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Resumo

Este trabalho estd enquadrado na missao do Centro de Investigacio da Academia da Forca Aérea (CI-
AFA) e tem como objectivo desenvolver uma ferramenta computacional, para o ajuste dos ganhos do
piloto automatico Piccolo. Em particular, esta ferramenta visa contribuir para a sistematizacao dos pro-
cessos associados ao ajuste dos ganhos dos controladores do Piccolo, com vista ao aperfeicoamento do
desempenho dos Unmanned Aerial Vehicle (UAV) do CIAFA, no seguimento de comandos de referéncia.

Inicialmente, sao analisadas as leis de controlo do Piccolo, no que respeita ao controlo do movimento
lateral das aeronaves, identificando-se ainda quais os ganhos e parametros que permitem modificar o
comportamento das mesmas. De seguida, é desenvolvido um modelo computacional da dinamica lateral
do UAV ANTEX-X02 Alfa 07, procedendo-se posteriormente & implementacdo do método de ajuste dos
ganhos. O método implementado é o Root Locus, fazendo uso do Simulink e da toolbox Control System
Designer do MATLAB®), que ird estimar o conjunto dos valores dos ganhos, para obter uma resposta
criticamente amortecida.

Finalmente, demonstra-se formalmente a coeréncia entre a resposta estimada pelo modelo computa-
cional e a resposta da aeronave, apresentando-se resultados obtidos em ensaios em voo, realizados no

Centro de Formagao Militar e Técnica da Forca Aérea (CFMTFA), para diferentes condigoes de voo.

Palavras Chave

Piccolo, ajuste dos ganhos, UAV, leis de controlo, modelo computacional, Root Locus.






Abstract

This thesis is part of the Air Force Academy Research Center (CIAFA, according to the portuguese
initials) mission and its objective is to develop a computational tool for the adjustment of gains of the
automatic pilot Piccolo. This tool will contribute for the systematization of the processes associated with
the adjustment of gains from the Piccolo controller in order to improve the performance of the Unmanned
Aerial Vehicle (UAV) of the CIAFA.

Initially, the analysis of the piccolo control laws was completed, with emphasis on lateral movement
of the aircraft. In this respect, the gains and parameters that allow to modify the behaviour of the
aircraft were identified. In a second phase, a computational model of the lateral dynamics of the UAV
ANTEX-X02 Alfa 07 was developed and the gain adjustment method was implemented. The method
applied was the Root Locus, using Simulink and the toolbox Control System Designer that will estimate
the group of values of the gains, to obtain a critically damped response.

Finally, the coherence between the answer estimated by the computational model and the aircraft
response will be demonstrated. The results registered will be shown, representing fight trials made in the
Military and Technical Training Center of the Air Force (CFMTFA, according to the portuguese initials)
for different flight conditions.

Keywords

Piccolo, gains adjustment, UAV, control laws, computational simulation model, Root locus.
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1.1 Enquadramento

Nos primérdios da aviagao, a pilotagem de uma aeronave requeria constante esforco dos pilotos, de
modo a garantir um voo em seguranca. Contudo, os voos comecaram a ser mais longos, devido ao
aumento do alcance e da autonomia das aeronaves, provocando, consequentemente, fadiga nas tripulacoes.
Assim, desde muito cedo na aviagao, surge o sistema de piloto automatico, que permite pilotar aeronaves
automaticamente, retirando grande parte da carga de trabalho as tripulagoes.

O primeiro piloto automético foi desenvolvido pela empresa norte-americana Sperry Corporation, em
1912, e testado, em 1914, por Lawrence Sperry, em Paris. Anos mais tarde, apds a primeira guerra
mundial, a mesma empresa desenvolveu o primeiro comando de voo com piloto automatico, que foi
instalado no avido de Wiley Post, reduzindo os esforcos do piloto na volta ao mundo, em 1933 (ver [14]).
Em 1947, o C-53 Skytrooper da Forga Aérea Americana realizou um voo transatlantico, controlado apenas
pelo piloto automadtico, incluindo a fase de descolagem e de aterragem (ver [14]). Até aos dias de hoje,
o sistema piloto automético tem sofrido alteracoes, sendo a sua utilizagdo transversal a maioria das
aeronaves.

Com a evolugao da tecnologia e dos pilotos automaticos comegaram a surgir aeronaves auténomas e
nao tripuladas, denominadas de Unmanned Aerial Vehicle (UAV). Os UAV’s sdo cada vez mais utilizados
no presente, dado que permitem substituir as aeronaves convencionais em diversas missoes, com menor
custo e menor grau de risco para a vida humana. Desta forma, as grandes poténcias militares mundiais
possuem frotas de UAV’s que realizam missoes, como, por exemplo, de vigilancia, de patrulhamento e de
reconhecimento do terreno (ver [31]).

Posto isto, desde 1997, a Academia da Forga Aérea (AFA) vem acumulando experiéncia e know-how
relevantes na area de projecto, fabrico, operacao e optimizagao de UAV’s. Em 2009, a AFA e a Faculdade
de Engenharia da Universidade do Porto (FEUP) propuseram, ao Ministério da Defesa Nacional, o
Projecto de Investigagdo e Tecnologia em Veiculos Aéreos Nao-Tripulados (PITVANT), tratando-se de
um projecto inovador e de grande dimensao, envolvendo institui¢des nacionais e internacionais (ver [2]).
O projecto PITVANT j4 se encontra terminado, tendo estado na base da criagdo de um know-how
relevante nesta aérea e servindo de base na missao didria do Centro de Investigacdo da Academia da
Forca Aérea (CTAFA) (ver [1]). Actualmente, estdo em curso trés projectos de investigagdo que usam
UAV’s como ferramenta de recolha de dados, ou instrumento de demonstracao de novas capacidades,
nomeadamente o TROANTE, o VOAMAIS e o FIREFRONT (ver [10]).

O CIAFA possui diversos UAV’s, como o ANTEX-X02 Alfa 07, utilizados em missoes de diferentes
naturezas como a instrucao de operadores de UAV’s e o acompanhamento de trabalhos de investigacao
de mestrado e de doutoramento. Além disso, o CIAFA exerce missdes em conjunto com outras entida-
des, nomeadamente no patrulhamento florestal na prevencao de incéndios, na Lousa, juntamente com a

empresa UAVISION, no ano de 2019 (ver [11]).



Esta dissertacao estd inserida na missao do CIAFA e visa contribuir para o desempenho dos pilotos

automdticos instalados a bordo dos UAV’s.

1.2 Motivagao e Objectivo

A pilotagem de um UAV pode ser realizada através de Remote Control ou de um piloto automaético.
Note-se que a pilotagem de Remote Control s6 pode ser realizada quando a aeronave e o operador se
encontram em linha de vista. Assim, a maior parte do voo, destas plataformas, é realizada em piloto
automatico.

O UAV, equipado com um piloto automético, recebe inputs de referéncia de um operador (e.g., planos
de voo, comandos de altitude, velocidade), enviados através de uma estacdo de controlo terrestre (Ground
Station). Por sua vez, a aeronave possui sensores que indicam a sua posigao e o seu movimento actual.
Consequentemente, através da légica de controlo, inserida no piloto automatico, este vai controlar as
superficies de controlo da aeronave, de forma a seguir a referéncia introduzida. Porém, as vezes, verifica-
-se que a aeronave nao assume o comportamento desejado, sendo necessario realizar ajustes na estrutura
de controlo do piloto automatico. Estes ajustes sao realizados em parametros denominados por ganhos.

No caso concreto do CTAFA, as aeronaves utilizam o piloto automéatico Piccolo, fabricado pela empresa
Cloud Cap Technology. A Cloud Cap Technology nao fornece a estrutura de controlo implementada no
Piccolo, impossibilitando assim, perceber de que forma os valores dos ganhos podem ser alterados, de
modo a melhorar o seguimento das aeronaves, e, consequentemente, aumentar a autonomia e a estabilidade
das mesmas. Desta maneira, sentiu-se a necessidade de desenvolver um método cientifico, para a defini¢ao
dos valores dos ganhos, uma vez que, até ao momento, estes sao definidos de forma empirica e iterativa.

Por conseguinte, este projecto tem como objectivo desenvolver uma ferramenta de ajuste dos ganhos
na estrutura de controlo do Piccolo, contribuindo para o incremento do desempenho do comportamento

das aeronaves do CIAFA.

1.3 Contribuicoes

A principal contribuigdo desta dissertacao é o desenvolvimento de uma ferramenta computacional, para
o ajuste dos ganhos do piloto automatico Piccolo.

