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RESUMO

Este trabalho apresenta o desenvolvimento de sistemas de controle para um veiculo aéreo nao tripulado,
considerando duas configuragdes distintas de corpo rigido: uma com asa rigida e outra com asa
flexionada. O objetivo principal € projetar sistemas de aumento de estabilidade longitudinal e latero-
direcional, além de um piloto automético capaz de manter a velocidade e a altitude durante o voo
de cruzeiro. Para isso, € realizada a modelagem da dindmica da aeronave com base nas equagdes de
movimento de seis graus de liberdade, seguida de lineariza¢do em torno de condi¢des de equilibrio. Os
sistemas de controle sdo desenvolvidos utilizando a técnica LQR, com critérios de projeto baseados na
norma MIL-F-8785C. O rastreamento de referéncias € implementado por meio de um compensador do
tipo PI acoplado ao controlador 6timo. Os resultados das simula¢des demonstram que os controladores
projetados sdo eficazes tanto na estabilizacdo quanto no rastreamento das varidveis de interesse, mesmo
sob a acdo de perturbagdes.

Palavras-chave: controle LQR; piloto automético; estabilidade; flexibilidade.



ABSTRACT

This work presents the development of control systems for an unmanned aerial vehicle, considering
two distinct rigid-body configurations: one with a rigid wing and another with a flexed wing. The
main goal is to design stability augmentation systems for both longitudinal and lateral-directional
dynamics, as well as an autopilot capable of maintaining constant cruise speed and altitude. The aircraft
dynamics are modeled using six-degree-of-freedom equations of motion, followed by linearization
around trimmed flight conditions. Control systems are developed using the Linear Quadratic Regulator
(LQR) technique, with design criteria based on the MIL-F-8785C standard. Reference tracking is
implemented through a PI compensator coupled to the optimal controller. Simulation results show that
the designed controllers are effective in stabilizing the aircraft and tracking the desired variables, even
in the presence of external disturbances.

Keywords: LQR control; autopilot; stability; flexibility.
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1 INTRODUCAO

1.1 MOTIVACAO PARA O TEMA

O desenvolvimento de aeronaves modernas tem exigido avangos significativos em termos de
eficiéncia estrutural e aerodinamica. Entre as estratégias adotadas para atingir tais objetivos, destaca-se
o uso de materiais de alta resisténcia e baixo peso, que possibilitam a redu¢do da massa total da
aeronave e, consequentemente, o consumo energético durante a operacao (Hodges; Pierce, 2011).
Simultaneamente, o0 aumento do alongamento das asas € empregado para minimizar os efeitos
adversos dos vortices de ponta e reduzir o arrasto induzido, promovendo ganhos no desempenho em
cruzeiro e na eficiéncia aerodinamica.

Essas solucdes de projeto, embora vantajosas, introduzem desafios adicionais no que se refere ao
comportamento dindmico da aeronave. A configuracdo alongada das asas e a utilizacao de estruturas
mais esbeltas demandam uma abordagem de controle mais precisa, capaz de lidar com variagdes nas
caracteristicas aerodinamicas e estruturais durante o voo (Wright; Cooper, 2007). Isso exige
o desenvolvimento de sistemas de controle avangados que assegurem a estabilidade e a performance da
aeronave em diferentes regimes operacionais.

Adicionalmente, o aprimoramento dos sistemas de controle de voo tornou-se essencial para
garantir o desempenho e a seguranca operacional de veiculos aéreos com configuracdes cada vez mais
otimizadas. Esses sistemas devem ser capazes de manter o controle eficiente da trajetéria, da atitude
e da velocidade do veiculo, mesmo diante de perturbacdes externas e incertezas nos parametros do
modelo (Cesnik; Brown, 2002).

Dessa forma, o presente estudo se justifica pela necessidade de avaliar e projetar sistemas de
controle capazes de manter a estabilidade e o desempenho em diferentes configuracdes estruturais,
explorando as implica¢des do projeto aerodinamico sobre a dindmica longitudinal do veiculo. Ao
abordar modelos com diferentes caracteristicas estruturais, busca-se avancar na compreensao dos efeitos
dessas escolhas de projeto sobre a eficiéncia e a robustez dos sistemas de controle, especialmente em

aplicacdes voltadas a veiculos aéreos ndo tripulados modernos.

1.2 OBJETIVO

O objetivo deste trabalho € desenvolver sistemas de controle para um veiculo aéreo néo tripulado
com asa flexivel, considerando modelos de corpo rigido. Serdo projetados um sistema de aumento
de estabilidade, atuando nas dindmicas longitudinal e latero-direcional, e um piloto automatico capaz
de manter a velocidade e a altitude constantes durante o voo de cruzeiro. A abordagem adotada visa

aumentar a robustez e a precisao do comportamento dindmico do veiculo.
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1.3 ESTRUTURA DO TRABALHO

Este trabalho estd organizado em seis capitulos. O Capitulo 1 corresponde a introducdo, onde sdao
apresentadas a motivacdo para o tema e os objetivos do trabalho. O Capitulo 2 aborda a fundamentacio
tedrica, contemplando os sistemas de referéncia utilizados, a modelagem da dinamica da aeronave,
o procedimento de linearizacao, as caracteristicas dos modos dinamicos e os métodos de controle
adotados. No Capitulo 3, a aeronave utilizada como objeto de estudo € apresentada, com énfase em
suas caracteristicas dimensionais e aerodinamicas. O Capitulo 4 trata do desenvolvimento dos sistemas
de aumento de estabilidade longitudinal e latero-direcional, bem como do piloto automatico, aplicados
ao modelo com asa rigida. O Capitulo 5 estende essa abordagem ao modelo com asa flexionada,
apresentando os respectivos sistemas de controle e piloto automaético. Por fim, o Capitulo 6 retine as
conclusdes do trabalho, destacando os principais resultados obtidos e sugerindo possiveis dire¢des

para estudos futuros.
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2 FUNDAMENTACAO TEORICA

2.1 DINAMICA DE CORPO RIGIDO

Para descrever o comportamento da aeronave no espago tridimensional, utiliza-se uma represen-
tacdo em seis graus de liberdade, que considera tanto os movimentos de translagdo quanto os de
rotacao.

Este capitulo apresenta a metodologia para modelar a dindmica de 6 graus de liberdade de um
corpo rigido, com foco em aplicagdes aeronduticas. Primeiramente, sdo definidos os sistemas de
coordenadas necessdrios para a andlise. Em seguida, aplicam-se matrizes de rotag@o para representar
mudancgas de orientacdo. Por fim, derivam-se as equagdes de movimento a partir da segunda lei de
Newton, obtendo-se uma formulagdo matemadtica que descreve a dindmica da aeronave em diferentes

condig¢des de voo.

2.1.1 Definicao dos sistemas de coordenadas

A dinamica de voo de uma aeronave pode ser descrita de maneira eficiente e precisa por meio de
diferentes sistemas de coordenadas, que permitem modelar e analisar diversos aspectos de sua posicao,
orientacdo e movimento. A escolha do sistema de coordenadas depende do referencial adotado e do

objetivo da andlise, sendo fundamental para a defini¢cdo das equagdes de movimento.

2.1.1.1 Sistema de Coordenadas fixo na Terra (NED)

O sistema de coordenadas NED (North-East-Down), ilustrado na [Figura 1| € um referencial fixo a
Terra, amplamente utilizado em navegacdo aérea e para a andlise da posicao da aeronave em relagdo
ao solo. Neste sistema, a origem esta localizada na superficie da Terra, e os eixos sdo definidos da

seguinte maneira:

* O eixo xp aponta para o norte geogréfico, alinhado com o meridiano de referéncia.
* O eixo yr aponta para o leste geografico, no plano horizontal e ortogonal ao eixo z.

* O eixo zr € perpendicular ao plano horizontal, apontando para baixo, em dire¢cdo ao centro da

Terra.

Este sistema € particularmente ttil para a modelagem da trajetéria da aeronave em um contexto
global, permitindo a aplicacdo das leis de Newton para descrever a dinamica da aeronave no espaco

tridimensional.

2.1.1.2 Sistema de coordenadas do corpo

O sistema de coordenadas do corpo, ilustrado na [Figura 2| é um referencial nao inercial, cuja

origem estd no centro de massa da aeronave e se move com a mesma. Este sistema € essencial para a
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Figura 1 — Sistema de coordenadas fixo na Terra

Fonte: Elaborado pelo autor (2025).

andlise das forcas e momentos internos da aeronave durante o voo. Os eixos do sistema de coordenadas
do corpo sdo definidos como segue:

* O eixo x g estd alinhado com o eixo longitudinal da aeronave,
* O eixo yp estd alinhado com o eixo lateral da aeronave, apontando para a asa direita;

* O eixo zp € ortogonal aos eixos xp € yp, apontando para baixo, no dorso da aeronave.

Figura 2 — Sistema de coordenadas fixo no corpo

"

z

Fonte: Elaborado pelo autor (2025).

A orientacdo da aeronave em relacdo ao sistema de coordenadas fixo na Terra € caracterizada pelos
angulos de Euler, que definem a rotag¢do da aeronave ao longo dos trés eixos. O angulo de rolagem (¢)
representa a rotacao da aeronave em torno do eixo g, que afeta a inclinagcdo das asas. O angulo de
arfagem (6) representa a rotagdo da aeronave em torno do eixo yg, determinando o angulo de elevacio
da cauda. Por fim, o angulo de guinada (1)) representa a rotacdo da aeronave em torno do eixo zp,
afetando a dire¢do da aeronave em relacdo ao eixo vertical.

As velocidades lineares ao longo dos eixos =3, yp € 25 sdo designadas por u, v € w, respectiva-
mente, enquanto as velocidades angulares sdo representadas por p, g € r. As forcas e momentos que

atuam sobre a aeronave sdo designados por X, Y, Z e [, m, n, respectivamente, correspondendo as
direcdes dos eixos z 3, yp € 25.
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2.1.1.3 Sistema de coordenadas aerodinamico

O sistema de coordenadas aerodindmico, apresentado na[Figura 3| € um referencial nao inercial
utilizado para analisar as forcas e momentos aerodinamicos gerados pelo fluxo de ar em torno da

aeronave. Esse sistema € definido de acordo com a direcao do vento relativo, com os seguintes €ixos:

* O eixo z,, estd alinhado com a dire¢ao do vento relativo, apontando para a frente, na direcao do

fluxo de ar que incide sobre a aeronave.

* O eixo z, € perpendicular ao eixo z,,, apontando para baixo, ao longo da linha de simetria da

acronave.

* O eixo y,, completa o sistema ortogonal e aponta para a direita, na direcao lateral da aeronave.

O angulo de ataque (o) e angulo de derrapagem () sdo as varidveis para a defini¢cdo da orientagcdo
da aeronave em relagcdo ao fluxo de ar. O dngulo de ataque € o angulo formado entre o eixo zp € 0
eixo r,, enquanto o angulo de derrapagem € o angulo formado entre o eixo ¥z € o eixo y,,. Estes
angulos determinam a distribui¢do das forcas aerodindmicas, como sustentacio e arrasto, na superficie

da aeronave.

Figura 3 — Sistema de coordenadas aerodindmico

Vento

Fonte: Elaborado pelo autor (2025).

Este sistema € utilizado para a andlise de forcas aerodindmicas que afetam a aeronave durante
0 V00, pois as for¢as e momentos sdo sensiveis a orientacao da aeronave em relacdo ao fluxo de ar
(Hall; Liptak, 2014). Importante, a rotacdo em torno do vetor de velocidade do vento ndo altera as
for¢as e momentos aerodinamicos, simplificando a modelagem do comportamento aerodinamico da

acronave.

2.1.2 Matrizes de rotacao

Matrizes de rotagcdo sdo ferramentas matemadticas utilizadas para converter uma grandeza vetorial
de um sistema de coordenadas para outro. Essas rotagdes sao definidas pelos angulos de Euler, que

especificam a orientagdo relativa entre dois sistemas.
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2.1.2.1 Sistema de coordenadas fixo na Terra para sistema de coordenadas fixo no corpo

Para descrever as grandezas observadas no sistema de coordenadas fixo na Terra para o sistema
de coordenadas fixo no corpo sio necessdrias trés rotagdes sucessivas, sendo uma rotacao em relacao
a cada um dos eixos do sistema de coordenadas fixo no corpo. Essas rotagdes parciais sao descritas

pelas matrizes Ry, [y € Iy.

|0 —sin(¢) cos(o)

[cos(f) 0 —sin(h)
Ry = 0 1 0
|sin(f) 0 cos(6)

1
Ry =10 COS(¢) Sm(qb)] (1)
] 2)

cos(v)) sin(¢)) 0
Ry = | —sin(v) cos(y) 0 3)
0 0 1

A ordem de rotacdo das matrizes € essencial, isso porque cada rotacdo € dependente da anterior. A
ordem adotada serd a z-y-x, na qual a primeira rotacao € aplicada em 1), seguida pela rotacdo em 6 e,

por fim, em ¢.
Rpp = RyRyR 4)

2.1.2.2 Sistema de coordenadas aerodinamico para sistema de coordenadas fixo no corpo

Para representar grandezas vetoriais observadas no sistema de coordenadas aerodindmico para o
sistema de coordenadas fixo no corpo, apenas duas rotagcdes sdo requeridas, pois em um escoamento
uniforme, as forcas e os momentos aerodindmicos permanecem inalterados com a reorientacdo do
corpo em relacdo a velocidade do vento relativo. As matrizes de rotagdo parciais sdo definidas por R,
€ R/j.

