixo latero-direcional. Essas derivadas foram obtidas utilizando as férmulas

descritas por Roskam (2001) e formulando um script no Matlab, como auxilio.

Assim, como no eixo longitudinal, as variaveis aerodinamicas necessarias para o
calculo dessas derivadas, foram obtidas utilizando o AVL e dados fornecidos pela equipe

Urutau Aerodesign. Na Tabela 6, tem-se os valores das derivadas calculadas.
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Tabela 6 — Derivadas Aerodinamicas Latero-Direcionais

Y3 = -24.2042 Ls, = 45.6248
Y, = 0.0000 Ls, = 0.0000
Y, =1.0932 Ng = 24.1943
Ys, = 0.0000 Ng, = 0.0000
Ys, = T7.5022 N, =-0.8421
Lg =-13.4799 N, =-1.5373
L, =-14.1648 Ns, =-2.8582
L, =3.1887 Ns, = -10.9932

Fonte: Autor

3.2.1 Fungoes de transferéncia

Com as derivadas laterais calculadas, aplica-se as Equagoes (48), (49) e (50), que
descrevem o comportamento lateral da aeronave, em malha aberta, considerando a deflexao

dos ailerons, apenas. Assim, tem-se as solugbes a seguir, para as varidveis 3(s)/dq(s),

¢(s)/da(s) € ¥(s)/da(s).

B(s) —1.54805% +100.20005 + 1964 (56)
6a(s) s +16.0268s3 + 53.106452 + 366.2788s — 27.0485
o(s) 307652 4 52415 + 72666 (57)
6a(s)  s1+16.0268s3 + 53.106452 + 366.2788s — 27.0485
P(s) 105.60005% — 466752 — 19105 + 34290 (58)
a(s)  67.1500s7 +10765% + 356653 + 2459452 — 18165

Entao, com as equagoes definidas, pode-se aplicd-las a diagramas de bloco e analisar
sua resposta a um degrau na entrada, como serd mostrado no capitulo 4, realizando,
posteriormente, a malha fechada e o projeto dos controladores K, K; e K4 e outros

ganhos necessarios ao sistema, conforme a Figura 29.

3.2.2 Controladores

Por semelhante modo, para o eixo lateral, também foram definidos os requisitos
para que a resposta do controlador fosse considerada aceitavel. Para o movimento de

rolamento da aeronave, esses requisitos estao expostos na Tabela 7.

Em seguida, foi utilizado a ferramenta rlocus para verificar a localizacao dos polos
e zeros no plano complexo, ou seja, no lugar geométrico das raizes, com o objetivo de

analisar o comportamento do sistema e projetar os controladores.
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Figura 29 — Malha fechada - Eixo Lateral
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Tabela 7 — Requisitos do controlador Lateral
Controlador Caracteristica Valor
Tempo de Pico () <= bs
Méximo Sobressinal (M) 20%
Rolamento —
Tempo de acomodagao (ts) | <= 15s
Amortecimento () 0,7
Fonte: Autor
Figura 30 — Ganho K, para o controle lateral
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Na Figura 30 tem-se o lugar geométrico das raizes e o ganho K, encontrado para
atender os requisitos do projeto, como overshoot e amortecimento (¢). O requisito tempo

de pico (t,) também foi atingido e serd mostrado no capitulo seguinte.

Dessa forma, foi possivel projetar os controladores PID para o eixo lateral da
aeronave. Para isso, utilizou-se do critério de Ziegler-Nichols, novamente, para se estimar
os valores iniciais dos coeficientes K, K; e K4. Os valores dos coeficientes, apds ajustes,

se encontram na Tabela 8.

Tabela 8 — Controlador PID lateral

K, | Ki | Kg
0.017 | 0.0005 | 0.0054

Fonte: Autor

Esses coeficientes, foram entdo aplicados a malha fechada do sistema como mostra
na Figura 29 e analisada sua resposta dado um degrau na entrada do sistema, como sera
visto no capitulo a seguir. Posteriormente, esse controlador foi adicionado a simulagao

software-in-the-loop para validacao.