Assim, para o desenvolvimento da ferramenta computacional, irdo promover-se as seguintes etapas:

e Avaliacao da estrutura de controlo implementada no piloto automético Piccolo;

e Desenvolvimento de um modelo da dindmica do UAV Alfa 07, tendo por base os resultados do

simulador de voo e também dos ensaios em voo reais;



e Implementacao de um modelo computacional, em Simulink, da lei de controlo e da dinamica lateral

do UAV Alfa 07 com realimentacdo de estados, validado com base em resultados de ensaios em voo.

e Definicao de um procedimento que permitird, a sistematizagao dos processos associados ao ajuste
dos ganhos dos controladores do piloto automético Piccolo, com vista ao aperfeicoamento do de-
sempenho do respectivo UAV no controlo da sua trajectéria. Este procedimento serd vélido tanto

para o Piccolo como para outros pilotos automaticos.

1.4 Estrutura

A presente dissertacao encontra-se dividida em 6 capitulos, nos quais esta inserido este primeiro. No
capitulo em questao é feito o enquadramento em que este projecto se insere, é apresentada a motivacao
que levou a realizacao deste estudo e é indicado qual o objectivo final do mesmo.

O Capitulo 2 corresponde a revisao bibliografica, onde é apresentada a base tedrica desta tese. Em
primeiro lugar, sao apresentados os conceitos da teoria de controlo de um sistema, nomeadamente de uma
aeronave. De seguida, sao expostos métodos de identificacao de sistemas e as estruturas convencionais dos
modelos laterais de uma aeronave. Ainda neste capitulo, sdo demonstradas as caracteristicas da utilizacao
de sistemas de controlo, com realimentacoes e controladores. Além disso, sdo enumerados métodos de
ajuste dos ganhos de controladores, de modo a obter-se a resposta desejada dos sistemas. Por tltimo,
sao apresentados os conceitos relevantes da estrutura de controlo do piloto automatico Piccolo.

O Capitulo 3 é referente a validacao das leis de controlo laterais do Piccolo. Numa primeira fase é
realizada a explicagdo exaustiva dessas estruturas. Numa fase seguinte é explicada qual a metodologia
utilizada para a respectiva validagao. Finalmente, sao apresentados os resultados obtidos.

No Capitulo 4 é apresentada a estimagao e a validagao dos modelos entre as superficies de controlo e os
estados da aeronave simulada. Através dos modelos estimados, é desenvolvido um modelo computacional,
em Simulink, da dinamica lateral dessa aeronave, no qual se ird implementar o método de ajuste dos
ganhos, por forma a optimizar a resposta da mesma.

O Capitulo 5 tem por base o mesmo procedimento do Capitulo 4, porém, aplicado & aeronave real.
Neste capitulo é apresentado o objectivo final da dissertagao, obtendo-se o conjunto de valores dos ganhos,
que optimizam a resposta da aeronave.

No Capitulo 6 sao apresentadas as conclusoes principais desta tese, destacando-se os contributos
alcangados com o trabalho desenvolvido. Para além disso, sao enumeradas breves recomendagoes para

trabalhos futuros.
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Este capitulo estd dividido em cinco secgoes. Na Seccao 2.1 serao apresentados os conceitos tedricos,
necessarios para a compreensao desta dissertacao, e ainda, a interpretacao do sistema aeronave, no
ambito da teoria de controlo de sistemas. De seguida, na Secgao 2.2 é apresentada a base conceptual para
a identificagao de sistemas, bem como algumas técnicas para esse fim. No mesmo seguimento, a Seccao
2.3 apresenta as estruturas convencionais dos modelos laterais de uma aeronave. Ja numa fase final do
capitulo, na Seccao 2.4 é explicado no que consistem a realimentacao e os controladores de um sistema de
controlo, e as caracteristicas inerentes. Por ltimo, a Sec¢ao 2.5 apresenta a estrutura de controlo lateral

do piloto automdtico Piccolo, proposta na tese de mestrado da referéncia [28].

2.1 Controlo de Sistemas

O controlo de um sistema é uma &area de investigagdo em constante desenvolvimento. Afirmar que um
sistema é controlado, é dizer, de forma simplista, que a saida do sistema segue a entrada pretendida.

Para além disso, pretende-se que um sistema controlado tenha as seguintes caracteristicas (ver [12]):
e Deve ser estavel;
e Deve ser robusto a perturbagoes e ruidos externos;

e Deve cumprir os objectivos anteriores, mesmo que as condigoes envolventes ao sistema se alterem

com o tempo.

De modo a explicar os conceitos fundamentais de controlo necessarios para esta dissertacao, ird
realizar-se um paralelismo destes com situagoes do quotidiano. Efectivamente, existem intimeros exemplos
de sistemas controlados no dia-a-dia, como, por exemplo, um elevador.

Considere o utilizador de um elevador, que se encontra no piso 0 e pretende ir para o piso 1. Este ird
pressionar o botao referente ao piso 1, a entrada do sistema (R), e, em condigbes normais, ird subir para

o piso 1, a saida do sistema (V). Esquematicamente:

R Sistema Y

—_— —_—)
Elevador

Figura 2.1: Sistema de Controlo.

Se o sistema for controlado, o elevador vai para o piso 1. Contudo, existem outros parametros
relevantes nesta accao. Primeiramente, o movimento do elevador até ao piso 1 deve ser suave. Em
segundo lugar, pretende-se que o movimento seja continuo e nao oscile em torno do piso 1. Por fim,
o utilizador também pretende chegar ao piso 1 o mais rapido possivel, assegurando as caracteristicas

anteriormente enunciadas.



Deste modo, ao nivel do controlo, estes pardmetros sdo interpretados da seguinte forma (ver [38]):

Tempo de subida (¢,) - corresponde ao intervalo de tempo que o sistema demora a percorrer de

10 por cento a 90 por cento da resposta final;

Tempo de estabelecimento (¢;) - tempo necessdrio para a saida do sistema estar num intervalo

de + 5 ou £ 2 por cento do valor da referéncia, dependendo do critério;

e Tempo de pico (t,) - momento em que ocorre a amplitude maxima da eventual oscilacao;

Sobreelevagao (S) - corresponde ao médulo dessa oscilagao.

A Figura 2.2 apresenta, graficamente, estes parametros que definem o comportamento do sistema no

tempo no ambito do controlo.
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Figura 2.2: Parametros do Comportamento do Sistema de Controlo (ver [36]).

O comportamento de cada sistema na éptica de entrada/saida é tnico. A expressdo matemadtica que
descreve o comportamento de um Sistema Linear e Invariante no Tempo (SLIT) é designada por Fungao
de Transferéncia (FT) (ver [36] e [12]).

Na Figura 2.1, a FT do elevador é apresentada, esquematicamente, no bloco central. Esta expressao
é obtida através do quociente entre a transformada de Laplace, do sinal de saida (Y), e a transformada
de Laplace, do sinal de entrada (R). Assim, a F'T relaciona a saida com a entrada do sistema no dominio

da frequéncia (ver [8]). Matematicamente:
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G(s) =

A raizes do numerador e do denominador da F'T sdo os zeros e os polos do sistema, respectivamente,
podendo estes ser complexos ou reais. A posigdo destas raizes permite retirar conclusoes acerca da
estabilidade, da robustez e do tipo de resposta do sistema, entre outras (ver [12]).

Para um sistema ser estavel, os pélos tém que se encontrar no semi-plano complexo esquerdo, ou seja,
a parte real tem de ser negativa. Por outro lado, quanto maior for o médulo de um pdlo, menos influente
é este para o sistema, e, consequentemente, a resposta é mais rapida e menos robusta.

Quanto ao tipo de resposta, o sistema pode ser: Subamortecido, se existirem pdélos complexos; Critica-
mente Amortecido, se existirem polos reais duplos; e Sobreamortecido, se os pélos forem reais e distintos.

A figura seguinte apresenta, graficamente, os trés tipos de respostas enunciadas anteriormente:

vit) yit)

05 0s

.
o 2 4 8 8 W 12 14 1B 8 A L L o2 4 G0 1z M6 mm
Tempo (s) Tempa (s) Tempo (s)

Subamortecido Criticamente Amortecido Sobreamortecido

Figura 2.3: Tipos de Respostas de um Sistema.

Com base nos graficos anteriores, é perceptivel que a resposta subamortecida tem o menor tempo
de subida, mas por outro lado, é a inica com comportamento oscilatério. Relativamente as restantes, o
sistema, criticamente amortecido tem um menor tempo de subida e de estabelecimento. Porém, é mais
instavel que o sistema sobreamortecido, uma vez que qualquer mudancga no sistema pode provocar um
comportamento oscilatério, existindo assim um compromisso.