[cos(a) 0 —sin(a)
R, = 0 1 0 (5)

|sin(a) 0 cos(a) |

[cos(B) —sin(B) 0
Rg = |sin(8) cos(8) O (6)
0 0 1

Nesse caso, as rotagdes sao aplicadas na ordem y — x, sendo que a primeira rotagcdo € aplicada em

— [, seguida pela rotacdo em a.

Razp = RaRpg (7)
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2.1.3 Equacoes da Dinamica de Translacao

O movimento de translacdo da aeronave € descrito pela segunda lei de Newton, que relaciona a
forca resultante a quantidade de movimento do corpo. Essa dindmica permite calcular o deslocamento

e a variacdo da velocidade ao longo do tempo. A mesma € expressa como:

dp ﬁ
- =2 Fex (®)

Nesta equacdo, p representa o vetor quantidade de movimento linear, representado da forma:

u
p=m|v )

w
B

Sendo m a massa do corpo. Considera-se ainda o vetor de velocidade angular &g,; do corpo em

relacdo ao referencial inercial, dado por:

p
Wpr = |q (10)

r
B

A aplicagdo da regra de transporte para referenciais méveis conduz a:

dp. -

— =P+ Wy XP 11
TR +Wwp/r X p (11)
Substituindo [9e [I0jem [ 1] obtém-se a forma matricial expandida:

U P U
m|o| +|q| xm|v| =Y Fus (12)
T w
B B B

Expandindo em componentes escalares:

m(t —rv+quw) = F,
m(0 — pw +ru) = F (13)
m(w — qu + pv) = F,

em que I, F, e I, correspondem as componentes da for¢a resultante no sistema de coordenadas

fixo ao corpo.

2.1.4 Equacoes da Dinamica de Rotacao

A dindmica de rotagc@o de um corpo rigido é governada pelo andlogo rotacional da Segunda Lei de

Newton, que relaciona o torque externo resultante a taxa de variacdo do momento angular:

dl -
&= M (14)
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sendo [ o vetor de momento angular em relacdo ao centro de massa, definido por:

!

= 1dp)r (15)

onde [ € o tensor de inércia do corpo, assumido como:

I=| 0 I, 0 (16)
_[:cz O Izz

Aplicando a regra de transporte a0 momento angular, a equacao torna-se:

dl 5 -
azl—i-tﬁg/[xz (17)
Expandindo os termos:
0 I, 0 gl + [q| X 0 Iy, 0 q = | M, (18)
—I.., 0 I, T T —I.., 0 I, T M,

A expansdo em componentes escalares fornece:

]yyq + (]a::c - Izz)pr + Ixz(pQ - TQ) = My (19)
Izzf' - [:czp + (Iyy - Imc)pq + Ia;qu = Mz

onde M,, M, e M, sdo as componentes do vetor de momentos externos no referencial do corpo.

2.1.5 Relacoes Cinematicas

As relagdes cinematicas descrevem a conexao entre as varidveis de movimento, como posi¢ao,
velocidade e aceleracao, sem considerar as forcas que causam esse movimento. Em outras palavras,
elas descrevem como as coordenadas de um sistema de referéncia, como a posicao e a orientacdo de
um corpo, variam ao longo do tempo. As relagdes cinemadticas envolvem tanto a translagdo quanto a

rotacao.
2.1.5.0.1 Cinemdtica de Translagdo

As equagdes cinemédticas de translacdo descrevem o movimento do centro de massa no referencial
inercial. Elas estabelecem a relac@o entre a posi¢ao e a velocidade do centro de massa ao longo do
tempo. A relacdo entre as velocidades do corpo e as taxas de variacdo da posi¢@o no sistema inercial é
dada por:
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S'L’[ u
Jr | =Rhp |v (20)
.y w

I B

Expandindo em forma escalar:

& = wcosfcosth + v(sin @sin @ cos ) — cos P sin ) + w(cos ¢ sin @ cos 1 + sin P sin 1)
Yr = ucosfsiny + v(sin ¢ sin f sin ) + cos ¢ cos 1) + w(cos ¢sinfsiny — sinpcosy)  (21)

H =wusinf — vsin ¢ cos — w cos ¢ cos 6
2.1.5.0.2 Cinemadtica de Rotagdo

As equacdes cinemdticas de rota¢do de uma aeronave descrevem o movimento angular da aeronave
em torno de seu centro de massa. Elas estabelecem a relagdo entre os dngulos de rotacdo e as
velocidades angulares. As velocidades angulares, por sua vez, estao diretamente relacionadas as taxas

de variacdo dos angulos de Euler, conforme a seguinte expressao:

é J2
0| =Rl |q (22)
U r

ou, de forma expandida:

$=p+qsin¢tan9+rcos¢tan0
ézqcosgb—rsingb (23)

Y = gsin ¢ secl + rcos ¢ sec

2.1.6 Relacoes de Velocidade

A partir das componentes de velocidade da aeronave, podemos obter equagdes complementares

para a velocidade, angulo de ataque e angulo de derrapagem.

V=vu?+v2+w? (24)

o= (JL'r’ctanE (25)
U
£ = arcsm2 (26)

V
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2.2 FORCAS E MOMENTOS

A dindmica de um corpo rigido em voo € governada pelas forcas e momentos externos que atuam
sobre ele. No contexto da modelagem de aeronaves, as forcas que influenciam o movimento sdo
classificadas em trés contribui¢des principais: a for¢a aerodinamica, a forca gravitacional e a forca
propulsiva.

A forca aerodinamica, resultante da interacdo da aeronave com o escoamento de ar, € responsédvel
por gerar sustentagdo, arrasto e forcas laterais, essenciais para a manutenc¢do e o controle do voo. A
forca gravitacional, correspondente ao peso da aeronave, atua verticalmente em dire¢do ao centro
da Terra e deve ser devidamente transformada para o sistema de coordenadas fixo no corpo para a
correta formulagdo das equagdes de movimento. A forca propulsiva € gerada pelo sistema de propulsao,
como motores ou hélices, e é geralmente modelada como uma forca alinhada ao eixo longitudinal da
aeronave.

A soma dessas trés contribuicdes determina a forc¢a resultante no sistema de coordenadas fixo ao

corpo, que pode ser expressa como:

S P = Byt Byt Fy @)

onde [y representa a forca aerodindmica, Fsa forca gravitacional e Fpa for¢a propulsiva, todas
expressas no referencial do corpo.

Os momentos atuando sobre a aeronave também desempenham papel fundamental na defini¢do de
sua orientacdo e estabilidade. No modelo adotado neste trabalho, considera-se que apenas os momentos
aerodinamicos contribuem significativamente para a dinamica de rotacdo. Essa aproximacao é vdlida
especialmente para aeronaves convencionais em regime de voo onde a contribuicdo direta de momentos
propulsivos ou gravitacionais é desprezivel em comparacdo com os momentos aerodindmicos.

Assim, o vetor de momentos externos pode ser escrito como:

> Mep = My (28)

em que M 4 € o vetor de momentos aerodinamicos, definido no sistema aerodinamico.

2.2.1 Forcas e Momentos Aerodinamicos

As forcas e momentos aerodindmicos representam os efeitos das interacdes entre a aeronave € 0
escoamento de ar ao seu redor. Essas for¢as e momentos sdo expressos em termos de coeficientes
adimensionais, que dependem de varidveis aerodindmicas como o angulo de ataque, o angulo de
derrapagem, as deflexdes de superficies de controle e as taxas de rotacdo angular.

As forcas aerodinamicas atuando sobre a aeronave sdo o arrasto [, a forca lateral Y e a sustentagao
L. O arrasto € a forca que atua na direcio oposta ao movimento relativo do veiculo no ar, a sustentacao
¢ a forca perpendicular ao escoamento que sustenta o peso da aeronave, e a forca lateral é responsdvel
pelas variacdes laterais de trajetdria. Essas forcas, expressas no sistema de coordenadas aerodinamico,

sdo modeladas como:
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1 1 1
D= 5pV2SCD Y = §pV25(Jy L= §pVQSCL (29)

em que p é a densidade do ar, V' € a velocidade relativa, S € a 4rea alar, e Cp, Cy e Cf, sdo os

coeficientes adimensionais de arrasto, forca lateral e sustentacao, respectivamente.

1 2
CD = CDO + mOL (30)
Cy = Cy, + C'YBB + Cy,6 (31)
O = Ciy + Cra 4 Cud + 5 (Cryéi+ Crg) (32)

Associados a essas forcas, surgem também momentos aerodinamicos em torno dos eixos principais
da aeronave. O momento de rolagem /, o momento de arfagem m e o momento de guinada n sdo

modelados pelas seguintes expressoes:

1 1 1
= §pV2SbCl m = QpVQScC'm n = épVQSan (33)

onde b representa a envergadura da aeronave, ¢ a corda média aerodinamica, e Cj, C,,, e C,, sdo o0s

coeficientes adimensionais associados a cada momento.

b
Cr=0C,+ Clﬁﬁ + 0 + o (C’lpp + Oqu) (34)
O = Cing + Ciny 0+ Cingd + 5 (Cing &+ Ciny4) (35)
b
Cn - Cno + Cnﬁﬁ + On55 + W (Onpp + Cnﬂﬂ) (36)

Apo6s a determinacdo das forcas e momentos aerodindmicos no sistema de eixos do vento, é
necessdario transformé-los para o sistema fixo no corpo, que € utilizado nas equacdes de movimento. A

transformacdo do vetor de forcas € realizada através da matriz de rotagdo R 425, obtendo-se:

-D Fa,
Fi=Rup |V | = |F, (37)
—L Fy
A < B

O vetor de momentos aerodinamicos no sistema aerodinamico, por sua vez, € dado por:

My= |m (38)
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2.2.2 Forca Gravitacional

A forca gravitacional atua constantemente sobre a aeronave, independentemente de sua trajetdria
ou manobra, sendo responsavel pela atracdo em direc@o ao centro da Terra. No sistema de coordenadas
inercial, essa forca € orientada ao longo do eixo vertical positivo para baixo. Para a correta formulagao
das equacdes de movimento no sistema de coordenadas fixo ao corpo, é necessdrio realizar a transfor-
macao da forca gravitacional utilizando a matriz de rotacao entre o referencial inercial e o referencial
do corpo.

A forga gravitacional expressa no sistema do corpo é dada por:

Fe,
Fo=Rpp| 0| = |Fg, (39)
myJ, Fea. B

onde m € a massa da aeronave, g € a aceleracdo da gravidade. Essa conversao € necessdaria porque
a orientacdo da aeronave em voo altera a direcdo relativa da for¢ca peso em relagdo aos eixos do corpo.
A projecdo da forca gravitacional nas dire¢des longitudinal, lateral e vertical do corpo influencia
diretamente a evolugao da velocidade e da trajetdria da aeronave, sendo um fator fundamental nos

regimes de subida, descida e voo nivelado.

2.2.3 Forca Propulsiva

A forca propulsiva € gerada pelos motores da aeronave e tem como principal funcdo fornecer o
empuxo necessdrio para vencer as resisténcias aerodinamicas.

Neste modelo, assume-se que a for¢a propulsiva atua ao longo do eixo longitudinal da aeronave,
isto é, alinhada com o eixo x g do sistema fixo ao corpo. Desprezam-se efeitos secunddrios como
desalinhamentos de tragdo ou torques propulsivos.

A forca propulsiva € entdo expressa como:

=3

T
Fp=10 (40)
0

B
onde 7' representa a magnitude da tracdo exercida pelo sistema de propulsdo. Em casos mais
complexos, poderiam ser considerados vetores de tracdo inclinados ou forcas de multiplos motores,
mas tais efeitos estdo além do escopo deste trabalho.
A forca propulsiva atua diretamente na equacido de movimento ao influenciar a aceleragdo longi-
tudinal da aeronave, sendo também um dos pardmetros controldveis no gerenciamento de energia e

desempenho durante o voo. Para o presente trabalho serd considerado

T = ﬂTmax (41)

Sendo 7; o comando do motor e 7,,,,, a tracdo mdxima do motor.
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2.3 EQUACOES NAO LINEARES DA DINAMICA DA AERONAVE

A dindmica completa de uma aeronave em seis graus de liberdade pode ser descrita por um sistema
de equacoes diferenciais nao lineares que governam tanto os movimentos de translagdo quanto os
de rotacdo, além das variacdes dos angulos aerodinamicos e da altura. Abaixo, sdo apresentadas as

expressoes utilizadas neste trabalho para o célculo das derivadas das principais varidveis de estado:

. un + v + ww

%
1%
D= My — (Iyy — L. )gqr
]$$
. M, — (I, — L)pr
= I
vy
;= M, — (Lo — Iyy)pg
‘[ZZ
¢ =p+gsingtand + rcos ¢ tand 42)
0 =qcos¢p—rsing
. gsing +rcoso
Y=
cos 6

h = wusinf — vsin ¢ cos @ — w cos ¢ cos
UW — WU

E

) Vi —oV

TV

Essas equacdes foram implementadas no ambiente de simulag@o para descrever a evolucao temporal

o =

dos estados da aeronave. As varidveis u, v € w representam as velocidades nos eixos do corpo, enquanto
p, q e r sdo as velocidades angulares. Os angulos ¢, # e ¥ correspondem aos angulos de Euler, e a e
s@o os angulos aerodinamicos de ataque e de derrapagem lateral.

As derivadas v, © e w, bem como os momentos M, M, e M., sdo calculados com base nas forcas
e momentos atuantes, conforme descrito nas secdes anteriores. O uso dessas expressdes permite uma
andlise da resposta dinamica da aeronave, tanto para o modelo com asa rigida quanto para o modelo

com asa flexionada.