3.3 EIXO DIRECIONAL

Finalmente, para o eixo direcional o equacionamento foi realizado utilizando as
mesmas Equagoes (48), (49) e (50) utilizadas no eixo lateral, porém, considerando o leme
como superficie de comando principal. Além disso, essas equagoes tiveram sua ordem
reduzidas, devido a complexidade de projetar o controlador direcional com um niimero

elevado de polos e zeros no lugar geométrico das raizes.

Nessa etapa foram também calculadas as derivadas aerodindmicas necessarias para
a implementacao do projeto. Tais derivadas, se encontram na Tabela 6 - Derivadas Aerodi-
namicas Latero-Direcionais e utilizado o AVL para extracao das variaveis aerodindmicas

preliminares.

3.3.1 Fungoes de transferéncia

As fungoes de transferéncias para o eixo direcional da aeronave foram encontradas
utilizando as Equacoes (48), (49) e (50) e, tendo como solugdo, as variaveis 5(s)/dr(s),

¢(s)/0r(s) e P(s)/0r(s)-

B(s) 7.4170s3 4 82552 + 109025 + 930.2510
6r(s)  s1416.026853 +43.844552 4-249.51475 — 9.7620
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o(s) 184.1697s? —2010s — 10150 (60)
6r(s)  s%416.026853 +43.844552 4 249.5147s — 9.7620
W(s)  —10.7279s3 — 163.21985% — 31.23185 — 68.8944 (61)
6r(5) 854 16.02685% +43.8445s3 4-249.514752 — 9.7620s

Contudo, para a implementacao do controlador direcional, é necessario reduzir a
ordem das equagoes acima, para facilitar o projeto do controlador direcional via lugar
geométrico das raizes. Assim, conforme (MCLEAN, 1990), tem-se as seguintes equagdes

reduzidas para analise.

r(s) b(s)  10.9932s+ 150.6196 )
6-(s)  0p(s)  s2+25.7415s + 52.5986
p(s)  d(s)  —4.0022s —43.2479 )
6.(s)  0(s)  2425.74155+52.5986

Além disso, se faz necessario ter um circuito washout pois McLean (1990) afirma
que esse sistema tende a se opor a qualquer taxa de alteragdo, mesmo que tenha sido
comandada, para alterar o rumo da aeronave, por exemplo. E a aplicacao do circuito

washout evita esse tipo de oposicao. Assim, tem-se essa equacao definida a seguir.

S

_ 64
s+0.25 ( )

H(S)washout =

Com isso, pode-se projetar os controladores para o sistema e também, compor
a malha fechada associando as duas equagoes reduzidas, de forma paralela, e o circuito
washout para correcao da oposi¢do de movimento do sistema. A Figura 31 mostra a malha

de controle direcional da aeronave.

Figura 31 — Malha fechada - Eixo Direcional
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3.3.2 Controladores

O controlador do eixo direcional da aeronave, também seguiu alguns requisitos
estabelecidos para que a resposta da aeronave seja de feita em tempo habil, de forma

estavel e controlavel. Esses requisitos estao colocados na Tabela 9.

Tabela 9 — Requisitos do controlador Direcional

Controlador Caracteristica Valor
Tempo de Pico () <= 10s

Méximo Sobressinal (M) 30%

Tempo de acomodagao (ts) | <= 20s
Amortecimento (() 3<(<4

Guinada

Fonte: Autor

Com isso, foi projetado o controlador pelo método do lugar geométrico das raizes,
aplicando ganhos, polos e zeros de forma experimental, para, entdo, melhorar a resposta
do sistema. A Figura 32, mostra o novo lugar geométrico da raizes com a aplicagdo dos

1novoSs pOlOS € Zeros.