Para além dos polos e dos zeros, é possivel retirar outras informagoes da F'T', como, por exemplo, o
ganho estdtico, a frequéncia de corte e o seguimento estaciondrio (¢ = oo) do sistema para uma dada
entrada, através do teorema do valor final.

O ganho estético da F'T é obtido fazendo (G(s = 0)). Este permite ajustar as perturbacgoes e o ruido
do sistema, uma vez que se aumentar o valor do ganho, as perturbagoes irao diminuir. Porém, iremos
aumentar o ruido, existindo assim a necessidade de um compromisso do seu valor (ver [12] e [38]).

A frequéncia de corte de um sistema € a frequéncia a partir da qual as componentes do sinal de entrada

sao filtradas. Num sistema de primeira ordem, esta é dada por:



w
fcorte = ﬂa (22)

onde w corresponde a posi¢cao do podlo.
O teorema do valor final permite determinar qual o valor da resposta, em regime estacionario do

sistema (G(s)), para uma dada entrada (R(s)), através da expressao:

limi— ooy (t) = limg_,08Y (8) = lims_08G(s)R(s). (2.3)

Posto isto, é possivel determinar qual o erro do sistema em regime estacionario, dado que este é

determinado pela diferenca entre o valor da resposta desejada e o valor da resposta real, em (t — 00).

ETTOc¢stacionario — Ydesejado — Yreal - (24)

Voltando ao exemplo introdutério, estes conceitos podem ser interpretados da seguinte forma:

h Entrada (R) *
1
o Regime Erro em
& estacionario Regime
estacionario
Resposta do Elevador (Y)
0 -

Tempo

Figura 2.4: Valor da Resposta em Regime Estacionario.

Na situacao representada no grafico, a entrada do elevador é o piso 1, e a linha a azul é o seu compor-
tamento no tempo. Verifica-se que o valor da resposta verdadeira, em regime estaciondrio, ndo coincide
com o piso 1, existindo assim um erro estacionario do sistema.

Deste modo, através do conhecimento da estrutura de controlo de um sistema, podem ser retiradas
conclusoes importantes relativamente a sua resposta no tempo. De seguida, serd apresentado o sistema
de controlo em estudo nesta dissertacao — a aeronave.

Uma aeronave é um sistema multi-varidvel e complexo que, do ponto de vista do controlo, pode ser

interpretado da seguinte forma (ver [5]):

e Possui sensores, que fornecem a informacgao do estado do avido, como, por exemplo, a velocidade,

a atitude e a posigao;



e Possui actuadores/superficies de controlo, que sdo componentes da aeronave responsdveis por
aplicar forgas e momentos, por forma a que aeronave assuma o comportamento desejado pelo piloto
ou pelo piloto automédtico. A Figura 2.5 mostra as superficies de controlo convencionais de uma

aeronave:

Aileron

Elevators . ol

“"“-...,_

Aileron - T .
Longitudinal axis

~ Vertical axis

Lateral axis

Figura 2.5: Superficies de Controlo de uma Aeronave (ver [4]).

Desta forma, existem quatro superficies de controlo de uma aeronave convencional: os ailerons, os

flaps, o rudder e o elevator.

e Possui um piloto ou um piloto automatico, que, com base na informacao dos sensores, actua e

controla o aviao consoante os objectivos.

Devido a complexidade deste sistema, recorre-se a representacao em espago de estados de modo a
facilitar a sua analise.

Um espago de estados é um sistema matematico de equagoes diferenciais que permite descrever fisica-
mente um sistema, através de varidveis de estado, de entrada e de saida. Matematicamente é suportado

pelas seguintes expressoes (ver [7] e [39]):

& = Az + Bu, (2.5)

y = Cx + Du. (2.6)

A expressao (2.5) é a equagdo da dindmica e é uma equacgao diferencial de primeira ordem, na qual ()
é o vector de estados (com n componentes), (4) é a matriz da dindmica (n x n), (B) é a matriz das
entradas (n x m) e (u) é o vector das entradas do sistema (com m componentes). A equagio (2.6) é a

,

equagdo das safdas, onde (y) corresponde ao vector das saidas do sistema (com n componentes), (C) é a
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matriz das saidas (n x n) e (D) é a matriz das saidas directas (n x m).

Na forma de diagrama de blocos, um espaco de estados pode ter a seguinte representacao:

> D
+/“\ X X \+
B = = (dt = > )
u N \ C + =y

A

Figura 2.6: Representagdo de um Espago de Estados em Diagrama de Blocos (ver [5]).

A representacao em espago de estados permite determinar o préximo estado do sistema (&), sabendo
o estado anterior (z) e a entrada (u). Voltando ao exemplo do elevador, imagine que o seu movimento é
descrito por dois estados, a posigao vertical e a velocidade, e que o sistema tem apenas como entrada a
forga do motor. Desta maneira, sabendo a posicao e a velocidade do elevador no instante (t), é possivel

estimar a sua posigao e a sua velocidade no instante (¢ + 1), para uma dada entrada do motor (ver [26]).

Por seu lado, a dindmica de uma aeronave é descrita por um conjunto de estados e entradas, a qual
pode ser dividida em dois movimentos desacoplados, o movimento longitudinal e o movimento lateral.

Esta tese de mestrado apenas tera como objecto de estudo a dinamica do movimento lateral.

O movimento lateral de uma aeronave é descrito pelo seguinte vector de estados:

: (2.7)

L3I S

no qual, (v) é a velocidade lateral, (p) é a velocidade de rolamento/pranchamento, (r) é a razao de
guinada, (¢) é o angulo de rolamento/pranchamento e o (¢)) é o angulo de guinada. Por vezes, o estado

da velocidade lateral é substituido pelo estado do dngulo de derrapagem (3), dada a sua relagao:

v = UOB) (28)

onde Uy é a velocidade ar da aeronave.

A velocidade de pranchamento (p) descreve o movimento da aeronave, em torno do eixo longitudinal,
e a razao de guinada (r) corresponde ao movimento da mesma, em torno do eixo vertical. Esquematica-

mente:

11
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Yaw Axis

e

Roll Axis

Figura 2.7: Representagdo Esquematica dos Estados (p) e (r).

em que Roll e Yaw significam rolamento e guinada, respectivamente. A direcgdo das setas indica o sentido

positivo do movimento.

Os angulos de rolamento (¢) e de guinada (¢) sdo os angulos laterais de Euler de uma aeronave.
Os angulos de Euler permitem descrever a orientacao de um corpo, através da posigao relativa de dois
referenciais, sendo um deles fixo e o outro mével. Neste caso, o referencial fixo é a terra e o referencial
mével é a aeronave (ver [32]). Por conseguinte, o dngulo de rolamento (¢) e o angulo de guinada (v)

podem ser visualizados nas Figuras 2.8 e 2.9, respectivamente:

Figura 2.8: Angulo de Rolamento (¢) de uma Aero- Figura 2.9: Angulo de Guinada (¢)) de uma Ae-
nave, adoptado de [32]. ronave, adoptado de [32].

Por tltimo, o estado do angulo de derrapagem () corresponde ao angulo entre o vector da velocidade

ar (Up) e o plano de simetria da aeronave, como mostra a figura seguinte:

12



i Uo

Figura 2.10: Representacio Esquemadtica do Estado do Angulo de Derrapagem (8), adaptado de [32].

Relativamente as entradas do movimento lateral, estas sdo a deflexdo dos ailerons (J,) e a deflexao

do rudder (4,), apresentadas na Figura 2.5. Desta forma, o vector das entradas (u) é dado por:

w— m . (2.9)

Estas superficies de controlo actuam em conjunto, para controlar os estados laterais da aeronave, ante-
riormente enunciados na expressdo (2.7). As suas deflexdes sdo controladas pelo piloto ou pelo piloto
automatico da aeronave.

Quanto as matrizes da dindmica (A) e das entradas (B), estas podem ser determinadas, com base
nos parametros fisicos da aeronave, na condicao de voo, na aceleragao da gravidade e nos momentos de
inércia. Contudo, (A) e (B) nao serao apresentadas, por ndo serem alvo de utilizacdo nesta tese, como
serd detalhado mais adiante. Porém, se se pretender conhecer a estrutura das matrizes da dinamica em
causa, pode-se consultar as referéncias [5], [7] e [18].

Assim, foram apresentadas as componentes do sistema da aeronave, bem como as suas entradas e
saidas. De seguida, irao abordar-se técnicas de identificacao de sistemas, que permitem determinar

modelos matematicos, entre as entradas e as saidas de um sistema.