2.4 LINEARIZACAO

A linearizagdo de sistemas dindmicos € uma técnica fundamental na andlise e controle de sistemas
ndo lineares. A lineariza¢do permite aproximar um sistema ndo linear em torno de um ponto de
operacdo especifico, resultando em um modelo linear que € mais facil de analisar e controlar.

A linearizacdo € o processo de aproximar um sistema nao linear por um sistema linear em torno
de um ponto de operagdo. Consideremos um sistema dindmico ndo linear descrito pelas equacdes de

estado:
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Onde z € o vetor de estados do sistema, u é o vetor de entradas de controle e f(x, u) é uma fungio
nao linear que descreve a dinamica do sistema.

Para linearizar o sistema, escolhemos um ponto de operagdo (g, ug), onde z é o estado de
equilibrio e u( € a entrada correspondente. A aproximacdo linear do sistema dinamico € obtida
utilizando a expansdo em série de Taylor da fungdo f(z,u) em torno do ponto de operagdo (xg, ug). A
expansao de Taylor até a primeira ordem € dada por:

flx,u) ~ f(a:o,uo)Jr% ( (x—xo)+% ( (u — ) (44)

Z0,u0) T0,UQ)

Como xy é um ponto de equilibrio, temos f(xq,ug) = 0. Portanto, a expressao linearizada do

sistema €:
T~ Alxr — o) + B(u — ug) (45)
onde:
A= g (46)
ox (20,110)
0,U0

¢ a matriz Jacobiana da funcdo f em relagdo ao vetor de estados z, e

0
B = —f 47)
ou (20.110)
0,u0
¢ a matriz Jacobiana da funcdo f em relacdo ao vetor de entradas u.
Para simplificacdo, definimos * = x — xy € & = u — uyg, resultando na forma linearizada:
i= A%+ Bu (48)
Ao omitir as notag¢des de til, obtemos a forma padrao do sistema linearizado:
= Ax + Bu 49)

2.5 MODOS DINAMICOS E ESTABILIDADE

A dindmica de voo de uma aeronave apresenta caracteristicas fundamentais que determinam os
requisitos essenciais para o projeto de sistemas de controle. Essas caracteristicas sdo descritas por
modos dinamicos distintos, que representam a resposta natural da aeronave a perturbacdes e comandos
de controle (Stevens; Lewis; Johnson, 2015). Cada um desses modos apresenta caracteristicas
especificas de frequéncia natural, amortecimento e sensibilidade aos parametros da aeronave, como
configuracdo aerodindmica, distribuicdo de massa e condi¢des de voo (Etkin; Reid, [1996).

Ap6s a linearizagdo em torno de um ponto de operacdo, a dindmica da aeronave € representada no
dominio do espaco de estados pela equacdo Para a andlise de estabilidade natural, considera-se o

sistema ndo controlado, ou seja, sem entradas externas (u(t) = 0), resultando na equa¢do homogénea
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i(t) = Az (50)

A solugdo geral deste sistema € obtida a partir dos autovalores e autovetores da matriz A. O

problema de autovalores ¢ formulado como

Av =\ (51)

em que A representa um autovalor e v 0 autovetor associado. A determinagdo dos autovalores é

feita pela solug¢do da equacgdo caracteristica

det(A — ) =0 (52)

sendo / a matriz identidade de ordem apropriada. Os autovalores encontrados fornecem informa-
¢Oes essenciais sobre a resposta do sistema: a parte real de A indica a estabilidade do modo (negativa
para estabilidade e positiva para instabilidade), enquanto a parte imagindria representa a frequéncia de
oscilacdes em modos complexos conjugados.

Para cada modo oscilatério, € possivel determinar a frequéncia natural w,, e o fator de amorteci-

mento ( pelas expressoes

Wy =Vo?+w? (53)

(=-— (54)

onde o € a parte real e w € a parte imagindria do autovalor. A partir dos autovalores, as caracteristicas
dos modos dindmicos de um sistema podem ser interpretadas com base na parte real e imagindria
desses autovalores. A parte real, denotada por o, estd associada a taxa de amortecimento do modo.
Quando o € negativo, o sistema apresenta amortecimento, ou seja, as oscilacdes diminuem com o
tempo, e o sistema eventualmente retorna ao equilibrio. Quanto mais negativa for a parte real, maior
serd a taxa de amortecimento, e o sistema se estabilizard mais rapidamente. Se 0 = 0, o sistema
exibe um amortecimento critico, sem reducao ou crescimento das oscilagdes. Quando o € positivo, o
sistema € instdvel, e as oscilagdes aumentam exponencialmente, caracterizando um comportamento de
instabilidade (Ogata, 2010).

A parte imagindria do autovalor, w, estd associada a frequéncia natural do modo de oscilacdo. Esta
frequéncia determina a quantidade de ciclos por unidade de tempo das oscilacdes do sistema. Em
sistemas oscilatorios, a parte imagindria define a velocidade das oscilagdes, de modo que quanto maior
a parte imagindria, maior serd a frequéncia natural e, consequentemente, mais rdpido serd o0 movimento
oscilatério. Para sistemas com amortecimento, em que o # 0, as oscilagdes tém carater senoidal, e a
frequéncia w controla o intervalo de tempo entre os picos das oscilagdes (Ogata, 2010).

O fator de amortecimento, denotado por (, indica a rapidez com que as oscilagdes do sistema
diminuem ao longo do tempo. Quando ( € inferior a 1, o sistema € subamortecido, ou seja, as oscilacdes

ndo desaparecem imediatamente, mas diminuem de forma lenta antes de atingir o equilibrio. Se ¢ = 1,
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o sistema esta criticamente amortecido, o que significa que as oscila¢des sdo eliminadas de forma
eficiente, sem ultrapassar o ponto de equilibrio. No caso em que ¢ > 1, o sistema é superamortecido,
retornando ao equilibrio de forma lenta e sem oscilar (Ogata,2010).

A localizacdo dos autovalores no plano complexo tem implicagdes diretas sobre o comportamento
do sistema, conforme exemplificado na Quando os autovalores possuem uma parte real
negativa (o < 0), o sistema € estavel, e as oscilagdes vao se atenuando ao longo do tempo. Para
autovalores complexos conjugados, o sistema apresenta oscilacdes amortecidas, com a frequéncia
de oscilagdo dada pela parte imagindria e a taxa de amortecimento determinada pela parte real. A

magnitude da parte real indica a velocidade com que as oscilagdes desaparecem (Stengel, |1994).
Figura 4 — Representagdo de autovalores no plano complexo

A Im

Fonte: Elaborado pelo autor (2025).

Se, por outro lado, a parte real dos autovalores for positiva (o > 0), o sistema € instavel. Nesse caso,
as oscilagdes se amplificam, e o sistema se afasta do equilibrio. A parte imagindria dos autovalores
continua determinando a frequéncia de oscilagdo, mas agora as oscilacdes aumentam em vez de
se dissiparem. Quando os autovalores sdo reais € ndo possuem componente imagindria, o sistema
apresenta um comportamento nao oscilatério, com as solugdes do sistema descritas por fungdes
exponenciais de crescimento ou decaimento. Se o autovalor for negativo, o sistema se estabiliza com o
tempo, mas sem oscilacdes. Se o autovalor for positivo, o sistema se torna instavel e suas variaveis

aumentam exponencialmente (Stengel, 1994).

2.5.1 Modos Caracteristicos

Os modos da dinamica de uma aeronave sao divididos em modos longitudinais e modos laterais-
direcionais. Os modos longitudinais envolvem o deslocamento no plano vertical e a rotagdo sobre
o eixo transversal da aeronave. Um dos principais modos longitudinais € o modo de periodo curto,
caracterizado por oscilagdes rapidas no angulo de ataque e no angulo de inclina¢do da aeronave, sem

variacdes significativas na velocidade ou na altitude. Esse modo é dominado pelas forcas de sustentacio
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que reagem rapidamente as mudancas de atitude, sendo fortemente influenciado pela configuracao da
empenagem horizontal e pela posi¢do do centro de gravidade (Cook, 2012).

Outro modo longitudinal importante € o fugdide, que se manifesta como oscilagdes de baixa
frequéncia envolvendo a troca de energia cinética e potencial, refletindo-se em varia¢des simultaneas
de velocidade e altitude. A dindmica do fugdide decorre da interacio entre sustentacdo, peso, arrasto
e tracdo, e tende a apresentar pouco amortecimento natural, embora em aeronaves bem projetadas
permanega estavel.

A dinamica lateral-direcional envolve movimentos de rolamento, guinada e derrapagem. O modo de
rolagem caracteriza-se por uma rapida dissipacdo do angulo de inclinagdo em resposta a perturbacdes
laterais, associado principalmente a eficicia aerodinamica das superficies de controle 1l aterais. Ja o
modo espiral consiste em uma tendéncia da aeronave a desviar progressivamente da sua trajetoria
inicial devido a interagdo sutil entre estabilidade lateral e estabilidade direcional. Esse modo pode ser
estdvel ou instdvel, dependendo da posi¢do do centro de gravidade e das caracteristicas da empenagem
vertical.

O modo de dutch roll, por sua vez, € uma oscilacio acoplada entre rolamento e guinada, manifestando-
se em frequéncias intermedidrias e apresentando graus variados de amortecimento. Essa oscilagdo
é causada pela interacao entre a estabilidade direcional proporcionada pela empenagem vertical e a
estabilidade lateral originada pela configuracao das asas, sendo influenciada também pela razio entre
os momentos de guinada e rolamento gerados pela aeronave.

A interpretacdo dos modos dindmicos também requer a distin¢c@o entre estabilidade estitica e
estabilidade dinamica. A estabilidade estatica refere-se a tendéncia inicial da aeronave em resistir a
uma perturbacao e retornar a sua condicdo de equilibrio. Em contraste, a estabilidade dinamica esta
relacionada ao comportamento do sistema ao longo do tempo, ou seja, a capacidade de a resposta
evoluir de maneira amortecida e convergir para o equilibrio ou divergir, dependendo das caracteristicas
dos modos proprios.

No caso dos modos longitudinais, a estabilidade estatica estd associada a variagao da forca de
sustentacdo em resposta a alteragdes no angulo de ataque, enquanto a estabilidade dinamica depende
da interacdo entre a taxa de variagdao do angulo de ataque e a for¢ca gerada pela empenagem horizontal.
Para os modos laterais, a estabilidade estética lateral estd ligada a tendéncia da aeronave de corrigir um
deslizamento lateral através de forcas de restabelecimento geradas pela asa e pela empenagem vertical,
enquanto a estabilidade dinamica manifesta-se no amortecimento ou amplificacdo das oscilacdes de
rolamento e guinada (Nelson, [1998).

O fendmeno de acoplamento entre movimentos laterais € uma caracteristica intrinseca a dindmica
de aeronaves. Devido a forma tridimensional do corpo e a interacdo entre for¢as aerodindmicas em
diferentes eixos, os movimentos de rolamento, guinada e derrapagem ndo sao independentes. O modo
de dutch roll exemplifica esse acoplamento: uma perturbacao em rolamento gera uma resposta em
guinada devido a estabilidade direcional, e a guinada resultante retroage sobre o rolamento, fechando
o ciclo oscilatério. A intensidade desse acoplamento e a natureza do amortecimento dependem de
parametros geométricos como a relacao entre drea vertical e area de asa, além da posi¢ao do centro de

massa em relac@o ao centro aerodinamico (McLean, 1990).
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2.6 CRITERIOS DE QUALIDADE DE VOO SEGUNDO O MIL-F-8785C

O documento MIL-F-8785C (United States of America, [1980) ¢é uma especificacdo
militar norte-americana que estabelece os critérios de desempenho e controle para aeronaves
militares tripuladas. Dentre os aspectos abordados, destaca-se a definicdo dos niveis de
qualidade de voo com base em parametros objetivos dos modos dindmicos da aeronave. Os
critérios sdo organizados conforme a classe da aeronave, fase do voo e nivel de qualidade desejado.

Para este trabalho, adota-se a classificagdo de uma aeronave Classe 1 aeronaves p equenas, de
baixa manobrabilidade operando na Fase B de voo, que corresponde a manobras e aproximac¢ao para
pouso. O objetivo € atender ao Nivel 1 de qualidade, correspondente ao melhor nivel de desempenho,
em que a aeronave responde de forma precisa e previsivel as entradas do piloto, sem necessidade de
compensagdes excessivas.

A seguir, na Tabela |I, apresenta-se um resumo dos critérios exigidos para os principais modos

dindmicos longitudinais e laterais:

Tabela 1 — Critérios de qualidade de voo (Classe 1, Fase B, Nivel 1)

Modo Métrica Critério para Nivel 1

Fugoide Razdo de amortecimento (¢) ¢ > 0,04

Short-Period Frequéncia natural (w,,) e re- O ponto (w,,,n/«) deve situar-se no intervalo da
lagdo n/«a curva de nivel 1 (Figura 5]

Dutch Roll Amortecimento e nimero de A amplitude da oscilacdo deve reduzir-se a 1/10
ciclos em aproximadamente 7 ciclos ou menos

Rolagem Tempo de meia amplitude 77, < 1,05
(Tyy2)

Espiral Tempo de duplicacdo da am- > 20s
plitude

Fonte: Elaborado pelo autor (2025).

A razdo n/a, presente nos critérios do modo short-period do documento MIL-F-8785C, representa
uma medida da resposta do fator de carga n em fun¢do do angulo de ataque «. Ela é uma métrica
essencial para avaliar a sensibilidade da aeronave a comandos de arfagem e o nivel de esforco necessario
do piloto.