Figura 32 — Lugar geométrico das raizes do eixo direcional
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Dessa forma, tem-se os seguintes valores para os controladores projetados e para o
ganhos aplicados, na Tabela 10. E importante salientar que a adi¢ao de polos e zeros nao
é, necessariamente, um controlador PID, ja que ele pode nao possuir um polo na origem

ou também apenas um zero adicionado ao sistema.
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Tabela 10 — Controlador direcional

Controlador Projetado | Ganho Adicionado

0.65s+1
X rran 36.5760

Fonte: Autor

No capitulo seguinte, tem-se a resposta ao degrau na entrada do sistema, utilizando
o controlador aplicado. Além disso, foi adicionado o mesmo controlador na simulagao
software-in-the-loop para que a aeronave seguisse uma dada direcdo pré-definida, seguindo

a orientacao de uma bussola virtual.

3.4 SOFTWARE-IN-THE-LOOP

A realizacao da simulacao software-in-the-loop consiste em estabelecer, a priori, a
comunicagao entre dois softwares, para validagao em tempo real de um dado sistema. Para
este trabalho, foi utilizado o Matlab como plataforma de desenvolvimento dos controladores
e 0 X-Plane como ambiente de simulacao de aeronaves. Portanto, entre esses dois softwares
foi estabelecida uma comunicagao via protocolo UDP para a troca de informagoes, de modo
que, fosse possivel enviar e receber dados de ambos os lados da comunicacao. Contudo,
previamente foi realizada a configuracao desse modo de comunicagao, em cada software,

individualmente, como serda mostrado a seguir.

3.4.1 X-Plane

No X-Plane, acessando o menu principal, clica-se no botao "Propriedades’. Entao,
na aba "Dados de saida" seleciona-se os dados desejados para serem transmitidos via rede,
utilizando o protocolo UDP. Foram selecionados, entao, os parametros: speeds, mach, VVI,
g-load, joystick aileron/elevator/rudder, trim, flaps, stats, speedbrakes, angular velocities,

pitch, roll, headings, latitude, longitude, altitude, throttle (actual).

A Figura 33 mostra os parametros selecionados, além da configuragao da taxa de
envio dos dados da comunicagao UDP e de gravacao no disco. Se faz necessario também,

configurar o endereco IP e a porta a serem utilizados pelo programa.

3.4.2 Matlab

No Matlab, foi utilizado a plataforma Simulink para recebimento e envio de dados,

bem como o equacionamento dos controladores projetados em forma de diagrama de blocos.
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Figura 33 — Configuracao da Rede no X-Plane
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Assim, foi utilizado o bloco "Byte Pack", que converte um ou mais sinais em um tnico
vetor de dados, associado ao bloco "UDP Send" que envia dados por meio de uma rede

UDP para um dispositivo remoto, conforme a Figura 34.

Figura 34 — Envio de dados Matlab
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Fonte: Autor

De modo inverso, tem-se os blocos "Byte Unpack' e "UDP Receive" que, respectiva-



Figura 35 — Recebimento de dados Matlab
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Fonte: Autor

mente, converte um vetor de dados de entrada em um ou mais sinais de saida e recebimento

do pacote de dados via rede UDP, conforme a Figura 35.

Os dois blocos explanados anteriormente, estao contidos em blocos principais de
comunicacao, classificados como envio e recebimento, conforme mostram as Figuras 36 e
37. Nesses blocos é que sao colocados quais sinais serao de entrada e quais serao de saida,

além de display’s que mostram em tempo real o valor dos dados que estao sendo tratados.

Na Figura 36 tem-se a altitude de referéncia adotada para realizagdo da trimagem
da aeronave, que arbitrariamente foi escolhida como sendo 228.6 metros (750 pés). Entao,
tem-se o recebimento dos dados de altitude atual que a aeronave se encontra na simulacao

do X-Plane. Essa altitude é subtraida da altitude referéncia, de modo que, enquanto essa
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diferenca for maior que o 5 a aeronave trabalha na malha principal externa de altitude.
Se for menor que 5, a aeronave entra em trimagem e mantém voo reto e nivelado. Essas
decisoes sao realizadas nos dois blocos de fung¢ées do Matlab, que por sua vez, enviam

comando ao profundor para a realizacdo da arfagem da aeronave.