2.2 Identificacao de Sistemas

A Tdentificacao de Sistemas (IS) é uma aérea de investigacdo que surgiu na década de sessenta (ver
[34]), devido & necessidade de desenvolver modelos no controlo automético. O modelo é a representagao

matematica de um sistema fisico, que em controlo é dado pela F'T', como enunciado na seccao anterior.

Para a obtencao de um modelo, a identificacao de sistemas tem por base o seguinte algoritmo:

13
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Figura 2.11: Algoritmo da Identificagido de Sistemas, adoptado de [34].

No fluxograma da Figura 2.11 é perceptivel que o algoritmo é composto por cinco passos organizados

cronologicamente, sendo estes:

e Design of Experiment - Consiste em identificar qual a entrada adequada do sistema, de modo a
obter a saida pretendida. Para além disso, é fundamental que a entrada garanta a operagao normal
do mesmo. Existem varios tipos de entradas, como, por exemplo, steps, sinais quadrangulares e

sinais sinusoidais.

o Perform Experiment Collect Data - Corresponde ao registo dos dados da saida do sistema,

para a entrada definida no passo anterior.
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e Determine/Choose Model Structure - Significa definir a estrutura do modelo matemadtico, e
identificar quais os parametros relevantes para o comportamento do sistema. De forma genérica, o
modelo pode ser uma equagao, ou conjunto de equacoes, que relacionam fisicamente a entrada com
a saida do sistema. Por outro lado, o modelo pode ser uma expressao que traduz o melhor ajuste
entre a entrada e a saida, sem nenhum significado fisico em concreto. Este tipo de modelos sao

denominados por Black Box (ver [20]).

e Choose Method Estimate Parameters - Consiste em escolher um método para estimar os
parametros definidos anteriormente. Existem varias ferramentas computacionais para o efeito,
como, por exemplo, a toolbox System Identification (SI) do MATLAB®, utilizada nesta tese. A
toolbor do System Identification possibilita a escolha de varios modelos: “ARX, ARMAX, Boz-
Jenkins models, Output-Error models e state-space parameterizations” para identificacao de sistemas
(ver [24]). Na base desses modelos estdo técnicas de estimagdo, como é o caso do Método dos
Minimos Quadrados (MMQ). Nomeadamente, no site do MATLAB® | encontra-se a descrigao do

método ARX: “ARX implements the least-squares estimation method” (ver [23]).

O MMQ permite determinar o melhor ajuste de um conjunto de dados discretos a uma determinada
funcdo de base pré-estabelecida, de modo a minimizar a diferenca entre o valor real e o valor
estimado (ver [34]). Na Figura 2.12; voltando ao exemplo do elevador, considere-se que os pontos

a azul correspondem & posigao vertical do elevador, durante um periodo de tempo.

r 3

Y

yl T/ _\‘* yreal-ymodelo

v

Figura 2.12: Aplicagdo do Método dos Minimos Quadrados.

A linha a preto retrata a fungdo matematica ajustada pelo MMQ), que minimiza a diferenga entre

0 (Yreal) € 0 (Ymodelo)- Esta fungao é conhecida pela fungéo ajustadora (ver [27]), e é dada por:

m

h(z) = aidi(x), (2.10)

i=0
a qual depende de um certo nimero de parametros, representados por (ag, a1, ..., Gy ), € de fungdes

base (¢;(x)) (ver [33]). As fungoes base sdo fungoes definidas em todos os pontos (x;), e devem ser
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linearmente independentes entre si (ver [27]). Para além disso, estas podem ser de vérias naturezas,

como, por exemplo, lineares, polinomiais, trigonométricas, ou logaritmicas, dependendo da funcao

que se pretende estimar. Apés definidas as fungoes base (¢;), faltam determinar os pardmetros (a;)

da expressao (2.10). Estes sdo obtidos, por forma a minimizar a relacdo (Yreai — Ymodeio), OU S€ja:
m

Q(a0, a1, s 8m) = (Yiyeur = Yimoaers) - (2.11)

=0

De modo a minimizar estes termos, é necessario resolver o seguinte sistema de equagoes:

dQ
dag 0
dQ
da; 0
dQ

E, assim, se determina qual a fungao ajustadora, com base no critério dos minimos quadrados.

Além do MMQ), existem outros métodos de estimacao de parametros, como, por exemplo, o método
da méxima verosimilhanca (Mazimum Likelihood Estimation (MLE)) (ver [16] e [17]). Sucinta-
mente, este método consiste na maximizacao da probabilidade de uma observagao ocorrer num
determinado instante, dado um conjunto de parametros. Um exemplo da aplicacao pratica deste
método, para estimacao de parametros de um modelo fisico e de um modelo Black Bozx, é apresen-

tado nas referéncias [3] e [35].

e Model Validation - Corresponde a definir um critério para validar o modelo. Um critério possivel

é o Root Mean Square Error (RMSE). O RMSE ¢ dado pela seguinte expressao:

RMSE = \/Zi\il(yreal(i)zv_ ymodelo(i))2 , (212)

onde (Yreqr) é a saida pretendida do sistema, (Ymodelo) € & saida do modelo e (N) é o ntimero total

de observagoes.

A partir da descricao anterior, é possivel afirmar que o processo de estimacao de modelos pode
ser complexo, sendo necessario realizar-se varias iteragbes até se obter o modelo desejado. Contudo,

a complexidade do problema depende directamente do conhecimento prévio do sistema, pardmetro que
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também faz parte do algoritmo, com a denominagio A priori knowledge Planned use of the model (ver
Figura 2.11).
Deste modo, na préxima seccao serao apresentadas as estruturas tipicas dos modelos da dindmica

lateral de uma aeronave, por forma a facilitar a implementacao do algoritmo da identificagao de sistemas.

2.3 Modelos da Dinamica Lateral de uma Aeronave

Nesta secgao serao exibidas as estruturas convencionais dos modelos laterais de uma aeronave, entre as
superficies de controlo e os respectivos estados. Segundo a referéncia [7], os estados mais relevantes,
que descrevem o comportamento lateral da aeronave, sdo: o dngulo de rolamento (¢), a velocidade de
pranchamento (p) e a razao de guinada (r). Os ailerons (d,) s@o os responsaveis por influenciar os estados
¢, p e r. Por outro lado, o rudder (4,) é a principal superficie de controlo, utilizada para controlar o estado
do dngulo de derrapagem (). A manipulagao algébrica, que permite determinar os modelos apresentados
a seguir, serd omitida nesta dissertacdo, porém pode ser consultada na referéncia [7].

Consequentemente, a Figura 2.13 apresenta a estrutura, em diagrama de blocos, do modelo entre

(6 = p— @):

A,

6@ + a¢2 p ¢
+ S+a¢1

@ =

Figura 2.13: Modelo Lateral de uma Aeronave entre dq, p, ¢ (ver [7]).

No diagrama da Figura 2.13, dgo representa as perturbagoes externas do sistema, que nao serdo conside-
radas neste estudo. Assim, a F'T entre d, e p é dada por:
ap2

p(s) = méa(s), (2.13)

na qual ag2 € ag correspondem a derivadas de estabilidade. As derivadas de estabilidade sao grandezas
dimensionais, que definem o modelo e dependem das caracteristicas da aeronave e da condigao de voo.
Desta forma, espera-se determinar, através de um método de identificacao de sistemas, um modelo estével
de primeira ordem, ou seja, com um pdlo real negativo (ver [5]). Por fim, a Figura 2.13 mostra a relagio

entre a velocidade de pranchamento (p) e o angulo de rolamento (¢), isto é:
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M$:ﬂﬂ- (2.14)

A equagao anterior mostra que o angulo de rolamento (¢) é o integral puro da velocidade de pranchamento

(p). Por conseguinte:

s) = 70,(152 S). .
¢( ) S[S+a¢1]6a( ) (2 15)

Concluindo, a FT entre o 4ngulo de rolamento (¢) e a deflexdo dos ailerons (d,) é de segunda ordem,
com um pdlo na origem e outro pélo proveniente da expressao (2.13).
Relativamente ao estado da razao de guinada (r), este depende do angulo de rolamento (¢), que por

sua vez é controlado pelos ailerons através da seguinte expressao:

r(s) = Uioqs(s» (2.16)

onde g é a aceleracao da gravidade, Uy é o True Air Speed e ¢ é o estado actual do angulo de rolamento.
A expressao (2.16) apenas é vélida para voltas coordenadas. Uma volta coordenada pressupoe dngulo de
derrapagem nulo, que é garantido pelo rudder. Ao longo desta dissertacdo, considerou-se sempre que o
objectivo do sistema de controlo é assegurar voltas coordenadas (8 — 0).