A aplicacdo desses critérios permite verificar se a aeronave atende aos requisitos de controlabilidade
e estabilidade esperados em voo, além de embasar a necessidade de ajustes no projeto do sistema de

controle.

2.7 CONTROLE LQR

O controle LQR (Linear Quadratic Regulator), ¢ uma técnica que visa projetar leis de realimentagdo
de estado capazes de otimizar simultaneamente o desempenho do sistema e o esforco aplicado pelos
atuadores. A esséncia dessa abordagem estd em minimizar uma fun¢do de custo definida a partir de
combinag¢des quadriticas entre os estados do sistema e os sinais de controle (Ogata, 2011).

O objetivo do controle LQR ¢ determinar uma lei de controle do tipo
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Figura 5 — Requisitos de frequéncia para periodo curto
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Fonte: United States of America (1980).

u(t) = —Kx(t) (55)

que minimize uma funcao de custo do tipo

J = /OOO [2(1)"Qx(t) + u(t)" Ru(t)] dt (56)

A funcdo de custo € composta por dois termos. O primeiro termo penaliza os desvios do estado em
relacdo ao ponto de equilibrio, atribuindo pesos através da matriz simétrica positiva definida ou positiva
semi-definida (). O segundo termo penaliza o esfor¢co de controle, atribuindo pesos por meio da matriz
simétrica e definida positiva R. Essa formulagdo representa um compromisso entre desempenho e
economia de energia de controle.

Para encontrar o ganho 6timo K, € necessario resolver uma equacao matricial conhecida como
equacdo de Riccati algébrica. Essa equacdo é uma expressao nao linear em uma matriz simétrica

desconhecida P, cuja solug@o permite calcular o ganho por meio da expressao
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K=R'BTp (57)

A matriz P € a solucdo da equacao matricial

ATP+ PA—-PBR'BTP+Q =0 (58)

Essa equacao equilibra o comportamento dindmico do sistema com os pesos de penalizacao
definidos pelo projetista. O termo quadratico — PBR~! BT P é responsével por introduzir a natureza
ndo linear da equagdo e reflete a penalizacdo sobre o esfor¢o de controle. A existéncia de uma solugdo
simétrica e definida positiva para essa equagio depende da controlabilidade do par (A, B) e da escolha
adequada das matrizes () e R. Quando essa solugdo existe, ela garante que o sistema em malha fechada,

com a realimentacdo (55)), serd estavel.

2.7.1 Regra de Bryson para Escolha das Matrizes de Peso

O projeto de controladores do tipo LQR envolve a defini¢do de duas matrizes de peso: a matriz Q,
associada aos estados do sistema, e a matriz R, associada as entradas de controle. A escolha adequada
desses pesos € essencial para o desempenho do sistema de controle, pois influencia diretamente no
compromisso entre desempenho dindmico e esforco de controle. Dentre os métodos empiricos mais
utilizados para essa escolha, destaca-se a Regra de Bryson.

A Regra de Bryson estabelece uma forma sistematica e prética de dimensionar os elementos das
matrizes Q € R com base nos valores maximos aceitdveis para os estados e para os sinais de controle.
O principio fundamental € penalizar mais fortemente aqueles estados e comandos que tém limites
mais restritivos, normalizando suas magnitudes de modo que cada termo do custo seja adimensional e
comparavel.

Segundo essa abordagem, os pesos sdo definidos da seguinte maneira:

1 1
Qii ) ) R] = (59)

xi,max uj,max

onde Z; max representa o valor maximo aceitdvel para o estado x;, € U max representa o valor maximo
aceitdvel para o comando u;. As matrizes Q e R sdo, portanto, inicialmente construidas como matrizes
diagonais, cujos elementos refletem o grau de importancia e as limita¢des fisicas de cada varidvel.

A vantagem principal da Regra de Bryson € sua simplicidade e aplicabilidade pratica, especialmente
em sistemas com grande nimero de estados, onde uma escolha intuitiva dos pesos pode ser invidvel.
Apesar de ndo fornecer uma solucio 6tima no sentido global, a regra oferece uma boa estimativa inicial,
podendo, posteriormente, ser ajustada por meio de técnicas iterativas ou de otimizagdo empirica.

No presente trabalho, essa abordagem foi utilizada para a definicao dos pesos do controlador LQR.
Os valores maximos admissiveis foram definidos com base nos limites operacionais da aeronave, de
forma a garantir que os estados do sistema permanecessem dentro de faixas seguras durante a atuagdo

do controlador.
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2.8 CONTROLE LQ COM RASTREIO DE REFERENCIA VIA COMPENSADOR PI

O rastreio de referéncia é uma exigéncia fundamental em sistemas de controle aplicados a aviacao,
nos quais se deseja que varidveis como velocidade e altitude acompanhem sinais de referéncia externos
mesmo na presenga de perturbacdes. Embora o controle 6timo linear-quadrético tradicional permita
estabilizar a planta em torno de um ponto de equilibrio, ele ndo assegura rastreamento assintético de
sinais constantes. Para contornar essa limita¢do, utiliza-se uma modificagdo estrutural baseada em um
compensador com a¢do Proporcional-Integral (PI), cuja fungdo € garantir rejeicdo de erro permanente
no rastreamento de saidas especificas (Stevens; Lewis; Johnson, 2015).

A representa a arquitetura de controle adotada. A referéncia r(¢) é comparada com a saida
de desempenho z(t), resultando no erro de rastreamento e(t), que é processado pelo compensador. A
saida do compensador v(t), composta por termos proporcionais e integrais do erro, é aplicada a planta
juntamente com a realimentacdo direta das saidas medidas y(t).

Figura 6 — Diagrama de blocos da estrutura de rastreamento com compensador PI

———~(———| Compensador L ~0O— " Planta

K

Fonte: Elaborado pelo autor (2025).

A planta linearizada € descrita por:
t(t) = Az(t) + Bu(t)

em que z(t) representa o vetor de estados e u(t) o vetor de entradas. A saida medida da planta é
dada por y(t) = Cz(t), enquanto a saida de desempenho que se deseja rastrear é expressa como
2(t) = Hx(t).

A acdo do compensador PI é formulada com base no erro de rastreamento e(t) = r(t) — Hx(t).

Esse erro € integrado por um estado auxiliar w(t), cuja dindmica é dada por:
W(t) = G (r(t) — Ha(t)) (60)

Para o caso de rastreamento de uma tunica varidvel de desempenho, a matriz GG € escalar e adotada



35

como G = 1. A saida do compensador € um vetor com duas componentes, definido por:
v(t) = Dw(t) + J (r(t) — Ha(t)) (61)

Em um compensador PI, sdo utilizadas as seguintes escolhas:

Foo G-t D:H, J:H
1 0

Com isso, a saida v(t) é um vetor de duas dimensdes, no qual o primeiro elemento corresponde a
contribui¢do proporcional do erro de rastreamento e o segundo a a¢do integral acumulada no tempo.
O controle aplicado a planta € composto pela soma ponderada das saidas medidas e da saida do

compensador:
u(t) = —Ky(t) — Lo(t) (62)

As matrizes K e L definem os ganhos de realimentacao do sistema. O vetor total de realimentagao
pode ser reorganizado como K, = [K L], aplicado sobre uma saida aumentada y, (¢) que agrupa y(t)
e v(t).

O sistema completo € entdo descrito por um conjunto aumentado de equacdes de estado. Define-se

T
o vetor aumentado z,(t) = [m(t) w(t)] , € a dindmica torna-se:

Fa(t) = Auta(t) + Bau(t) + Gor(?) (63)
com:
A0 B
~GH F 0 G

A saida aumentada, utilizada na realimenta¢do do controlador, é:

Ya(t) = Cozy(t) + Fur(t) (64)
com.
o C 0 o H
—JH D J

A saida de desempenho z(t) é definida por:

2(t) = Hazo(t), Ho=[H 0] (65)

Substituindo a lei de controle u(t) = —K,y,(t), a dinimica do sistema em malha fechada resulta
em:

To(t) = (Ay — BalKoCo)xo(t) + (Gy — Bo K Fy)r(t) (66)

A funcido de custo associada ao projeto 6timo do controlador € composta por termos de rastreamento,
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esforco de controle e erro de regime permanente. A funcio objetivo a ser minimizada é:

1 [ 1
=3 / [2(0)7Q2(1) + u(t) Ru(t)] di + 3¢ Ve 67)
0
A matriz Q = H H, penaliza o erro de rastreamento durante o regime transitério, enquanto R
penaliza o esfor¢o de controle. O termo € = ry — z(00) representa o erro em regime permanente,
calculado como:

e=(I+H,A;'B.)rg (68)

emque A. = A, — B,K,C, e B. =G, — B,K,F,. A penalizacdo do erro de regime permanente é
feita pela matriz 1/, que permite ajustar o peso dado a precisdo do rastreamento final.
A matriz K, é otimizada numericamente para minimizar ./, utilizando a equagdo de Lyapunov

continua para avaliar a contribui¢do do regime transitorio:
AP+PA.+Q+C]K/RK,C, =0 (69)

A estrutura resultante permite projetar um controlador com rastreamento robusto e estabilidade
garantida. O uso do integrador do erro, aliado a penalizagdo explicita do erro estaciondrio, assegura
desempenho satisfatorio tanto no regime transitério quanto no regime permanente, mesmo em presenca

de perturbacdes constantes.

2.9 CONTROLABILIDADE E OBSERVABILIDADE

O estudo da controlabilidade e da observabilidade de sistemas dindmicos € fundamental para o
projeto de controladores e observadores no dominio do espago de estados. Esses conceitos estabelecem
as condicdes sob as quais é possivel manipular e reconstruir os estados internos de um sistema a partir

de entradas e saidas, respectivamente (Ogata, 2011).

2.9.1 Controlabilidade

Um sistema linear e invariante no tempo representado por

©(t) = Az(t) + Bu(t)

¢ dito completamente controldvel se, para qualquer par de estados z (%) e x(t;), existe uma entrada
u(t) que transfere o sistema de x(¢o) para x(;) em um intervalo finito de tempo [¢y,t1]. A verificacdo

da controlabilidade pode ser realizada por meio da matriz de controlabilidade, dada por:

C=|B AB A’B --- A"!B (70)

onde n € a ordem do sistema. O sistema é completamente controldvel se e somente se C tiver posto
completo, ou seja, rank(C) = n.
O conceito de posto (ou rank) de uma matriz estd intimamente relacionado a independéncia linear

de suas colunas ou linhas. Formalmente, o posto de uma matriz A € R™*" € definido como o nimero
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méximo de colunas (ou linhas) linearmente independentes, e corresponde também a dimensao do
subespaco gerado por essas colunas, conhecido como espago coluna da matriz. Esse ndmero revela
a quantidade de informagdes tnicas presentes na matriz, sendo um indicador fundamental de sua
estrutura e das possiveis solucdes de sistemas lineares associados.

A controlabilidade garante que todos os modos dindmicos do sistema possam ser influenciados

pelas entradas disponiveis.

2.9.2 Observabilidade

Analogamente, um sistema € dito completamente observavel se, a partir do conhecimento da saida
y(t) e da entrada u(t) ao longo de um intervalo de tempo, é possivel determinar unicamente o estado
inicial z(0). Para o sistema

©(t) = Az(t) + Bu(t)
y(t) = Cz(t) + Du(t)

a matriz de observabilidade € definida por:

C
CA
0=\ ca? (71)

cAn!

e o sistema é completamente observavel se e somente se rank(QO) = n.
A observabilidade é um requisito para o projeto de observadores de estado, como o observador de
Luenberger, que estimam os estados ndo mensuraveis diretamente a partir das saidas e entradas do

sistema. Neste trabalho, o sistema serd considerado completamente observével.
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3 OBJETO DE ESTUDO

Neste trabalho, os sistemas de controle serdo desenvolvidos utilizando como base o modelo do
veiculo aéreo nao tripulado EOLO. Esta aeronave € adotada como plataforma de pesquisa para testes
aeroeldsticos e identificacdo dindmica, possuindo caracteristicas adequadas para o estudo de efeitos
estruturais flexiveis na dinamica de voo. Este capitulo visa a apresentacao das caracteristicas dessa

acronave.

3.1 CARACTERISTICAS GERAIS

O EOLO € um VANT construido majoritariamente em materiais compdsitos, com fuselagem em
fibra de carbono e uma asa flexivel, também em material composto, projetada para apresentar moderada
flexibilidade. Essa flexibilidade permite observar variagdes nos coeficientes aerodinamicos devido a
deformacdo estrutural sob cargas aerodinamicas.

As propriedades geométricas e inerciais do EOLO estdo reunidas na Tabela[2] Elas serdo utilizadas

na modelagem do sistema.

Tabela 2 — Propriedades de comprimento e massa

Parametros Simbolo Valor

Area da asa S 0,846 m?
Corda média aerodindmica da asa ¢ 0,231 m
Envergadura b 4,00 m
Alongamento AR 18,9
Comprimento da fuselagem 1,89 m
Massa da asa Moy 2,00 kg
Massa total my 8,87 kg
Momento de inercia em X 1. 2,53 kg m?
Momento de inercia em Y I, 1,60 kg m?
Momento de inercia em Z I,. 3,96 kg m?

Fonte: Zuiiga (2019).