Assim, ainda na Figura 36, tem-se o envio dos comandos aos ailerons, leme e
profundor, apds a modificacao da resposta pelos controladores associados a eles, além dos
valores do trim respectivo. O trim nessa etapa ¢ de fundamental importéncia para que a

aeronave se mantenha estavel apés atingir o valor de referéncia.

Figura 36 — Bloco de comunicagao global de envio

@—b ailm_surface

Elevator ailr

fiag fen_elev

aro

flag
erro_max  fgn P clevator

Altitude Reference

Embedded
MATLAB Function

[ALTITUDE]

AILERON_CMD > ¥ aileron

1 9[5\
L RUDDER_CMD rudder

switch_yaw_limit

TRIM_ELEVATOR_CMD elevator_trim

TRIM_AILERON_CMD aileron_trim

il

| TRIM_RUDDER_CMD P rudder_tim

0.75 P throttle

throttle

X-Plane Fixed Wing UDP Sender
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Na Figura 37, por sua vez, estd contida todas as variaveis que sao recebidas do
X-Plane. Nesse bloco tem-se as deflexdes do profundor, dos ailerons, leme e seus respectivos
valores de trim atual. Além disso, tem-se os valores da taxa de arfagem, rolamento e
guinada, com os respectivos angulos de inclinagao, necessarios para o controle dos eixos

da aeronave. E por fim, valores de latitude, longitude e altitude atuais.

Assim na Figura 38, tem-se a malha de controle de todo o sistema, em que o bloco
"CABOQUINHA ON X-PLANE', contém todos os outros blocos de comunicacao mostrados

nas Figuras 34, 35, 36, 37. Nessa malha, tem-se os controladores que foram projetados,
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Figura 37 — Bloco de comunicacao global de recebimento
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que agem de forma direta na dindmica da aeronave e em tempo real da simulacdo que

esta ativa no software X-Plane.

Além disso, tem-se os blocos individuais de controle de rolamento, guinada e arfagem
da aeronave, chamados de "Roll Control", "Pitch Control"e " Yaw Control", como pode ser
visto na Figura 38. Cada um desses blocos, possuem os controladores projetados para o
eixo lateral, longitudinal e direcional, respectivamente. Neles, também, estao incluidas
variaveis de saida que, por meio de blocos de envio do Matlab, transmitem os dados para

o bloco global de comunicacao da Figura 36.
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Figura 38 — Malha principal software-in-the-loop
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4 ANALISE DOS RESULTADOS

A resposta ao degrau aplicada a malha de controle dos eixos longitudinal, lateral
e direcional sao mostrados nesse capitulo, com a aplicagao dos ganhos e controladores
projetados ao sistema. Além disso, tem-se a comparacao grafica da resposta da simulacao
software-in-the-loop com a resposta do controlador projetado utilizando o equacionamento

no Matlab. Essa etapa foi realizada, também, para cada eixo de movimento da aeronave.

4.1 EIXO LONGITUDINAL

Como explanado no Capitulo 3, nao foi possivel atingir os requisitos do projeto
aplicando apenas um ganho de feedback na malha de controle de arfagem. Isso é comprovado

na Figura 39.

Figura 39 — Resposta ao degrau da malha de arfagem
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Fonte: Autor

Para solucionar o problema foi projetado um controlador para essa malha de
arfagem, utilizando o lugar geométrico das raizes e a ferramenta rltool, como mostrado no
capitulo anterior, adicionando um polo ao sistema, associado-o ao um ganho. A resposta

ao degrau se encontra na Figura 40.