Como referido, o rudder é responsédvel por controlar o angulo de derrapagem (3). A Figura 2.14,

apresenta a estrutura do modelo (J, — ():

de

2

5 4 ag,
T+ s+ap, p

Figura 2.14: Modelo Lateral de uma Aeronave entre 6., 8 (ver [7]).

Novamente, ndo se consideram as perturbagoes externas dgs2. Assim, o estado 3 da aeronave é determinado
através da seguinte expressao:
a B2

B(s) = m&«(s)v (2.17)

onde ag; € ags sao derivadas de estabilidade. Usualmente, a FT (2.17) é estével.

A titulo de exemplo, a referéncia [7] apresenta as caracteristicas fisicas e as derivadas de estabilidade
do UAV Aerosonde. Deste modo, determinaram-se os seus modelos da dinamica lateral, com base nas

expressoes (2.15) e (2.17):
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110.5

o(s) = m%(s)a (2.18)
0.088
B(s) = mér(s)a (2.19)

0s quais sao estaveis, como esperado. Os modelos apresentados tém um ganho estatico de 5.96 e 0.173
dB e uma frequéncia de corte de 2.24 e 0.081 Hz, respectivamente. Numa fase futura deste projecto, estes
modelos serao comparados com os modelos obtidos do UAV em estudo, dada as semelhangas existentes
entre as aeronaves (ver [7]).

Concluindo, ao longo desta seccao foram apresentadas as estruturas convencionais dos modelos, entre
as superficies de controlo e os estados laterais da aeronave. Assim, este conhecimento ird facilitar a
identificacao de sistemas e corresponde ao parametro denominado A priori knowledge Planned use of the

model, do algoritmo da Figura 2.11.

2.4 Sistemas de Controlo com Realimentacoes e Controladores

Em muitas situagoes, apos se ter identificado e determinado o modelo do sistema, verifica-se que a sua
resposta nao é a desejada, ou seja, a saida nao segue exactamente a entrada de referéncia, sendo necessério
fazer alguns ajustes. Estes ajustes, ao nivel do controlo, sdo realizados através da implementagao de
controladores ao sistema. Assim sendo, o diagrama de blocos da Figura 2.1 evolui para um esquema mais

complexo, como mostra a Figura 2.15.

Posicdo Desejada  + Erro Fungio Saida do processo
Controlador Transferéncia >
. do Sistema
Posigdo Real

Figura 2.15: Diagrama de Blocos com Controlador.

O bloco do controlador é, por norma, colocado antes da F'T' do sistema. Para além do controlador,
existe uma realimentacao negativa. Uma das principais vantagens desta abordagem é o facto de o sistema,
com realimentagao da saida, ser muito mais robusto a perturbacoes externas e a erros na F'T adoptada,
a qual descreve matematicamente o sistema real que se pretende controlar (ver [29]).

Quanto aos controladores, existem trés tipos basicos: proporcional (P), derivativo (D) e integrador (I),

que podem actuar isoladamente ou em conjunto (ver [12] e [9]). De seguida, ird analisar-se o controlador
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PID (proporcional-integrador-derivativo), uma vez que abrange todos os outros.

A Figura 2.16 apresenta uma estrutura convencional de um controlador PID.

sKd

Figura 2.16: Estrutura Convencional de um PID.

Neste diagrama de blocos é perceptivel a existéncia de trés pardmetros: o ganho proporcional (Kp);
o ganho derivativo (Kp); e o ganho do integrador (K7). Para além disso, é possivel deduzir a expressao

matematica do controlador:

C(S) =Kp+ % + sKp. (2.20)

Cada componente tem uma fungao diferente ao nivel do controlo do sistema. A acgdo proporcional
integral (PI) introduz um pélo na origem (s = 0), melhorando o seguimento em regime permanente, e
um zero em (s = _K—PI), que por norma assume valores proximos da origem para nao afectar a dinamica
do sistema. Por outro lado, a acgdo proporcional derivativa (PD) permite satisfazer as especificacoes da

dinamica. Esta adiciona um zero ao sistema, aumentado a estabilidade e diminuindo o amortecimento.

Regressando ao exemplo do elevador, o controlador (PI) garante que, ao fim de um intervalo de tempo,
o elevador chega ao piso 1 e nao ligeiramente acima ou abaixo, eliminando o erro estacionario do sistema,
como apresentado na Figura 2.4. O controlador (PD) ird permitir que o elevador suba mais rédpido e sem

oscilagoes em torno do piso 1, satisfazendo os parametros da dindmica da Figura 2.2.

Assim, um controlador (PID) retine ambas as vantagens, melhorando o regime permanente e o da
dindmica em simultaneo. O grafico seguinte mostra a resposta, no tempo, de um sistema genérico para

cada tipo de controlador.

20



i PD\:
1 | —q-..‘.: ll 3 ssssagie]

. PO

=]

!

2

g

<

05 Kp =30

Ti=2
Td=0.2

0 s : . .
0 0.5 1 15 2 25 35 B 45

Time (sec.)

w

Figura 2.17: Resposta, no Tempo, de um Sistema para Varios Controladores.

A Figura 2.17 demonstra as vantagens anteriormente apresentadas na utilizagdo de um PID. Como
era de esperar, com este controlador, o sistema segue perfeitamente a entrada e com uma sobreelevacao
reduzida, que pode ser ajustada modificando os ganhos do controlador, mediante a resposta desejada do
sistema.

Contudo, nao existem controladores universais, ou seja, que controlem todos os sistemas. Desta
maneira, para cada sistema e cada situagao, é preciso projectar um controlador com diferentes ganhos.

Por conseguinte, a préxima subseccao apresenta técnicas para ajuste dos ganhos de um controlador,

por forma a optimizar a resposta de um sistema.

2.4.1 Ajuste dos Ganhos de um Controlador

Como referido anteriormente, o controlador permite modificar o comportamento do sistema. Deste modo,
é importante determinar os ganhos adequados, por forma a obter-se a resposta desejada.

Assim, para se ajustar os ganhos de um controlador, deve-se, em primeiro lugar, definir esses ganhos.
Ou seja, apds determinada a resposta do sistema sem controlador é necesséario identificar se a melhoria
no comportamento é no regime estacionario ou no dindmico, ou em ambos.

De seguida, decide-se qual o método a utilizar para a optimizacao dos ganhos. O ajuste dos ganhos
de sistemas controlados é um tema em constante desenvolvimento na literatura. Desta forma, ao longo
do tempo, desenvolveram-se varios métodos, como, por exemplo, o de Zeigler - Nichols [40], o de Cohen
- Coon [30], o Iterative Root Mean Square Optimization [12] e o Iterative Weighted Root Mean Square
Optimization [42]. Para além dos métodos anteriormente mencionados, o efeito do ajuste dos ganhos
r

também pode ser verificado de forma grafica, através do método Root Locus (ver [15] e [37]).

21



Os métodos de Zeigler - Nichols e de Cohen - Coon sao métodos tradicionais, que sao utilizados
em estruturas de controlo semelhantes a da Figura 2.15. Zeigler e Cohen pressupoem sistemas com
realimentagoes simples, sem saturagoes e a estrutura de um controlador bem definida.

Por outro lado, os métodos iterativos tém a capacidade de determinar os ganhos em sistemas mais
complexos e nao lineares. Ambos os métodos utilizam um processo iterativo de ajuste dos ganhos do
PID, por forma a obter a resposta pretendida. A diferenga entre eles é que o método Iterative Root Mean
Square Optimization nao possui uma fungdo de custo, enquanto que o método [lterative Weighted Root
Mean Square Optimization possui. A funcao de custo permite definir quais os erros de seguimento que
tém maior relevancia para o algoritmo. De modo geral, estes métodos obtém melhores resultados do
que os métodos tradicionais. Contudo, a sua aplicacao requer um software com elevada capacidade, para
simular a situacgao real. Além disso, na presenca de nao linearidades, os métodos em causa nao garantem
que os ganhos determinados sejam optimizados para a globalidade das situagoes de voo de uma dada
aeronave.

Relativamente ao Root Locus, esta abordagem consiste em observar a posicao dos pdlos no plano
complexo, para diferentes valores dos ganhos, e, consequentemente, determinar o comportamento do
sistema. Esta técnica é menos expedita que os métodos anteriormente apresentados. Porém, a toolbox
Control System Designer (ver [19]) do Simulink permite visualizar, em tempo real, a posigdo dos pélos
e, consequentemente, a resposta do sistema, com a alteracao dos ganhos, simplificando este processo.