3.2 CARACTERISTICAS AERODINAMICAS

As caracteristicas aerodinamicas do EOLO foram obtidas por meio do software AVL, com base no
método Vortex Lattice (Zuiiga, 2019). O modelo foi simulado considerando a asa como um corpo
rigido, representado na e posteriormente, considerando a deformacdo estatica da asa sob a
acdo de um fator de carga unitdrio, representada na

As derivadas aerodinamicas associadas a estabilidade longitudinal e latero-direcional encontram-se
nas Tabelas 3 e ¢, e servem de base para o desenvolvimento dos modelos dindmicos e dos controladores.
Neste trabalho, serdo consideradas as configuragdes de asa rigida e flexionada para o projeto dos

controladores, de modo a comparar a influéncia da flexdo no controlador.
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Figura 7 — Configuragdo de asa rigida

Rzim = -45%
Elev =20°

VL 3.35 VAF

Fonte: Zuiiiga, 2019.

Figura 8 — Configuragdo de asa flexionada

Azim= -U5"
Elev = 20°
RVL 2,35 VAFC_nl

Fonte: Zuiiiga, 2019.

3.3 SENSORES E ATUADORES

Para a obtencdo dos estados dinamicos do EOLO, foram embarcados sensores especificos capazes
de medir grandezas fundamentais a caracterizagdo do voo da aeronave. Dentre esses sensores, destacam-
se a unidade de navegacdo inercial e os sensores aerodinamicos analégicos.

A unidade inercial é responsavel pela medicao das aceleracdes especificas e das velocidades
angulares nos trés eixos do corpo da aeronave. Com essas informacdes, € possivel obter as varidveis de
estado, como a orientacao, a velocidade linear e a posi¢do, utilizando métodos baseados nas equacdes

cinemadticas e dinamicas do corpo rigido. Essa estimativa € essencial para a andlise do comportamento
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Tabela 3 — Derivadas longitudinais

Coeficiente Asarigida Asa flexionada

Cr, 0,376 0,374
Cr. 6,34 6,39
Cr, 11,70 11,61
Cr, - -

Cr.. 0,008 0,008
Ch, 0,017 0,013
Cine -0,0037  -0,0039
Chn, 1,55 1,68
Com, 26,41 27,19
Con, - -

Con, -0,036 -0,036
e 1,035 0,9328

Fonte: Zuiiga (2019).

dindmico e para a implementacao de leis de controle.

Adicionalmente, a aeronave € equipada com sensores capazes de medir os angulos aerodinamicos
de ataque («) e de derivada (). Esses angulos sdo obtidos por meio de sensores analdgicos, cuja
funcdo € fornecer informacdes sobre a orientacdo do vetor de velocidade do ar em relagdo ao corpo da
aeronave.

No que se refere aos atuadores, EOLO utiliza sistemas eletromecanicos do tipo servomecanismo
para acionar as superficies de controle, como profundor, ailerons e leme. Esses atuadores sdo responsa-
veis por aplicar os comandos gerados pelo sistema de controle, possibilitando a execu¢do de manobras

e a estabilizag¢do da aeronave durante o voo.



Tabela 4 — Derivadas latero-direcionais

Coeficiente Asarigida Asa flexionada

Cy, 0 0

Cy, 0250  -0,270
Cy, 0,0330  -0,1132
Cy, 0,1545  0,1777
Cy,, 0,00022  -0,00115
Cy;, -0,00276  -0,002280
Cio 0 0

C, -0,007 -0,079
C, 0,640  -0,650
C, 0,092 0,0963
. -0,00550  -0,00561
C,, -0,000096  -0,000097
Cho 0 0

Cs 0,071 0,067

o -0,042 -0,043
C,, -0,047 -0,048
Chs, -0,00013  -0,000125
C, 0,00084  0,000859

Fonte: Zuiiga (2019).

41
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4 SISTEMAS DE CONTROLE PARA O MODELO DE ASA RiGIDA

Neste capitulo, € apresentado o desenvolvimento dos sistemas de controle aplicados ao modelo
de asa rigida do EOLO. O objetivo principal é implementar sistemas de aumento de estabilidade que
contribuam para melhorar a resposta dindmica da aeronave e garantir um comportamento mais estivel
em voo. Adicionalmente, também € proposto um piloto automético de velocidade e altura.

Para o desenvolvimento dos controladores, foi necessario obter uma representacado linearizada da
dindmica da aeronave em torno de um ponto de equilibrio correspondente ao voo reto e nivelado. Esta
modelagem permite aplicar técnicas classicas de realimentacao de estados no espaco de estados.

Inicialmente, foi desenvolvido o sistema de aumento de estabilidade no eixo longitudinal, com
foco nos estados « e ¢ para melhorar a resposta dindmica do modo de periodo curto. Em seguida,
foi projetado um sistema de aumento de estabilidade para o eixo latero-direcional, considerando os
estados [3 e r para melhorar a resposta referente a dinamica do modo dutch roll.

Para ambos os sistemas, foram utilizadas técnicas de realimentacdo de estados baseadas na solugao
de problemas de alocagdo 6tima por meio do método LQR. Os ganhos dos controladores foram

calculados com base nos modelos linearizados em torno da condi¢do de equilibrio.

4.1 MODELAGEM NO ESPACO DE ESTADOS

A formulacdo no espaco de estados foi obtida a partir da linearizacio das equacdes ndo lineares de
movimento da aeronave. A linearizacao foi realizada numericamente, por meio de aproximacoes por
diferencas finitas, considerando pequenas perturbacdes em torno do ponto de equilibrio.

O vetor de estados adotado inclui as principais varidveis de movimento translacional e rotacional

da aeronave:

. T
X:[Vaﬁpqr¢0 h]

O vetor de entradas de controle é dado por:

ﬁ:[ﬂ 5. 6, 5T]T

Para a linearizacdo, foi considerada a condi¢do de voo reto e nivelado em regime de cruzeiro, com
velocidade de 25 m/s e altitude de 1100 m. O vetor de estados de equilibrio obtido é:

—

T
Xeg = [25 —-0,0127 0 0 O O O —0.0127 O 1100]

As entradas correspondentes a essa condicao de equilibrio sdo:

= T
U.q = 04263 0.0078 0 0|

As matrizes A e B, que representam as derivadas parciais das equagdes de movimento com

respeito aos estados e as entradas, respectivamente. Ambas foram obtidas numericamente com base na
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modelagem completa da aeronave.

-7070384 0,6239 0 0 0,0053 0 0 —9, 8066 0 4,73 x 10*5-
~0,0314  —8,3207 0 0 0,9291 0 0 526x10°13 0 3,86 x 1075
0 0 ~0,3281  —0,0093 0 ~0,9837 0,3923 0 ~0,0050 0
0 0 —3,207 —23,5572 0 3, 3864 0 0 0 0
e 0 —65, 1236 0 0 —5,1265 0 0 0 0 0
B 0 0 20,8707 —0,9877 0 ~1,1053 0 0 0 0
0 0 0 1 0 —0,0127 0 0 0 0
0 0 0 0 1 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 1,0001 0 0 0 0
0 —25,0000 0 0 0 0 0 25,0000 0 0
[ 1,1273 0,0451 0 0 |
5,7387 x 10~*  —0,6016 0 0
0 0 0,0165  —0,2075
0 0 —144,9905 —2,5307
. 0 86, 6626 0 0
0 0 —2,1805 14,1476
0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0

4.2 SISTEMA DE AUMENTO DE ESTABILIDADE LONGITUDINAL

O sistema de aumento de estabilidade longitudinal tem como objetivo melhorar a resposta dindmica
da aeronave associada ao modo de periodo curto. Para isso, foi implementado um controlador do tipo

LQR com realimentagdo dos estados o € q. O comando associado € a deflexdo de profundor.

4.2.1 Avaliacao da dinamica longitudinal

A estabilidade longitudinal foi avaliada com base nos autovalores referentes aos estados longitudi-

nais V, «, ¢, 0 e h. Para isso, foi gerada uma submatriz A;,,, referente a esses estados.

[—0,0384  0,6239  0,0053 —9,8067 O]
—0,0314 —8,3207 0,9291 0 0

Along = 0 —65,1236 —5,1265 0 0
0 0 1,0000 0 0

0 —25,000 0 25,000 0]

Essa matriz resultou nos seguintes autovalores:
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A; = —6,7358 + 7, 6120i
Ay = —6, 7358 — 7,6120i
A3 = —0,0070 + 0, 4405i
A1 = —0,0070 — 0, 4405i

As = 0, 0000 -+ 0, 0000

Sdo obtidos dois conjuntos de autovalores complexos conjugados, sendo os mais préximos da
origem referentes ao modo fugdide e os mais afastados referentes ao periodo curto. Desses autovalores,
foram extraidas as informagdes da Tabela[5] Foi obtido também um autovalor na origem referente a
dindmica de h. Isso implica que o modo referente a esse estado tem um comportamento ndo dindmico

com amortecimento nulo, podendo divergir a depender da entrada.

Tabela 5 — Parametros dos modos dinamicos longitudinais do modelo de asa rigida

Modo wy, [rad/s] ¢
Short-period 10,164 0,663
Fugoide 0,4406 0,016

Fonte: Elaborado pelo autor (2025).

A avaliagdo dos modos longitudinais da aeronave foi feita com base nos critérios estabelecidos
pelo documento MIL-F-8785C. Para essa andlise, considerou-se um fator de carga unitario (n = 1)
e um angulo de ataque de equilibrio de —0, 0127 rad, resultando em uma razdo n/a = —78,7402.
Com base nesse valor, verifica-se que o modo short-period, apesar de apresentar uma frequéncia
natural elevada (w,, = 10, 164 rad/s) e um fator de amortecimento adequado (( = 0, 663), ndo atende
plenamente ao critério de qualidade de voo, pois a razdo n/« encontra-se fora da faixa recomendada
para o nivel de pilotagem requerido. Ja o modo fugoide, caracterizado por uma frequéncia natural muito
baixa (w, = 0,4406 rad/s) e um fator de amortecimento bastante reduzido (¢ = 0, 016), apresenta
uma dindmica oscilatéria fraca e mal amortecida, o que também viola os critérios de desempenho

longitudinal estabelecidos na norma.

4.2.2 Modelo reduzido longitudinal para controle

Para o projeto do controlador, foi extraido um modelo reduzido a partir das matrizes A ¢ B
anteriormente apresentadas. O controlador tem o objetivo de amortecer a dindmica do modo de periodo

curto. Para isso, foram considerados os estados dominantes nessa dindmica, sendo eles « e q.

T = @ , u =90,
q

A matriz de estados A;,,, . € a matriz de entrada Bj,,, . foram obtidas pelas linhas e colunas

correspondentes aos estados e entradas selecionados:
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—8,3207  0,9291 —0,6016
Along,c = ) Blong,c =
—65,1236 —5,1265 —86, 6626

O subsistema em malha aberta possui os seguintes autovalores:

A\ = —6,7236 + 7,6127i
Xo = —6,7236 — 7,6127i

Nota-se que os autovalores obtidos sdo semelhantes aos autovalores da dindmica do periodo curto
do sistema longitudinal completo, logo, pode-se considerar que ha desacoplamento desses estados
no que se refere a essa dinamica. O sistema possui autovalores complexos conjugados no semi-eixo
negativo do eixo real, logo, possui dinamica estdvel. Os autovalores possuem w, = 10,1567 e
¢ = 0,6620.

Para avaliar a controlabilidade do sistema, obteve-se:

o | ~0.6016  —75,5093
| —86,6626 483,4481

Utilizando o método de redugdo de Gauss obteve-se rank(C) = 2, logo o subsistema é controldvel.

4.2.3 Projeto do controlador LQR

Para selecionar () e R, foi utilizado o método proposto por Bryson, em que os pesos sdo definidos

de acordo com os valores maximos admissiveis para os estados e entradas. Esse método resulta em:

1
0
a?na:c
o-|%

1

, RB=5

e,max

0

Tnaw
Os valores maximos foram definidos em torno das condi¢des de equilibrio, foram considerados
Qmaz = 3° (= 0,0524 rad), ¢maex = 2°/s (= 0,0349 rad/s) € d¢ maz = 5° (= 0, 0873 rad), obtém-se:

364, 7563 0
= , R=131,3123

0 820, 7016

A matriz de ganho do controlador K foi obtida resolvendo a equacgdo algébrica de Riccati associada

ao sistema linearizado, utilizando os valores definidos para Q e R. A matriz obtida foi:
K= [0, 6247 —2, 4382]

4.2.4 Anadlise do efeito do sistema de aumento de estabilidade longitudinal

A andlise do sistema de estabilidade foi realizada a partir da malha fechada com realimentacao de

estados, utilizando os ganhos obtidos para os estados considerados no projeto do sistema de aumento
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de estabilidade. A submatriz dos estados longitudinais da matriz em malha fechada, denotada por
Ajong,c» assume a seguinte forma:
Along,c = Along - Blongg8 Kée
onde:
[ 0,0451 ]

—0,6016
Blongs, = | —86,6626| , K, = [0 0,6247 —2,4382 0 0]

substituindo os termos:

[—0,0384  0,5958 0,1153  —9,8067 0,0000]
—0,0314 —7,9449  —0,5377  0,0000 0,0000

Along,e = 0 —10,9871 —216,4270 0 0
0 0 1,0000 0 0
0 —25,0000 0 25,0000 0

A matriz Aj,y,g . tem autovalores

A1 = —216, 46 + 0, 0000
Xy = —7,9144 + 0, 0000i
A3 = —0,0203 + 0, 0396i
Ay = —0,0203 — 0, 0396i

A5 = 0, 0000 + 0, 0000

Os autovalores, antes referentes ao modo de periodo curto, A\; e Ay agora sdo reais, indicando
modos puramente amortecidos e ndo oscilatdrios. O autovalor \;, com w,, = 216,46 rad/s, representa
um modo muito rdpido, amplamente amortecido, cuja dinamica € rapidamente eliminada apds uma
perturbacdo. J4 o autovalor A\, possui uma frequéncia natural mais baixa e também nao apresenta
oscilacdo. O par complexo conjugado A3 e \4 representa um modo oscilatério, com frequéncia natural
de w, = 0,0444 rad/s e fator de amortecimento ¢ = 0,457. Esse valor indica um modo fracamente
amortecido e dominante na resposta transitoria, possivelmente associado ao modo fugéide ou de
arfagem da aeronave. Assim, esse modo manteve sua frequéncia natural préxima do valor original,
mas teve um aumento no amortecimento. Por fim, o autovalor nulo A5 = 0, referente a altitude, se
manteve da mesma forma.