Entao, para a malha de altitude, foi projeto um controlador PID, aplicando-se a

regra de Ziegler-Nichols e analisando a resposta de modo que ela atendesse aos requisitos do



Figura 40 — Resposta ao degrau da malha de arfagem aplicado a um controlador
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Figura 41 — Resposta ao degrau da malha de altitude o controlador PID
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projeto, contidos na Tabela 4. A Figura 41 mostra o resultado do controlador de altitude,

aplicando um degrau na entrada.

E possivel, observar o cumprimento de todos os requisitos da Tabela 4, no que se
refere a arfagem em que tem-se o valor do tempo de pico (¢,) igual a 0.295 segundos e

overshoot ou maximo sobressinal igual a 20%.

Por semelhante modo, tem-se o cumprimento dos requisitos da malha de altitude,
com tempo de pico (¢,) igual a 0.602 segundos e overshoot ou maximo sobressinal igual a,

aproximadamente, 21%.

Todos esses controladores e ganhos aplicados, foram utilizados na simulacao
software-in-the-loop para a estabilizagdo da aeronave, de modo que, ao atingir a ati-
tude de referéncia desejada, o controlador é acionado, fazendo com que a aeronave entre

em modo piloto automatico de altitude.

4.2 EIXO LATERAL

Quanto ao eixo lateral, foi aplicado um ganho de feedback na malha de rolamento
da aeronave. Contudo, aplicando somente esse ganho, foi possivel apenas atingir o requisito
de amortecimento igual a 0.7 estabelecido. A resposta ao degrau aplicando, apenas, o

ganho é mostrada na Figura 42.

Figura 42 — Resposta ao degrau da malha de rolamento aplicando um ganho de feedback
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Figura 43 — Resposta ao degrau da malha de rolamento aplicando o controlador PID
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Com isso, foi projetado o controlador PID para a malha de controle de rolamento

da aeronave, utilizando, novamente, como estimativa inicial dos valores dos ganhos K,
K; e Ky, a regra de Ziegler-Nichols.

A Figura 43 mostra a resposta aplicando um degrau na entrada do sistema com o
controlador aplicado. E possivel notar que os requisitos da Tabela 7 sdo atingidos, de modo

que, tem-se o valor do tempo de pico (¢,) igual a 1.51 segundos e maximo sobressinal de

19,5%.

Posteriormente, esse controlador foi aplicado a malha de software-in-the-loop. Porém,
nessa simulacao, foi percebido que, apds ajustes, foi necessario apenas aplicar um ganho ao
sistema de controle na malha fechada para que o sistema se torna-se estavel e cumprisse os
requisitos. Isso mostra a diferenga que existe entre as equacoes de modelagem desenvolvidas
e o modelo real projetado. Além disso, comprova que a simulacao software-in-the-loop é

indispensavel em projetos de piloto automatico para aeronaves, ja que o X-Plane propicia

um ambiente muito proximo a realidade de um voo.

4.3 EIXO DIRECIONAL

Quanto ao eixo direcional, o projeto do controlador foi baseado apenas na insercao

de polos e zeros no lugar geométrico das raizes e um ganho proporcional a malha do
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Figura 44 — Resposta ao degrau da malha de guinada aplicando os controladores projetados
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sistema de controle de guinada.
Além disso, foi adicionada uma equacao no feedback da malha de guinada, chamada

de washout, para que o sistema tenha tendéncia a realizar a deflexdo da superficie de

comando de forma mais eficiente.
E possivel notar, na Figura 44, aplicando um degrau a entrada, que os requisitos da

Tabela 9 sao atingidos em que o tempo de pico (t,) ¢ igual a 0.33 segundos com maximo
sobressinal igual a 17.4%.
A seguir é mostrado a resposta desse controlador inserido na simulacao software-in-

the-loop, juntamente com os controladores de arfagem, altitude e rolamento da aeronave,

como foi mostrado na Figura 38, no capitulo 3.