Por dltimo, a aplicagao dos ganhos, determinados por estes métodos, nao deve ser realizada di-
rectamente no sistema real, uma vez que determinadas alteragoes podem levar a efeitos indesejados e
instabilidades. Desta maneira, o ajuste dos ganhos deve cumprir as seguintes fases. Primeiramente, deve
ser realizado num modelo do sistema “offline”, através de ferramentas como o Simulink do MATLAB®.
Seguidamente, apds a obtencao dos ganhos para o sistema computacional, estes devem ser testados num
simulador, capaz de simular a dinamica do sistema, e, se possivel, que possibilite introduzir perturbagoes
e ruidos normais da operagao. Finalmente, apds verificado que a resposta do simulador coincide com a
determinada computacionalmente, devera realizar-se o ajuste dos ganhos no sistema real. Contudo, o

ajuste no sistema real deve ser conservador, por forma a evitar situacoes de risco para o sistema.

2.5 Estrutura de Controlo do Piloto Automatico Piccolo

O fabricante do piloto automético Piccolo, a Cloud Cap Technology, nao publica a estrutura de controlo
que estd implementada neste sistema. Assim, recorreu-se & estrutura publicada na tese de mestrado “A
Pratical Guide To The Piccolo Autopilot” [28], como base de partida deste trabalho.

Ao longo desta dissertagao, serd explorado o capitulo “Piccolo Mechanics” (em [28]), uma vez que
desenvolve sub-tépicos na éptica da estrutura de controlo do Piccolo, como as entradas de comando, as

leis de controlo e as superficies de controlo. Devido a extensao e & complexidade deste documento, apenas
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serao referidos os pontos necessarios, para a interpretacao desta tese.

A estrutura de controlo do Piccolo pode ser descrita, esquematicamente, da seguinte forma:

Entradas
de
Comando

(u_cmd)

+

Erro
de
Seguimento

Ciclo de Controlo

Lei de Controlo

Deflexdo da
Superficie de
Controlo (8)

Estados
Da
Aeronave
Sensores / Modelo (u_real)
da _
Aeronave

Figura 2.18: Estrutura de Controlo do Piccolo.

Com base na Figura 2.18, é perceptivel a existéncia de quatro componentes: as entradas de comando,

o ciclo de controlo, a lei de controlo e os sensores ou o modelo da aeronave.

As entradas de comando sao os inputs de referéncia (uemq) dos estados da aeronave. Estes inputs

sao introduzidos pelo utilizador na janela Command Loops, representada na Figura 2.19, do software

Piccolo Command Center (PCC). O PCC é o software que permite operar UAV’s equipados com o piloto

automdtico Piccolo (ver [0] e [41]).

I Command Loops - Piccolo '20679'

Command Loops

Name

Tracker

IAS [kts]
Altitude G. [ft
Bank [deq]
Flaps [deg]
Heading [=1]
VRate [kts]

Telemetry Status

o [l

(0.7 Auto [ =]
lesss | on  [v]
[0.57 ato ]
Ao [#]

[180.5 st [=]
0.21 Mo =]

— mmw]

Figura 2.19: Display dos Ciclos de Comando.

Na Figura 2.19, é possivel observar que as entradas de comando podem ser de varios tipos, como,

por exemplo, de altitude e de velocidade. Posteriormente, estas entradas sao processadas nos ciclos de

controlo piloto automatico, até se obter a deflexao das superficies de controlo, de modo a que aeronave

possa seguir a referéncia comandada.
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Assim sendo, os ciclos de controlo incluem as restantes duas componentes da estrutura de controlo,
como mostra a Figura 2.18. Por conseguinte, o input do ciclo de comando (uemq) é comparado com o

valor atual do estado (uyeq), obtendo-se o erro de seguimento do sistema:

erro = Uemd — Ureal - (2.21)

De seguida, o erro do sistema vai entrar na lei de controlo. Note-se que as leis de controlo sao fungoes
matematicas que, para um dado erro de entrada, determinam qual a deflexao da superficie de controlo
(6). Consequentemente, essa deflexdo ird modificar o estado verdadeiro da aeronave (ureqr), 0 qual é
medido através dos sensores ou do modelo da mesma. Desta forma, o objectivo final da estrutura de
controlo do Piccolo, da Figura 2.18, é o erro de seguimento do sistema ser nulo.

Os ciclos de controlo abordados nesta dissertacao para o movimento lateral, sao o Roll Control e o
Yaw Control (ver [28]), que englobam as leis de controlo dos ailerons e do rudder.

Concluindo, a informagao apresentada na tese “A Pratical Guide To The Piccolo Autopilot” servird
de base para realizacao deste trabalho e sera detalhada no préximo capitulo. Isto porque apresenta
uma proposta da estrutura de controlo do Piccolo, a qual apds formalmente verificada, serve de base ao
propésito desta tese, para o ajuste dos respectivos ganhos a fim de adequar a resposta pretendida da

aeronave.
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Validacao das Leis de Controlo

25



Este capitulo é dedicado a validacao das leis de controlo dos ailerons e do rudder, expostas na tese de
mestrado [28]. Para isso, este encontra-se dividido em duas partes, na Secgéo 3.1 e na Seccao 3.2. Nestas
é apresentada e validada a estrutura das leis de controlo dos ailerons e do rudder, respectivamente, que

servem de ponto de partida a este trabalho.

Genericamente, ird validar-se a componente da estrutura do Piccolo, entre os erros de seguimento

(erro) e as deflexoes das superficies de controlo (§) da aeronave, dada uma entrada de comando (uema),

esquematicamente:
Ciclo de Controlo
Estados
Erro Deflexéo da Da
de Superficie de Aeronave
Entradas (u_cmd)1 + Seguimento Controlo (8) Sensores / Modelo (u_real)
de O Lei de Controlo da
Comando - Aeronave

Figura 3.1: Esquema da Estrutura de Controlo do Piccolo para a Validagdo das Leis de Controlo.

Na Figura 3.1 a cor azul corresponde as componentes da estrutura do Piccolo que se ird desenvolver

neste capitulo.

3.1 Lei de Controlo dos Ailerons

Esta seccao tem como objectivo apresentar e validar a lei de controlo dos ailerons. Deste modo, numa
primeira fase, na Subsecgao 3.1.1 é apresentada a estrutura da lei de controlo dos ailerons. Por fim, na

Subseccao 3.1.2 é validada a expressao deduzida da mesma.

3.1.1 Estrutura da Lei de Controlo dos Ailerons

A lei de controlo dos ailerons estd inserida no ciclo do Roll Control. A Figura 3.2 apresenta a estrutura

do diagrama de blocos do Roll Control, de acordo com [28].
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i Roll Rate 4

Rall

r %

Figura 3.2: Ciclo do Roll Control, adaptado de [28].

No esquema da Figura 3.2 é perceptivel a existéncia de dois ciclos de controlo. Em primeiro lugar, um
ciclo externo que tem como entrada o Roll Cmd (¢ema) € saida o Roll (¢) verdadeiro da aeronave. E, em
segundo lugar, um ciclo interno que tem como entrada o Roll Rate Cmd (pema) € saida o Roll Rate (p)
verdadeiro da aeronave. E importante salientar que o termo Bank Cmd e o termo Roll C'md representam
0 mesmo.

Para além disso, estes ciclos incluem os seguintes ganhos e parametros da aeronave (ver [0]):

e O Roll err to Roll Rate (Kp2) é um ganho proporcional que relaciona o Roll err com o Roll Rate
Cmd. Note-se que o Roll err é a diferenca entre o Roll Cmd e o Roll verdadeiro da aeronave (dado
pelo Inertial Measurement Unit (IMU) interno do piloto automaético), conforme descrito adiante na
equacdo (3.1). Por definigdo este ganho assume o valor de uma unidade, nunca devendo ser zero,
uma vez que tal implica deixar de existir controlo lateral. Contudo, aumentar exageradamente o
seu valor ird aumentar a largura de banda do Roll C'md, e, consequentemente, o comportamento da

aeronave ficard oscilatério (ver [6]).

e O Roll Rate err to Aileron (Kp3) é também um ganho proporcional e relaciona o Roll Rate
err com a deflexdo dos ailerons (d,), sendo o Roll Rate err a diferenga entre Roll Rate Cmd e o
Roll Rate, dado pelo IMU (ver expressao (3.5)). Este ganho permite aumentar o amortecimento do

rolamento, sendo, na maioria das situacoes, desnecessario. Assim, é nulo por defeito.

e O Roll Rate err int to Aileron (K;) é um ganho integral e relaciona as mesmas duas grandezas

do ponto anterior. Devido ao facto de ser um ganho integral, permite eliminar o erro estacionario

27



do sistema. Por definigdo, assume o valor de (K; = 1), mas pode ser ajustado de acordo com
o comportamento do nosso sistema. Se for aumentado, permite que a aeronave se adapte mais

rapidamente a novos inputs. Porém, poderd provocar um comportamento oscilatério do sistema.

o O Aileron Effect (AE) é o parametro mais importante do ciclo de controlo da Figura 3.2 (ver [6]).
Tal como o nome indica, este informa o piloto automatico da eficiéncia da deflexdo do aileron por
grau, devendo assumir valores proximos da unidade. Quanto mais baixo for o seu valor, menos
eficiente é considerada a deflexao do aileron, e, consequentemente, este atinge maiores amplitudes,

podendo provocar um comportamento oscilatério da aeronave.
e O Low Pass Filter (LPF) tem a funcdo de eliminar o ruido das altas frequéncias.
e O Wingspan (b), ou seja, a envergadura da aeronave.
o O True Air Speed (TAS) representa a velocidade verdadeira da aeronave.

e Por ultimo, na Figura 3.2, é perceptivel a existéncia de blocos de saturagao, como por exemplo
(<= Aileron Maz). As saturagdes sao limites maximos e minimos definidos no envelope de voo da

aeronave, que nao podem ser ultrapassados. Estes limites sao definidos no PCC.