A mostra a resposta temporal do sistema controlado e ndo controlado apds a aplicagcao
de um disturbio inicial de 5° no angulo de ataque « e 3°/s na taxa de arfagem ¢. Observa-se que,

para o angulo de ataque, ambos os sistemas retornam ao ponto de equilibrio em aproximadamente
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0,6 segundos; no entanto, o sistema com controle elimina completamente o overshoot, enquanto o
sistema sem controle apresenta uma oscilagdo inicial antes de se estabilizar. Para a taxa de arfagem
¢, a acao do controlador proporciona uma resposta rapida e criticamente amortecida, atingindo o
equilibrio praticamente sem ultrapassagem. Em contraste, o sistema nao controlado exibe uma resposta
oscilatdria com overshoot expressivo e tempo de assentamento proximo a 0,86 segundos. A dinamica
rapida da resposta de ¢ no caso néo controlado pode ser observada com mais detalhe na[Figura 10} que

amplia o intervalo de tempo nos primeiros 0,5 segundos.

Figura 9 — Resposta dos estados longitudinais para distdrbio
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Fonte: Elaborado pelo autor (2025).

Os estados ndo diretamente controlados também apresentam um comportamento estdvel frente ao
distirbio aplicado. A velocidade V' e a altitude / mantém-se praticamente inalteradas ao longo do
tempo, indicando que o controlador ndo compromete a energia total do sistema. O angulo de arfagem
6 sofre apenas uma leve variacdo transitoria, estabilizando-se rapidamente em fun¢do da rapida acdo
corretiva sobre a taxa de arfagem ¢g. Embora a velocidade V' seja dinamicamente acoplada a outros

estados, seu principal termo de acoplamento estd associado a taxa de arfagem ¢, que apresenta variagao
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minima no sistema controlado. Por esse motivo, a resposta de V' permanece praticamente constante.

Figura 10 — Resposta da taxa de arfagem para disturbio
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4.3 SISTEMA DE AUMENTO DE ESTABILIDADE LATERO-DIRECIONAL
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Fonte: Elaborado pelo autor (2025).

0.5

O sistema de aumento de estabilidade latero-direcional tem como objetivo melhorar a resposta

dinamica da aeronave ao modo dindmico de dutch roll. Para isso, foi implementado um controlador

LQR com realimentag@o dos estados 3 e r. Os comandos associados a esses estados sdo aileron e leme.

4.3.1 Avaliacdo da dinimica latero-direcional

A estabilidade latero-direcional foi avaliada com base nos autovalores referentes aos estados

latero-direcionais 3, p, r, ¢ e 1. Para isso, foi gerada uma submatriz A,,, referente a esses estados.

Alat =

—0,3281 —0,0093

—3,2207 —23,5572 3,3864

20,8707 —0,987 —1,1053
0 1,0000  —0,0127
0 0 1,0001

Essa matriz resultou nos seguintes autovalores:

0

0
0
0

—0,9837 0,3923 —0,0050]

0

0
0
0




49

A1 = —23,4259 + 0, 0000i
Ay = —0,8062 + 4, 5548
As = —0,8062 — 4, 5548i

A1 = 0,0476 + 0,0000
As = 0,0000 + 0, 0000

Desses autovalores, foram extraidas as informagdes da Tabela [6]

Tabela 6 — Parametros dos modos dinamicos laterais do modelo de asa rigida

Modo Wy, [rad/s] ¢

Rolagem 23,4259 1,0000
Dutch Roll 4,6256 0,1743
Espiral 0,0476 -1,0000

Fonte: Elaborado pelo autor (2025).

O comportamento de modos reais do sistema pode ser caracterizado pela evolucao exponencial da
forma x(t) = zoe™, onde \ representa o autovalor associado ao modo dindmico. Para modos estaveis
com A < 0, como o modo de rolagem, calcula-se o tempo para meia amplitude como o intervalo
necessdrio para que a resposta decresca até metade de sua magnitude inicial, dado por Tjr = In(2)/|A|.
Por outro lado, para modos instaveis com A > 0, como o modo espiral, é possivel calcular o tempo
para dobrar a amplitude, que representa o tempo necessario para que a resposta atinja o dobro da
amplitude inicial, obtido por Tyoue = In(2) /. Essas métricas sdo utilizadas para avaliar as métricas
do documento MIL-F-8785C.

Para o modo dutch roll, é desejavel que o fator de amortecimento seja superior a ¢ > 0,08,
garantindo uma oscilacdo suavemente amortecida. Neste caso, obteve-se ( = 0, 174, o que atende ao
critério. Para o modo de rolagem, espera-se uma resposta rapida, com tempo para meia amplitude
inferior a 1 segundo, isto €, Thr < 1 s. O valor encontrado foi de apenas Tj,r = 0,03 s, o que indica
uma dindmica rdpida e satisfatéria. Por outro lado, o modo espiral deve satisfazer Tyoupe > 20 s.
No entanto, o valor calculado foi de apenas Tyoupe = 14,6 s, 0 que indica uma instabilidade mais

acentuada do que o desejavel, caracterizando que o critério ndo foi atendido.

4.3.2 Modelo reduzido latero-direcional

Para o projeto do sistema de estabilidade latero-direcional, foi extraido o modelo reduzido dos

estados de interesse e comandos associados. Assim:

. B da
Llat,e = y  Ulat,e = ’
r Oy
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A matriz de estados A;,; e a matriz de entrada B,,, foram obtidas pelas linhas e colunas correspon-

dentes aos estados e entradas selecionados:

~ [~0,3281 —0,9837 [ 0,0165 —0,2075
e 90 8707 —1,1053] 0 T | —2,1895 14,1476

O sistema em malha aberta possui os seguintes polos:

A = —0,7167 + 4, 5144
Xy = —0,7167 — 4,5144i

O sistema possui autovalores complexos conjugados semelhantes aos autovalores de dutch roll
obtidos na dindmica latero-direcional completa, logo € possivel assumir que esses estados sao desaco-
plados.

Para avaliar a controlabilidade do sistema, foi obtido:

o | 00165 —0,2075 21484 —13 8488
| —2,1805 14,1476 2,7652 —19,9682

A controlabilidade do sistema foi verificada por meio da eliminacdo de Gauss, constatando-se que

as linhas da matriz de controlabilidade sdo linearmente independentes.

4.3.3 Projeto do controlador LQR

Utilizando a regra de Bryson para selecionar () e R, considerando (3,,,, = 3° (= 0,0524 rad),
Tmaz = 3° (= 0,0524 rad), dq mes = 5° (= 0,0873 rad) € 6, 1mae = 5° (= 0, 0873 rad) obtém-se:

[364, 7563 0 ]

131,3123 0
0 364, 7563

0 131, 3123

Com esses valores, a matriz de ganho do controlador LQR calculada foi:

~1,5120 —0,0253
—0,0479 1,5873

4.3.4 Analise do efeito do sistema de aumento de estabilidade latero-direcional

A andlise do sistema de estabilidade foi realizada a partir da malha fechada com realimentacao de
estados, utilizando os ganhos obtidos para os estados considerados no projeto do sistema de aumento
de estabilidade. A submatriz dos estados latero-direcionais da matriz em malha fechada, denotada por

Ajqt,c, assume a seguinte forma:

Alat,c = Alat - Blatga,gr Kéa,(sr

onde:
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0,0165  —0,2075]
—144,9905 —2,5307
0,0559 0 —0,2433 0 0
Biai; —2,1805 14,1476 | , Ks,5, =
—0,7149 0 1,5719 0 0
0 0
— O O o
substituindo os termos:
[—0,4774 —0,0093 —0,6534 0,3923 —0,0050]
3,0802 —23,5572 —27,9105 0 0
Apare = | 31,1080 —0,9877 —23,8771 0 0
0 1,0000 —0,0127 0 0
0 0 1,0001 0 0

A matriz A, . tem autovalores

A1 = —28,5332 + 0, 0000z
A2 = —18,0271 + 0, 0000z
Ag = —0,6757 + 0,4046¢
A = —0,6757 — 0,4046¢
As = 0,0000 + 0, 0000z

Os autovalores \; e A\, sdo reais, negativos e bem afastados da origem, indicando modos puramente
amortecidos e de resposta rapida. Esses valores sugerem dinamicas rdpidas que se dissipam rapidamente
apds uma perturbag@o, sem gerar oscilagdo. O par de autovalores complexos conjugados A3 € A4
representa um modo oscilatério, com frequéncia natural w,, = 0, 7890 rad/s e fator de amortecimento
¢ = 0,8564. Esse valor de ¢ indica um modo fortemente amortecido, com resposta oscilatéria
pouco pronunciada. Por fim, o autovalor nulo A5 = 0 aponta para um modo marginalmente estavel,
normalmente associado a um integrador no sistema relacionado ao estado de guinada .

A apresenta a comparacdo da resposta do sistema controlado e do sistema néo controlado
a um distdrbio de 3° em [ e em r. A resposta do sistema latero-direcional apresenta melhorias
significativas com a atuag@o do controlador. Observa-se uma redugdo nas oscilagdes de todos os
estados, com destaque para os estados controlados, o dngulo de derrapagem [ e a taxa de guinada r,
que atingem a estabilidade mais rapidamente no sistema controlado. Apesar disso, nota-se um leve
aumento no overshoot inicial em alguns estados, como p e ¢, reflexo da maior autoridade de controle
aplicada no instante inicial. O angulo acumulado 7 que ndo é diretamente realimentado estabiliza-se
em um valor constante apds a acdo transitéria no sistema nao controlado, mas retorna para o valor

inicial no sistema controlado.
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Figura 11 — Resposta dos estados latero-direcionais para distirbio
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Fonte: Elaborado pelo autor (2025).

4.4 PILOTO AUTOMATICO

Para o projeto do piloto automético, adotou-se uma metodologia de controle 6timo linear-quadrético
com rastreamento de referéncia, implementada por meio de um compensador do tipo PI, conforme
apresentado na equagdo se¢@o[2.8] Foram desenvolvidos controladores dedicados ao rastreamento das
varidveis de velocidade e altitude, com o objetivo de reduzir a carga de trabalho do piloto.

A matriz C' € uma matriz identidade, considerando que todos os estados da planta estdo disponiveis

para medic¢ao, enquanto a matriz H seleciona as varidveis de desempenho a serem rastreadas, neste
caso, a velocidade e a altitude:
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10000
01000 L0000
C=00100,H=[ ]
00001

00010

0000 1]

Para implementar o rastreamento de referéncia, foi utilizado um compensador PI multivaridvel,
com estados integradores adicionados ao sistema. Considerando rastreamento de duas saidas, foram

utilizados dois integradores independentes, resultando nas seguintes matrizes do compensador:

(0 0 1 0]
F= . G=

0 0 0

[0 0] [1 0]

00 1
D= ,J:O

10 00

01 0 0

Com isso, a estrutura aumentada do sistema € composta pelas matrizes:

[—0,0384  0,5958 0,1153 —9,8067  4,7314x107° 0 0
—0,0314 —7,9449  —0,5377 1,6462 x 107" 3,8641 x10°® 0 0
0 —10,9871 —216,4270 0 0 0 0
A, = 0 0 0 1 0 00
0 —25,0000 0 25,0000 0 00
—1 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 —1 0 0]

1,1273 0,0451 | [0 0]

5,7387 x 1074 —0,6016 00

0 —86, 6626 00

B, = 0 0 ., G.=100

0 0 00

0 0 10

I 0 0 | 0 1]

A saida aumentada do sistema, composta pelas saidas fisicas e pela saida do compensador, é

definida por:
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o O O o =

-1
0
0

O O O O O O = O
o O O O o = O O
o O O O = O O O

o O = O O O O
_ = O O O O O O
O O O = O O o o
O O = O O O o o

0 O

A matriz de saida de desempenho H, € construida de forma a preservar a associacdo original entre

estados da planta e varidveis de interesse, estendendo-a ao sistema aumentado:

a:

100 000O0O
000O01O00

Essas matrizes definem completamente o sistema aumentado sobre o qual o controle 6timo com
rastreamento de referéncia € projetado, garantindo que a estrutura do compensador PI seja corretamente
acoplada ao modelo estabilizado da aeronave.

As matrizes de ponderacdo utilizadas na formulagdo da funcdo de custo do controlador com
rastreamento foram definidas de forma a refletir os limites maximos admissiveis para os sinais de
entrada e para os erros de rastreamento. Para isso, foi aplicada a regra de Bryson, a qual estabelece
que cada entrada ou saida deve ser ponderada por meio do inverso do quadrado do seu valor maximo
permitido. Essa técnica garante que todas as varidveis, independentemente da escala fisica ou unidade,
tenham contribui¢do balanceada na funcdo de desempenho. Foi considerado erro admissivel de
até 2 m/s na velocidade (V},,, = 2), 5 metros na altitude (h,,q. = 5), 50% na atuagdo do motor
(T} maz = 0,5) e uma deflexdo maxima de 5° no profundor (dc yae = 0, 0873).