4.4 SOFTWARE-IN-THE-LOOP

Nessa etapa, com a conexao entre os softwares Matlab e X-Plane estabelecida, foram
obtidos os resultados referentes aos controladores projetados para os eixos longitudinal,
lateral e direcional, a partir de um ambiente virtual controlado, primeiramente em clima
limpo, seguido, entao, de um clima tempestuoso, estabelecendo seus respectivos sinais
de referéncia para que se tenha a comparacao entre o valor desejado e o valor alcancado

da resposta de cada controlador. A Figura 45 mostra a aeronave realizando um voo no
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Figura 45 — Aeronave realizando um voo no ambiente virtual X-Plane
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software X-Plane.

Primeiramente, foi analisada a resposta de altitude da aeronave quando aplicado
o controlador PID na malha de controle longitudinal. A Figura 46 mostra o grafico de
resposta da altitude, quando estabelecida a referéncia de 750 pés em relagdo ao nivel
do mar. A aeronave se encontrava em voo de cruzeiro em aproximadamente 620 pés de

altitude, quando o piloto automatico é ligado.

Figura 46 — Resposta da Altitude da aeronave na simulacao software-in-the-loop
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Em seguida, observa-se a variacao do angulo de arfagem da aeronave, o angulo de
pitch, mostrado na Figura 47. Nota-se que ambos os controladores atendem ao requisitos

do projeto e tornam a aeronave estavel longitudinalmente.
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Figura 47 — Resposta de arfagem da aeronave na simulacao software-in-the-loop
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Posteriormente, foi analisada a resposta do eixo lateral, que consiste em observar o
angulo de rolamento da aeronave. A Figura 48 mostra essa resposta que ao aplicar um
angulo de lateral na aeronave e ligando o piloto automatico cumpre os requisitos laterais

estabelecidos.

Figura 48 — Resposta de rolamento da aeronave na simulacao software-in-the-loop

X-Plane

s
I

Roll Atal

Hf‘\.‘\ Roll Referencia

Rol (degrees)

3
Time (seconds)

Fonte: Autor

Por tultimo, tem-se a andlise da resposta da malha direcional, que esta relacionada
com o angulo de guinada que a aeronave realiza. Para essa malha de controle, foi estabelecido
o referencial como sendo a dire¢ao norte, de modo que a aeronave se posicione e mantenha-se

préximo de zero graus, segundo a bussola virtual da simulacao.

A Figura 49 mostra essa resposta. Observa-se que no momento que o piloto
automatico é ligado, a aeronave comeca a defletir o leme e a orientacao comecar a tender a
zero, que foi o valor de referéncia adotado, porém com erro aproximado de 3 graus e com

leve oscilagao. Contudo, o controlador atende os requisitos do projeto de forma satisfatéria.

Por conseguinte, o software X-Plane foi configurado para uma condic¢ao climética

tempestuosa, na qual, tem-se vento de través, rajadas, turbuléncias, raios e chuva forte,
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Figura 49 — Resposta da guinada da aeronave na simulagdo software-in-the-loop
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como mostra a Figura 50. Nessa condicao, entdo, foi realizada também a simulacao

sofware-in-the-loop e os resultados serao discutidos a seguir.

Figura 50 — Aeronave realizando voo em condigbes climéticas severas

Fonte: Autor

Primeiramente, tem-se as respostas de altitude e pitch (arfagem) da aeronave,
como mostram as Figuras 51 e 52. Nota-se que a altitude é mantida em 750 pés, como foi
pré-definido, porém esse valor é alcancado com variagoes maximas em torno de 25 pés,
até se manter estdavel e no valor de referéncia. Quando ao angulo de arfagem, é observado
uma grande variagao do angulo, com atraso maximo de 8 graus em relagao ao sinal de

referéncia. A causa desse fendmeno, é a acao instantdnea do controlador em tentar manter
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a aeronave na altitude definida. Contudo, esse controlador atendeu de forma satisfatoria o

requisito do projeto diante do clima severo.