Desta forma, depois de interpretado o que significa cada bloco e cada varidvel, é possivel obter a lei
de controlo que relaciona a entrada com a saida, ou seja, o Roll err (¢error) com a deflexdo dos ailerons
(64). Com base no ciclo do Roll Control 3.2 é possivel realizar o seguinte raciocinio:

O Roll Cmd (¢ema) entra num ponto de soma com o Roll (¢) verdadeiro, obtendo-se assim o Roll err

(Perror) do sistema (entrada da lei de controlo):

¢error = ¢cmd - ¢ (31)

De seguida, o Roll err (perror) serd convertido no Roll Rate Cmd (pema), através da expressao:

Pemd = KP2 ¢error~ (32)

Por sua vez, o Roll Rate Cmd (pema) entra no ciclo interno do Roll Control por dois caminhos
diferentes, um por feedfoward e outro por feedback. Cada caminho contribuira para determinar a deflexao
total do aileron. Assim, para o feedfoward:

Pemd b

0l = 37T A5 AE" (3.3)

E para o feedback:

p [perror KPB + KI fperrordt} b
° 2 TAS AE ’
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onde perror € 0 Roll Rate err do sistema e é dado pela diferenca entre o Roll Rate Cmd (pema) € 0 Roll

Rate (p) verdadeiro, ou seja:

Perror = Pemd — P- (35)

Consequentemente, a deflexao total dos ailerons é obtida com a soma das expressao (3.3) e (3.4):

[KP2 d)error +per7‘or KPB + KI fperrordt] b
2TAS AE '

5o = (3.6)

Logo, a expressdo (3.6) é importante para esta tese, por ser a equagdo matemética que permite
determinar a deflexdo dos ailerons (d,), a partir do Roll err (¢error) €, por conseguinte, do Roll Cmd
(¢pema) (dada a sua relagdo através da expressao (3.1)). Deste modo, na Subseccao 3.1.2 ird validar-se a

expressio (3.6).

3.1.2 Validagao da Lei de Controlo dos Ailerons

Nesta subsecgao ird validar-se a lei de controlo dos ailerons dada pela equagao (3.6) (deduzida da Figura
3.2). Para isso, esta foi implementada num modelo computacional, em Simulink, como mostra a Figura
3.3. O Simulink é uma ferramenta do MATLAB® de modelacéo, de simulacio e de andlise de sistemas
dindmicos. A sua interface funciona com uma representacao em diagrama de blocos, que sdo fornecidos
através de bibliotecas. Para além disso, esta ferramenta permite incorporar directamente rotinas de

c6digo customizadas (ver [21]).

Lei de Controlo da Deflexdo dos Ailerons

b/(2AE)

Deflexdo do
Aileron da Lei de
Controlo

TAS

i

Comparacdo das Deflexdes dos Ailerons

Inverso da Velocidade

pemd perror Roll Rate err to Aileron

Saturagdo dos ailerons

Rollerror

Roll_Cmd Delta_a_atual

Comando de Rolamento Satiraio do pemd Deflexdo do Aileron da telemetria

Roll err to Roll Rate

Roll_atual p

Roll Rate err int to Aileron

Rolamento da telemetria Velocidade Pranchamento da telemetria

Figura 3.3: Modelo em Simulink da Lei de Controlo dos Ailerons.

A estrutura do modelo implementado em Simulink é a estrutura apresentada na Figura 3.2. Desta
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maneira, a entrada é o Roll Cmd, que corresponde a inputs de Bank Angle (¢ema). As realimentagoes,
representadas pelos blocos “Roll Atual”e “p”, sdo os estados do dngulo de rolamento (¢) e da velocidade
de pranchamento (p), respectivamente. As restantes componentes sdo os ganhos e os parametros da
aeronave, descritos na Subsecgao 3.1.1. A saida do sistema é a deflexdo dos ailerons, determinada pela
lei de controlo.

De seguida, realizou-se uma simulacao de voo no software fornecido pelo fabricante do Piccolo para
esse efeito e, com base na telemetria recolhida (ver Anexo A), em particular nos inputs de referéncia
de Bank Cmd, nos estados do angulo de rolamento e da velocidade de pranchamento da aeronave, e na
deflexdo dos ailerons, é possivel validar a lei de controlo da expressao (3.6), recorrendo ao modelo em
Simulink da Figura 3.3.

Deste modo, na janela Command Loops do PCC (representada na Figura 2.19), introduziram-se
inputs de Roll Cmd, com amplitudes de 15 graus, e registaram-se os respectivos estados da aeronave e as

deflexoes dos ailerons. Esses registos estao exemplificados na Figura 3.4:

30 | 30
[ Comando De Roll (graus) ]

i\nguln de Rolamento Registado da Telemetria (graus)

20 — (\
F v i de Pr o Regi
r da Telemetria (graus/s)

Deflexdo dos Ailerons Registada da Telemetria (graus)

o
=
|
\

Deflexao (graus)
: 3
T

S
T
Velocidade Pranchamento (graus/s)

30 [~ —1-30
40 |- — -40
50 I I I I 1 1 50
0 5 10 15 20 25 30
Tempo (s)

Figura 3.4: Registo do Angulo de Rolamento, da Velocidade Pranchamento e das Deflexdes dos Ailerons, para
Inputs de Roll.

Na Figura 3.4, a linha azul corresponde ao input de Roll Cmd, a linha vermelha e a linha preta representam
o angulo de rolamento (¢) e a velocidade de pranchamento (p) da aeronave, respectivamente, e a linha
verde ¢ referente & deflexdo dos ailerons (d,).

Posto isto, com base nos dados registados da telemetria da simulagao de voo e com o modelo Simulink

da Figura 3.3, procedeu-se a validacao da lei de controlo, através de dois métodos de verificagao distintos.
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Em primeiro lugar, recorreu-se ao MMQ), para estimar os parametros da lei de controlo, que melhor
ajustam os dados registados, de input e de output. Os valores obtidos correspondem aos ganhos da lei de
controlo. Finalmente, estes ganhos estimados serdo comparados com os ganhos verdadeiros (introduzidos
na consola de configuracao do simulador de voo, designada por PCC, de forma manual). Em segundo
lugar, procedeu-se a validagao formal da lei de controlo, calculando o RMSE entre a deflexao dos ailerons
determinada pela lei de controlo e a deflexao dos ailerons registada pela telemetria, para o mesmo sinal de
entrada. Além disso, ird observar-se, graficamente, o seguimento entre as deflexdes no bloco “Compara¢do
das Deflexoes dos Ailerons” da Figura 3.3. Por ultimo, é realizada a validagao da lei de controlo, para
dados registados em voo real, num plano de voo, semelhante ao da Figura 3.5, e determinar-se-a o RMSE.

A Figura 3.5 representa um plano de voo tipicamente utilizado, para testes.

%3 Edit Waypoint 1
Editing: 1
Position orbitjHover

Lat: | 37.695851] [deq] | [~ Hover

Lon: |-122.396509 [deg] Racius: | 200.0000 [m]
Altitude Time: |60 =]

= wes AR [™ Right ™ Above [~ Below

Alfudewes: [4s0.00  [m) wind Find Tnterval
[0 m

Altitude AGL: | 432.27 m
deq| User Byte

T

Actions

To:|2 Length:|964.02 [m] Slope|0.00 [deg] W Prewmn I sope [ Land
Freviaus
From: Length: [m]  Slape [deq]

Save Cancel

Morop 7 Chute [ Lights

Figura 3.5: Configuragdo do Plano de Voo.