Com base nesses limites, a matriz de ponderacao do esforco de controle foi definida como:

1
b | TP "1 [a0000 0
0 1 0  131,3123
52

e,max
A matriz que penaliza o erro de regime permanente foi construida da mesma forma, considerando

os valores maximos admissiveis para os erros de rastreamento:

v va. Y [o2s00 0
o L1701 o 00400
h2

max

Por fim, a matriz de ponderacdo do erro de rastreamento ao longo do tempo foi definida como:

Q=HH,

Essa construgdo assegura que o desempenho da saida rastreada, representada por z(t) = H,x,(t),
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seja diretamente penalizado na fun¢do de custo, promovendo a convergéncia da trajetéria da planta
a referéncia desejada. A definigdo de Q como o produto H, H, garante que os estados associados
as varidveis de desempenho sejam priorizados no projeto do controle 6timo, sem a necessidade de
escalonamento adicional.

Essas matrizes foram utilizadas na equa¢@o[69|a fim de obter uma matriz K, que minimiza J. Para

uma referéncia unitaria de velocidade e altitude, foi obtido

11,8816 —0,0025 | !
323,8713 —0,0147
—11,5745 0,0673
—2,2718 x 103 —3,8848
K,=| —52,7765 —0,0365
—40, 8262 —0,0032
40,2275 0, 0674
—44,6203  —2,8601 x 1074
61,0578 0,0116

A matriz K, resultou em J = 2,037541.

4.4.1 Anadlise do efeito do piloto automatico

Para avaliar o efeito do piloto automaético, o sistema foi submetido a uma referéncia degrau unitario
em velocidade e altitude e a safida de desempenho foi observada conforme apresentado na [Figura 12]

Figura 12 — Resposta da saida de desempenho a um degrau unitério
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Fonte: Elaborado pelo autor (2025).

Percebe-se que o sistema € capaz de seguir a referéncia enviada. A velocidade alcanca a referéncia

em aproximadamente 10 segundos, enquanto a altitude leva 5 segundos para chegar no valor de
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referéncia. Ambos apresentam tempo de acomodacdo consideravelmente elevados. Apesar de o

sistema seguir a referéncia, os tempos de acomodacdo elevados sugerem a necessidade de otimizacao.
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5 SISTEMAS DE CONTROLE PARA O MODELO DE ASA FLEXIONADA

5.1 MODELAGEM NO ESPACO DE ESTADOS

A formulacdo no espaco de estados foi obtida a partir da linearizacdo das equacdes ndo lineares de
movimento da aeronave. A linearizacao foi realizada numericamente, por meio de aproximagdes por
diferencas finitas, considerando pequenas perturbacdes em torno do ponto de equilibrio.

O vetor de estados adotado inclui as principais varidveis de movimento translacional e rotacional

da aeronave:

. T
X:[Vaﬁpqr¢0 h]

O vetor de entradas de controle é dado por:

ﬁ:[Ti 5. 6, 5T]T

Para a linearizacdo, foi considerada a condi¢do de voo reto e nivelado em regime de cruzeiro, com
velocidade de 25 m/s e altitude de 1100 m. O vetor de estados de equilibrio obtido é:

S T
Xeg = [25 —-0,0123 0 0 0 0 O —0,0123 0O 1100

As entradas correspondentes a essa condi¢do de equilibrio sdo:

= T
U= 0,379 0,0082 0 0

As matrizes A e B foram obtidas numericamente com base na modelagem completa da aeronave.

—0,0287  0,3248 0 0 0,0027 0 0 —9,8066 0 3,53x1077]
—0,0314  —8,3864 0 0 0,9296 0 0 1,01x10° 0  3,86x107°

0 0 —0,3543  —0,0242 0 —0,9813 0,3923 0 —0,0048 0

0 0 —36,3481 —23,9253 0 3, 5446 0 0 0 0

a 0 —70, 5856 0 0 ~5,2779 0 0 0 0 0

0 0 19,6949  —1,0112 0 ~1,1288 0 0 0 0

0 0 1 0 —0,0123 0 0 0 0

0 0 0 1 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 1,0001 0 0 0 0
12,78 x 1071 ~25,0000 0 0 0 0 0 25,0000 0 0
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1,1273 0,0233 0 0 0
5,5653 x 107 —0,6016 0 0 0
0 0 —0,0865 0 —0,1714
0 0 —147,8903 0 —2,5571
B 0 —86, 6626 0 0 0
0 0 —2,1053 0 14,4676
0 0 0 0 0
0 0 0 0 0
0 0 0 0 0
| 0 0 0 0 0 ]

5.2 SISTEMA DE AUMENTO DE ESTABILIDADE LONGITUDINAL

Assim como no sistema de aumento de estabilidade longitudinal desenvolvido anteriormente, o
objetivo € reduzir a oscilagdo associada ao modo de periodo curto. Para isso, foi implementado um
controlador do tipo LQR com realimentacao dos estados « e ¢ utilizando comandos de deflexdo de

profundor.

5.2.1 Avaliacido da dinamica longitudinal

A estabilidade longitudinal foi avaliada com base nos autovalores referentes aos estados longitudi-

nais V, «, ¢, 0 e h. Para isso, foi gerada uma submatriz A;,,, referente a esses estados.

[—0,0287 00,3248  0,0027 —9,8066 O]
—0,0314 —8,3864  0,9296 0 0

Atong = 0 —70,5856 —5,2779 0 0
0 0 1,0000 0 0

0 —25,000 0 25,000 0]

Essa matriz resultou nos seguintes autovalores:

A1 = —6,8442 + 7, 9485
Ao = —6,8442 — 7,9485i
A3 = —0,0022 + 0,4451i
Ay = —0,0022 — 0,4451i

As = 0, 0000 + 0, 0000

Sdo obtidos dois conjuntos de autovalores complexos conjugados, sendo os mais préximos da
origem referentes ao modo fugdide e os mais afastados referentes ao periodo curto. Desses autovalores,

foram extraidas as informagdes da Tabela|/| Foi obtido também um autovalor na origem referente a
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dindmica de h. Isso implica que o modo referente a esse estado tem um comportamento nao dindmico

com amortecimento nulo, podendo divergir a depender da entrada.

Tabela 7 — Parametros dos modos dinamicos longitudinais do modelo de asa flexionada

Modo wy, [rad/s] ¢
Short-period 10,489 0,653
Fugoide 0,4444 0,005

Fonte: Elaborado pelo autor (2025).

A avaliacdo dos modos longitudinais da aeronave foi feita com base nos critérios estabelecidos
pelo documento MIL-F-8785C. Para essa analise, considerou-se um fator de carga unitario (n = 1) e
um angulo de ataque de equilibrio de —0, 0123 rad, resultando em uma razdo n/« = —81, 3008. Com
base nesse valor, verifica-se que o modo short-period nao atende ao critério de qualidade de voo. J4 o
modo fugoide, caracterizado por uma frequéncia natural muito baixa (w,, = 0, 4444 rad/s) e um fator
de amortecimento de (¢ = 0, 005) também viola os critérios de desempenho longitudinal estabelecidos

na norma.

5.2.2 Modelo reduzido longitudinal para controle

Foi extraido um modelo reduzido a partir das matrizes A e B obtidas do modelo de asa flexionada.

O controlador tem o objetivo de amortecer a dindmica do modo de periodo curto. Foram considerados

r= “ , U =0,
q

A matriz de estados A;,,, . € a matriz de entrada Bj,,, . foram obtidas pelas linhas e colunas

os estados a e q.

correspondentes aos estados e entradas selecionados:

—8,3864  0,9296 —0,6016
Along,c = ) Blong,c =
—70,5856 —5,2779 —86, 6626

O subsistema em malha aberta possui os seguintes autovalores:

A1 = —6,8321 + 7,949%
Ao = —6,8321 — 7,949%

Nota-se que os autovalores obtidos sdo semelhantes aos autovalores da dindmica do periodo curto
do sistema longitudinal completo, logo pode-se considerar que ha desacoplamento desses estados
no que se refere a essa dinamica. O sistema possui autovalores complexos conjugados no semi-eixo
negativo do eixo real, logo, possui dindmica estavel. Os autovalores possuem w,, = 10,4891 e
¢ =0,6525.
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Além disso, uma avaliag¢do da controlabilidade, que resultou em:

—0,6016 —75,5168
—86,6626 499, 8557

Utilizando o método de redugdo de Gauss obteve-se rank(C) = 2, logo o subsistema é controldvel.

5.2.3 Projeto do controlador LQR

O projeto desse controlador considerou as mesmas matrizes () e R obtidas no projeto do controlador

LQR para o modelo de asa rigida, sendo:

364, 7563 0
Q= [ ’ , R=131,3123

0 820, 7016

A matriz de ganho do controlador K foi obtida para esse caso:
K = [0,6811 ~2,4362]

5.2.4 Analise do efeito do sistema de aumento de estabilidade longitudinal

A andlise do sistema de estabilidade foi realizada a partir da malha fechada com realimentacao de
estados, utilizando os ganhos obtidos para os estados considerados no projeto do sistema de aumento
de estabilidade. A submatriz dos estados longitudinais da matriz em malha fechada, denotada por

Ajong,c» assume a seguinte forma:

Along,c = Along - Blong(ge K(Se
onde:
[ 10,0233 ]

—0,6016
Blongs, = | —86,6626| , K, = [0 0,6811 —2,4362 0 o]

substituindo os termos:

[—0,0287  0,3089 0,0595  —9,8066 0,0000]
—0,0314 —7,9767 —0,5360  0,0000 0,0000

Along,c = 0 —11,5567 —216,4071 0 0
0 0 1,0000 0 0
| 0,0000 —25,0000 0 25,0000 0

A matriz Ajopg,. tem autovalores
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A; = —216, 44 + 0, 0000
Ay = —7,9459 + 0, 0000i
A3 = —0,0149 + 0, 0431i
Ay = —0,0149 — 0, 0431i

As = 0, 0000 -+ 0, 0000

Os autovalores apresentados indicam que os modos antes associados ao periodo curto, A; e
g, tornaram-se reais e negativos, representando modos puramente amortecidos e nao oscilatérios.
O autovalor \;, com frequéncia natural w,, = 216,44 rad/s, caracteriza um modo muito rapido e
fortemente amortecido, cuja dindmica se dissipa rapidamente apds uma perturbagdo. Ja Ay possui
uma frequéncia natural mais baixa, w,, = 7, 95 rad /s, também sem componente oscilatdrio, indicando
um modo lento e amortecido. O par complexo conjugado A3 e A4 representa um modo oscilatério,
com frequéncia natural w,, = 0, 0444 rad/s e fator de amortecimento ¢ = 0, 457, sugerindo um modo
fracamente amortecido e dominante na resposta transitoria. Observa-se que esse modo manteve sua
frequéncia natural préxima do valor original, porém com um aumento no amortecimento. Por fim, o
autovalor nulo A5 = 0, referente a altitude, permaneceu inalterado.

A apresenta a resposta temporal dos sistemas controlado e ndo controlado apds a
aplicacdo de um distdrbio inicial de 5° no angulo de ataque « e 3°/s na taxa de arfagem ¢. Observa-se
que, para «, o sistema controlado elimina completamente o overshoot, enquanto o ndo controlado
apresenta oscilacoes antes de se estabilizar. J& para g, o controlador garante uma resposta rapida
e criticamente amortecida, ao passo que o sistema sem controle exibe oscilagdes com overshoot
expressivo. A dindmica rapida da resposta de ¢ no sistema néo controlado é detalhada na [Figura 14]

O mesmo comportamento observado para o modelo de asa rigida € percebido aqui. Os estados ndo
controlados diretamente apresentam comportamento estavel frente ao distirbio aplicado. A velocidade
V' e a altitude h permanecem praticamente constantes, indicando que o controlador ndo afeta a
energia total do sistema. O angulo de arfagem 6 sofre pequena variacdo transitdria, estabilizando-se
rapidamente devido a acdo corretiva sobre a taxa de arfagem q. Como V' € acoplada principalmente a

¢, que varia pouco no sistema controlado, sua resposta se mantém quase constante.

5.3 SISTEMA DE AUMENTO DE ESTABILIDADE LATERO-DIRECIONAL

Assim como para o modelo anterior, foi desenvolvido um sistema de aumento de estabilidade para
melhorar a resposta dinamica da aeronave ao modo dinamico de dutch roll. Para isso, foi implementado

um controlador LQR com realimentagado dos estados 3 e r utilizando comandos de aileron e leme.

5.3.1 Avaliacio da dinamica latero-direcional

A estabilidade latero-direcional foi avaliada com base nos autovalores referentes aos estados

latero-direcionais 3, p, e ¢. Para isso, foi gerada uma submatriz A;,, referente a esses estados.
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Figura 13 — Resposta dos estados longitudinais para distirbio
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Fonte: Elaborado pelo autor (2025).

—0,3543 —0,0242 —0,9813 0,3923
| 36,3481 —23,9253  3,5446 0
“ 1 19,6949 —1,0112 —1,1288 0
0 1,0000 —0,0123 0

Essa matriz resultou nos seguintes autovalores:

Ap = —23,9039 -+ 0, 0000
Ay = —0, 7606 + 4, 6258i
A3 = —0, 7606 — 4, 6258i

At = 0,0168 + 0, 0000



Figura 14 — Resposta da taxa de arfagem para distirbio
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Fonte: Elaborado pelo autor (2025).

Desses autovalores, foram extraidas as informacgdes da Tabela@

Tabela 8 — Parametros dos modos dinamicos laterais do modelo de asa rigida

Modo wy, [rad/s] ¢
Rolagem 23,9039 1,0000
Dutch Roll 4,688 0,1623
Espiral 0,0168 -1,0000

Fonte: Elaborado pelo autor (2025).