Figura 51 — Resposta de altitude da aeronave com clima tempestuoso
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Figura 52 — Resposta de arfagem da aeronave com clima tempestuoso
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Na sequéncia, foi analisado o movimento de rolamento. A Figura 53 mostra essa
resposta da aeronave em um clima tempestuoso. E observado que inicialmente tem-se breve
oscilagao, em torno de 8 graus, para se chegar ao valor de referéncia. Porém, quando o
valor é atingido, tem-se o sistema estavel, porém com pequenas variacoes, que se explicam
pelo fato de haver ventos fortes de rajada, sendo necessario constante correcao do piloto
automatico. Nota-se que a resposta é considerada aceitavel, diante da situagao adversa em

que aeronave foi inserida.

E por dltimo, tem-se a resposta do controlador do eixo direcional, ilustrada na
Figura 54. E observado que o piloto automético da aeronave consegue guia-l4 até a direcao
norte da bussola virtual do software X-Plane, de forma efetiva. Contudo, é notado pequena

variacdo, em torno de 5 graus, enquanto a aeronave busca alcancar o valor definido.
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Figura 53 — Resposta de rolamento da aeronave com clima tempestuoso
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Figura 54 — Resposta de guinada da aeronave com clima tempestuoso
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Outro detalhe observado é que ao haver uma rajada muito forte, a aeronave nao
permanece em torno da dire¢ao norte, como é esperado nessas situagoes. Além disso, o
retorno para a dire¢ao de referéncia se torna mais dificil, se for apenas utilizando o controle
direcional. Portanto, é recomendado utilizar o comando manual como auxilio para realizar
um movimento coordenado com os ailerons, de modo que a aeronave faga uma manobra

mais complexa.

Assim, tem-se finalizada as simulacoes software-in-the-loop, bem como a validagao
dos controladores projetados para o eixo longitudinal, lateral e direcional, tanto com clima
limpo, quanto com clima tempestuoso, de forma, que foram alcancados todos os requisitos

estabelecidos no projeto.
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CONCLUSAO

O projeto de um sistema de voo automéatico para um veiculo aéreo nao tripulado foi
a motivagao deste trabalho. Para isso, foi necessario construir uma fundamentacgao tedrica
consistente, desde sistemas de controle e automagao a engenharia aerondutica aplicada.

Esse alicerce, permitiu a implementacao desse projeto que subdividiu em varias etapas.

A primeira, que consistiu na modelagem da aeronave, incluindo suas derivadas
aerodinamicas e fung¢oes de transferéncias, tornaram evidentes como é o comportamento
da aeronave em cada um de seus eixos de movimento, dentre eles o longitudinal, lateral e

direcional, quando a funcao degrau unitario ¢ aplicado a entrada do sistema.

Em relagao ao projeto dos controladores, foi observado que a aplicagdo de apenas um
ganho, nessa etapa do projeto, nao resulta na estabilizacao e controle dos sistemas, sendo
necessario a implantacao de controladores PID ou adicdo de polos e zeros. E observado
que a resposta da malha de arfagem e de altitude ocorrem de forma efetiva, em um breve
periodo de tempo, sem excesso de sobressinal e nao oscilatéria, cumprindo os requisitos
estabelecidos. O mesmo ocorre no eixo lateral e direcional da aeronave. Todos os requisitos

foram alcancados apds o projeto dos controladores.

Na simulacao software-in-the-loop foi onde, de fato, ocorreu a validacao do sistema.
Notou-se, em tempo limpo, que o controlador longitudinal proporcionou que a aeronave
atingisse a altura de referéncia estabelecida, partindo de um voo de cruzeiro, de forma
docil e precisa. O mesmo ocorre no eixo lateral, porém, foi observado que, nessa etapa
do projeto, apenas um ganho ja tornou a malha de controle lateral estavel e dentro dos
requisitos. Quanto ao eixo direcional, foi visto que na simulacao software-in-the-loop o
controlador teve boa resposta, porém com pequena oscilacao. Contudo, cumpriu o que

havia sido requisitado no projeto.