Para o modo Dutch Roll, o requisito do fator de amortecimento ser superior a ¢ > 0, 08 € cumprido

Para o modo de rolagem, o tempo para meia amplitude encontrado foi de 7}, = 0,03 s, o que indica

modo.

atende ao critério de Tyoupie = 20 s. A maior diferenga para esse caso estd no deslocamento do autovalor
referente a0 modo espiral para mais proximo da origem, indicando reducio da frequéncia natural desse

5.3.2 Modelo reduzido latero-direcional para controle

estados de interesse e comandos associados. Assim:

— /8 50,
Llat,e = y  UWlate = )
r O

A matriz de estados A;,; e a matriz de entrada B,,, foram obtidas pelas linhas e colunas correspon-
dentes aos estados e entradas selecionados:

Para o projeto do sistema de estabilidade latero-direcional, foi extraido o modelo reduzido dos

uma dinamica rdpida e satisfatéria em relagio ao requisito. E o modo espiral, com Tjoupe = 41,2 s

63
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~ [~0,3543 —0,9813 ~ [~0,0865 —0,1714
T 19,694 —1,1288| 7 YT | 22,1053 14, 4676

O sistema em malha aberta possui os seguintes polos:

A\ = —0, 7416 + 4, 3790
Xy = —0,7416 — 4, 3790i

Assim como no modelo anterior, o sistema possui autovalores complexos conjugados semelhantes
aos autovalores de dutch roll obtidos na dindmica latero-direcional completa, logo, € possivel assumir
que esses estados sdo desacoplados.

A matriz de controlabilidade obtida foi:

—0,0865 —0,1714 2,0965 —14,1358
—2,1053 14,4676 0,6734 —19,7072

Por eliminag@o de Gauss, obteve-se rank(C) = 2 indicando que o sistema obtido é controldvel.

5.3.3 Projeto do controlador LQR

As matrizes () e R consideradas para o projeto do sistema de aumento de estabilidade latero-
direcional para o modelo de asa flexionada foram as mesmas do projeto para o modelo de asa rigida,

assim:

| 364, 7563 0 5 [131,3123 0
B 0 364, 7563 | B 0 131,3123

Com esses valores, a matriz de ganho do controlador LQR calculada foi:

= —0,2576 —0,2290
©1-0,5926 1,5773
5.3.4 Analise do efeito do sistema de aumento de estabilidade latero-direcional

A andlise do sistema de estabilidade foi realizada a partir da malha fechada com realimentacao de
estados, utilizando os ganhos obtidos para os estados considerados no projeto do sistema de aumento
de estabilidade. A submatriz dos estados latero-direcionais da matriz em malha fechada, denotada por

Ajat,c, assume a seguinte forma:

Alat,c = Alat - Blat5a7§T Kéa,ér

onde:
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[ —0,0865 —0,1714]

—147,8903 —2,5571
—0,2576 0 —0,2290 0 O

Blat5 5 _271053 1474676 ) K5a75r =
—0,5926 0 1,5773 0 0
0 0
0 0

substituindo os termos:

[ —0,4782 —0,0242 —0,7307 0,3923 —0,0048]
—75,9648 —23,9253 —26,2946 0 0
Agre = | 27,7267  —1,0112 —24,4309 0 0
0 1,0000 —0,0123 0 0

0 0 1,0001 0 0 |

A matriz A, . tem autovalores

A1 = —29, 1225 + 0, 0000
Ao = —18,4368 -+ 0, 0000
A3 = —0, 6375 + 1,2229i
Ay = —0,6375 — 1,2229i
As = 0,0000 + 0, 0000

Os autovalores \; e A\, sdo reais, negativos e bem afastados da origem, indicando modos puramente
amortecidos e de resposta rdpida. O par de autovalores complexos conjugados A3 € \4 representa um
modo oscilatério, com frequéncia natural w,, = 1, 3694 rad/s e fator de amortecimento ( = 0, 4655.
Esse valor de ¢ indica um modo subamortecido, com resposta oscilatéria mais pronunciada. Por fim,
o autovalor nulo \; = 0 aponta para um modo marginalmente estdvel, normalmente associado a um
integrador no sistema relacionado ao estado de guinada ).

A compara a resposta do sistema controlado e ndo controlado a um distirbio de 3° em
e r. O controlador melhora significativamente a resposta latero-direcional, reduzindo as oscilagdes
e acelerando a estabilizacdo dos estados controlados (5 e r). Entretanto, hd um leve aumento no
overshoot inicial em p e ¢, devido a maior autoridade de controle. O dngulo ) estabiliza-se em um

valor constante no sistema ndo controlado, mas retorna ao valor inicial quando controlado.

5.4 PILOTO AUTOMATICO

Para o projeto do piloto automadtico, adotou-se a mesma metodologia anterior. Foram desenvolvidos
controladores dedicados ao rastreamento das varidveis de velocidade e altitude, com o objetivo de

reduzir a carga de trabalho do piloto.



Figura 15 — Resposta dos estados latero-direcionais para distirbio
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Fonte: Elaborado pelo autor (2025).
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A matriz C' € uma matriz identidade, considerando que todos os estados da planta estdo disponiveis

para medicdo, enquanto a matriz /1 seleciona as varidveis de desempenho a serem rastreadas:

100
010
C=100 1
000
0 0 0

-~ o o o
— o o o ©
Il

0

10000
00001

O rastreamento de referéncia foi feito utilizando um compensador PI. Considerando rastreamento

de duas saidas, foram utilizados dois integradores independentes:

F =

0 0 10
G

Y

0 0 01
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0 0 10
D 0 0 = 01
10 0 0
01 0 0

Com isso, a estrutura aumentada do sistema € composta pelas matrizes:

—0,0287 0,3089 0,0595 -9, 8066 3,5281 x 107 0 0
—0,0314 —7,9767  —0,5360 1,0087 x 107 3,8634 x 107> 0 0
0 —11,5567 —216,4071 0 0 00
Ay = 0 0 1 0 0 00
2,7756 x 10~ —25,0000 0 25,0000 0 00
-1 0 0 0 0 00
i 0 0 0 -1 0 0]
: - [0 0]
1,1273 0,0233 00
5,5653 x 10 —0,6016 00
0 —86, 6626
Ba = ’ 5 Ga =10 0
0
00
0
10
0 0
- - 10 1]
A saida aumentada do sistema, composta pelas saidas fisicas e pela saida do compensador, é
definida por:
(1. 0000 0 O [0 0]
0 1000 0 O 00
0 0100 0 O 0 0
1
C = 0 00 0 0 0 R = 0 0
0 0001 0 O 10
-1 00 00 -1 0 0 1
0 0000 0 1 0 0
0 0000 0 1 0 0

A matriz de saida de desempenho H,, é estendida ao sistema aumentado:

a:

100 00O0O
000O01QO00

Para as matrizes de ponderacdo foi considerado erro admissivel de até 2 m/s na velocidade
(Vinaz = 2), 5 metros na altitude (h,q; = 5), 50% na atuagdo do motor (7} ... = 0, 5) e uma deflexdo

maxima de 5° no profundor (¢ ;4 = 0, 0873).
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Com base nesses limites, a matriz de ponderacao do esforco de controle foi definida como:

0 __[4,0000 0 ]

R = i,max 1
0 131, 3123
52

e,maxr

A matriz que penaliza o erro de regime permanente foi construida da mesma forma, considerando

os valores maximos admissiveis para os erros de rastreamento:

1

vV Y| o200 0
0o L 00,0400

h2

max

A matriz de ponderagdo do erro de rastreamento ao longo do tempo foi definida como:

Q=H,H,

Essas matrizes foram utilizadas a fim de obter uma matriz K, que minimiza /. Para uma referéncia

unitaria de velocidade e altitude, foi obtido

[ 12,5585  6,0994 x 107* ] !
69, 6045 —0,1496
—3,2057 0,1217
—630, 9383 —3, 7465
K,=| 7,6750 —0,0352
—926,2286 —3,6928 x 10~
25, 6280 0,0632
—925,6744 —1,0577 x 10~*
| 14,6053 0,0092

A matriz K, resultou em J = 2,060936.

5.4.1 Analise do efeito do piloto automatico

Para avaliar o efeito do piloto automaético, o sistema foi submetido a uma referéncia degrau unitdrio
em velocidade e altitude, e a saida de desempenho foi observada conforme apresentado na

Assim como nos projetos dos sistemas de aumento de estabilidade, 0 mesmo comportamento
obtido no piloto automatico do modelo de asa rigida foi observado no modelo de asa flexionada.
Percebe-se que o sistema € capaz de seguir a referéncia enviada. A velocidade alcanca a referéncia em
aproximadamente 10 segundos, enquanto a altitude leva 5 segundos para chegar no valor de referéncia.
Ambos apresentam tempo de acomodagdo consideravelmente elevados. Apesar de o sistema seguir a

referéncia, os tempos de acomodagdo elevados sugerem a necessidade de otimizagao.



Figura 16 — Resposta da saida de desempenho a um degrau unitario
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Fonte: Elaborado pelo autor (2025).
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6 CONCLUSAO

Este trabalho apresentou o desenvolvimento e a andlise de sistemas de controle aplicados a um
veiculo aéreo nao tripulado com asa flexivel, considerando duas configuracdes estruturais distintas:
asa rigida e asa flexionada. O objetivo principal consistiu no projeto de sistemas de aumento de
estabilidade longitudinal e latero-direcional, bem como de um piloto automatico para voo de cruzeiro.

Para a configuracido com asa rigida, foi realizada inicialmente a anélise dos autovalores da dindmica
da aeronave, com base nos critérios estabelecidos pela norma MIL-F-8785C, que define métricas para
o comportamento dinAmico dos modos caracteristicos. Observou-se que a dindmica longitudinal, em
particular o modo de periodo curto, e 0 modo espiral da dinamica latero-direcional nao atendiam aos
requisitos da norma.

Com o objetivo de melhorar a resposta do modo de periodo curto, foi projetado um sistema
de aumento de estabilidade longitudinal por meio da realimentacdo dos estados « e ¢, utilizando a
técnica LQR. A realimentacdo deslocou os autovalores do modo de periodo curto para o semiplano
real negativo, eliminando as oscilacdes associadas e resultando em tempos de resposta adequados.
Além disso, a resposta dos estados ndo diretamente controlados também apresentou melhora. Como
consequéncia, tanto a dindmica de periodo curto quanto a fugoidal passaram a satisfazer os critérios da
norma MIL-F-8785C.

No caso do sistema de aumento de estabilidade latero-direcional, o foco foi a melhoria do modo
dutch roll, com realimentagdo dos estados 3 e . A aplica¢do dos ganhos LQR resultou em autovalores
com parte real negativa, eliminando as oscilacdes desse modo. Os demais estados latero-direcionais
também foram influenciados, especialmente o angulo de rolagem ¢ e a taxa de rolagem p, que
apresentaram maior overshoot em decorréncia das agdes de controle. Ainda assim, esses estados
mantiveram comportamento estavel, sem comprometer a seguranga da dindmica lateral da aeronave.

Por fim, foi desenvolvido um piloto automético capaz de rastrear comandos de velocidade e altitude.
Embora tenha seguido adequadamente as referéncias impostas ao sistema, observou-se que os tempos
de acomodagdo foram relativamente elevados, indicando a possibilidade de melhorias futuras no
desempenho transitério.

As mesmas etapas de projeto e andlise foram aplicadas ao modelo com asa flexionada. Devido
a semelhanca estrutural entre as matrizes linearizadas desse modelo e as do caso com asa rigida,
os sistemas de controle projetados apresentaram desempenhos equivalentes. As realimentagdes
aplicadas resultaram em autovalores igualmente deslocados para o semiplano real negativo, garantindo
a estabilidade dos modos de interesse. As respostas dos estados controlados e nao controlados
mantiveram o mesmo padrdo observado no caso rigido.

Cabe destacar que os modelos de corpo rigido utilizados para as configuragdes com asa rigida
e asa flexionada ndo apresentaram diferencas significativas em suas respostas dindmicas, uma vez
que a flexibilidade estrutural foi representada apenas de forma implicita, por meio de alteragcdes
nos parametros do modelo linearizado. Para que os efeitos aeroeldsticos sejam de fato capturados e

analisados com maior fidelidade, seria necessario considerar explicitamente a dindmica estrutural da



71

aeronave, incluindo modos de flexdo e tor¢cdo das superficies sustentadoras. Tal abordagem ¢é discutida
em profundidade por Waszak e Schmidt (1988), que propde a modelagem integrada da dindmica de
voo com os modos estruturais, possibilitando uma representacdo mais realista do comportamento
aeroeldstico e seus impactos na estabilidade e desempenho dos sistemas de controle. A inclusdo desses
efeitos representa um passo importante para futuras investigacdes e validagdes em sistemas reais.
Dessa forma, conclui-se que os objetivos propostos neste trabalho foram atingidos, com o de-
senvolvimento de sistemas de controle capazes de melhorar a estabilidade e o desempenho de um
veiculo aéreo ndo tripulado em voo de cruzeiro. A aplicacio das técnicas de realimentagdo de estados
demonstrou ser eficaz tanto para a configuracdo com asa rigida quanto para a flexionada, embora a
representacdo da flexibilidade estrutural tenha sido 1 imitada. Os resultados obtidos fornecem uma
base solida para estudos futuros, especialmente no sentido de incorporar modelos aeroeldsticos mais
completos, capazes de representar com maior precisao os efeitos da interacao entre a dindmica de voo

e a flexibilidade estrutural da aeronave.
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