A simulacao com ambiente tempestuoso foi aplicada e pode se observar que, quanto
a altitude, a aeronave teve pequenas oscilacoes em torno da altitude de referéncia. Isso é
explicado devido aos fortes ventos de rajada aplicados na simulagao. Quanto a arfagem,
nota-se grande variacao dos valores de angulacao da aeronave para que ela se mantenha na
altitude definida. O eixo lateral, por sua vez, mostrou-se efetivo, de modo que houveram
poucas variacoes diante da condicao climatica severa. E por fim, no eixo direcional, obteve-
se pequena variacao até que a aeronave alcancasse o valor definido. Além disso, com fortes
ventos de rajada, recomenda-se utilizar o comando manual como auxilio do eixo direcional
para que a aeronave volte mas rapidamente para a referéncia, por meio de uma manobra

mais complexa e coordenada com os ailerons.

Portanto, nota-se que os controladores projetados possuem boa resposta diante,
inclusive, de condicoes climaticas severas. Isso comprova a hipotese de que é possivel
projetar um piloto automético para uma aeronave nao-tripulada que proporcione um voo

estavel e controlavel durante a fase de voo de cruzeiro, além de ser um auxiliador na
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pilotagem quando em modo manual. Também observa-se que a etapa software-in-the-loop
em projeto de controladores para aeronaves, torna-se indispenséavel, ja que sao necessarios
a realizacdo de pequenos ajustes dos coeficientes para que se atenda aos requisitos do

modelo real.

Além disso, foi levado em consideragao também, a aplicacdo fisica futura desse
controlador. Os kits prontos de placas controladores para VANT’s custam em média o
valor de R$ 850, incluindo frete. J4 com a discretizacao dos controladores, e aplicado-os a
plataforma de prototipagem existentes no mercado, tem-se o valor total em média de R$
450, incluindo, frete, placa controladora Arduino Mega 2560, médulo GPS com antena,
acelerometro, médulo de comunicacao X-Bee e cabos para instalagdo. Isso comprova a

hipétese de que projetando-se o controlador, tem-se reducao no custo de implementacao.

Por fim, sugere-se para trabalhos futuros, outras abordagens quanto ao tipo de
controlador aplicado ao sistema, podendo ser utilizado os controladores inteligentes basea-
dos em inteligéncia artificial, como légica Fuzzy e redes neurais. Além disso, sugere-se a
continuagao das proximas etapas do projeto que consiste na simulacao hardware-in-the-loop,
onde se aplica o hardware escolhido, como placa controladora na simulagao, associado ao
software X-Plane, por meio de uma conexao de rede UDP. E, como tltima sugestao, a
implementacao fisica desse sistema na aeronave, de modo que ela possa realizar um voo de

cruzeiro auténomo, assistido pelo piloto e por uma base de monitoramento em solo.
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APENDICE A - VARIAVEIS AERODINAMICAS E DE ESTABILIDADE DA
AERONAVE

Neste apéndice sao apresentados os resultados obtidos referente a simulacao no
software AVL para obtencao das variaveis aerodindmicas e de estabilidade da aeronave

Caboquinha, dispostas nas Tabelas 11 e 12.

Tabela 11 — Variaveis aerodinamicas e de estabilidade longitudinal

clo 0.7986
cla 1.9977
cls, 0.2568
cla, 6.3601
cdy 0.0254
cd, 0.3947

cme -1.7569
cm fyse | 0.0009

cmy 0.0637
cmyg -15.9888
cms, -0.9394
czg -5.7240
czs, -0.0840

Fonte: Autor

Tabela 12 — Varidveis de estabilidade latero-direcional

Cy, |-0.4420
Cy, | 0.0000
C,, | 0.2210
Cp, | 0.0700
Cr, | -0.0424
Cy, | -0.0774
Cy, | -0.0700
Ci, | -0.5877
C, | 0.1323
Cyy. | 0.1370
Cn,, | -0.0500
Ci, | 0.0000
Cys. | 0.0000
Cr,, | -0.0130
Ci,, | 0.1710

Fonte: Autor
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