Neste plano, a aeronave ira iniciar a trajectéria no waypoint zero, seguindo a ordem crescente dos way-
points. Para além disso, em cada waypoint, a aeronave ficard em érbita durante um minuto.

Com base neste procedimento, irao apresentar-se os resultados obtidos para a validacao da lei de
controlo dos ailerons. Para facilitar a validacao, esta foi realizada em trés fases, uma vez que é possivel
alterar o valor dos ganhos no piloto automatico. Nestas fases, impos-se o valor zero em alguns ganhos,
de modo a simplificar a lei de controlo que se pretendia validar.

Primeiramente, verificou-se a lei de controlo dos ailerons apenas com o ganho proporcional, ou seja,

apenas com o Kpo # 0. Assim, tendo em conta (3.2), a expressao (3.6) é simplificada para:

_ Kpo ¢error b
“ 2TAS AE’

(3.7)
a qual é uma equacao linear e proporcional, se forem evitadas as saturacoes do sistema. Com base no
MMQ), ird determinar-se o valor de K ps, da expressao (3.7), para o melhor ajuste entre o §, obtido da

telemetria da simulacdo de voo e o input Gerror, também obtido da mesma. Assim, pretende-se que o

valor de K ps estimado, seja o mesmo, que o definido na configuracao da aeronave.
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Para isso, recolheram-se amostras de dados do simulador de voo, para valores de Kps de: 0.5; 1; 2 ¢

3. Desta forma, a tabela seguinte apresenta os ganhos estimados, pelo MMQ), para cada situagao:

Kps; Real | Kpy Estimado pelo MMQ

0.5 0.4983
1 0.9974
2 1.9933
3 2.9894

Kps Real | Kpy Estimado pelo MMQ

0.5 0.4976
1 0.9931
2 1.9960
3 2.9847

Tabela 3.1: Ganhos Estimados pelo MMQ para a Lei de Controlo dos Ailerons com (Kp2 # 0).

A Tabela 3.1 mostra que os ganhos estimados sdo semelhantes aos ganhos verdadeiros, implementados
no PCC, independentemente da situacao.

Posto isto, determinaram-se os valores do RMSE entre as deflexdes dos ailerons, determinadas no
modelo Simulink da Figura 3.3 (para Kps # 0), com as registadas em simulagdo. Esses valores estao

dispostos na tabela seguinte:

Kps; | RMSE (graus)

0.5 0.0150
1 0.0132
2 0.0121
3 0.0122

Kpy | RMSE (graus)

0.5 0.0168
1 0.0156
2 0.0149
3 0.0126

Tabela 3.2: RMSE entre as Deflexoes dos Ailerons Verdadeiras e as Estimadas para (Kp2 # 0).

E perceptivel que os valores de RMSE assumem valores reduzidos, independentemente dos valores de

Kpg e de AFE.

Por forma a visualizar graficamente a informacao apresentada na Tabela 3.2, as Figuras 3.6 e 3.7,
mostram os seguimentos obtidos para a melhor e para a pior situacdo, ou seja, para (Kpy = 2; AE = 0.5)

e (Kps = 0.5; AE = 1), respectivamente:

32
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Figura 3.6: Deflexdes dos Ailerons para (AE = 0.5; Figura 3.7: Deflexdes dos Ailerons para (AE = 1;
Kpo =2). Kp2:0.5).

Em ambos os graficos, a linha a vermelho corresponde a deflexao dos ailerons registada pela telemetria, e a
linha a azul a deflexado determinada pela lei de controlo dos ailerons, com (K ps # 0). Os picos, presentes
nos graficos, correspondem a deflexao dos ailerons em resposta ao sinal rectangular de amplitude 15
graus, em mddulo. No grafico da Figura 3.6, é perceptivel a existéncia de uma saturacao no instante
(t = 12 ). Inicialmente, a satura¢do ocorre no comando da velocidade de pranchamento (pemq), dado
pela expressao (3.2), quando a amplitude do input de Roll Cmd muda de sinal, e, consequentemente,
aumenta significativamente o Roll err do sistema. Por ultimo, pode observar-se, para ambas as situagoes,
que a deflexao registada na telemetria (linha a vermelho) e a obtida da simulagdo computacional da lei

de controlo (linha a azul) encontram-se sobrepostas, o que indica um bom seguimento.

Assim, conclui-se que a lei de controlo dos ailerons, com (K py # 0), é vélida.

Dando seguimento & validagio da expressao (3.6), ird considerar-se a situacao (Kpa # 0) e (Kp3 # 0).
Dado que a componente do ganho Kps ja se encontra verificada, ird validar-se apenas a contribuicao do

ganho K p3, para a deflexdo total do aileron (d,), que é dada por:

_ Perror KPS b

dascpy = 2TAS AE "’ (3.8)

a qual é uma equagao linear e proporcional, tal como a expressdo (3.7). Da mesma maneira, aplicou-se
o MMQ), de modo a determinar o valor de K p3g para o melhor ajuste entre as deflex6es estimadas e as

registadas, sendo os resultados apresentados na Tabela 3.3.
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Kp3 Real | Kp3z Estimado pelo MMQ

0.5 0.493
0.75 0.743

1 1.01
1.25 1.253

Kps Real | Kps Estimado pelo MMQ

0.5 0.49
0.75 0.73

1 0.987
1.25 1.243

Tabela 3.3: Ganhos Estimados pelo MMQ para a Lei de Controlo dos Ailerons com (Kpz =1 e Kps # 0).

Os valores de Kp3, determinados pelo MMQ), sdo muito préximos dos implementados no simulador,
independentemente da situagao.

Por conseguinte, obtiveram-se os seguintes valores de RMSE:

Kp3; | RMSE (graus)
0.5 0.0143
0.75 0.0138
1 0.0137
1.25 0.0150

Kp3; | RMSE (graus)

0.5 0.0142
0.75 0.0151

1 0.0147
1.25 0.015

Tabela 3.4: RMSE entre as Deflexdes dos Ailerons Verdadeiras e as Estimadas para (Kp2 =1 e Kp3 # 0).

Na Tabela 3.4 observa-se que o RMSE, para estes conjuntos de ganhos e de Aileron Effect, continua a

assumir valores reduzidos, tal como se verificou anteriormente, para (Kps # 0).

Desta forma, dada a proximidade dos resultados, apenas vai ser apresentado graficamente a situacao

dos piores resultados (Kps = 0.75; AE = 1).
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Figura 3.8: Deflexoes dos Ailerons para (Kp2 =1, Kp3 =0.75 e AE =1).

Com base na informagao apresentada no grafico da Figura 3.8, pode concluir-se que existe um bom
seguimento, ao longo do tempo, validando-se assim, a contribuicao da componente do ganho Kp3 da lei

de controlo dos ailerons, proposta em [28].

Finalmente, numa terceira fase, verificou-se a contribuicao do ganho K, dada pela expresséo:

o K fperrordt b

Do, = 2TAS AE

(3.9)

na qual existe o termo do integral de peror, devido & natureza do ganho K. Assim, os ganhos estimados
pelo MMQ néao linear (ver [22]), para diferentes amostras de dados registadas, sdo apresentados na Tabela
3.5. Neste ensaio, impos-se que o valor do ganho K p3 no simulador de voo fosse nulo, uma vez que o
ganho K e Kp3 encontram-se em paralelo (ver Figura 3.3), isolando-se assim a contribuigdo do ganho

do integrador nas amostras registadas.

K7 Real | K; Estimado pelo MMQ

0.5 0.52
1 1.01
2 1.94
3 3.05

K; Real | K; Estimado pelo MIMQ

0.5 0.497
1 1.06
2 1.96
3 3.07

Tabela 3.5: Ganhos Estimados pelo MMQ para a Lei de Controlo dos Ailerons com (Kp2 =1 e K1 # 0).
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Na segunda coluna da Tabela 3.5 verifica-se que os valores de K estimados pelo MMQ), sao aproximada-
mente iguais, aos implementados no simulador de voo. Contudo, nao se utilizou a totalidade das amostras
de dados registadas pela telemetria, para a aplicacdo do MMQ). Este facto deve-se a contribuicao do ga-

nho integrador para a deflexdo dos ailerons (d4, ), em fungado do valor do integral de pepror, apresentar

aKI
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Figura 3.9: 5a1<1 em Funcdo do fpermrdt, para as Amostras de Dados com (K1 =2; AE = 0.5).

No gréfico da Figura 3.9, observa-se que a relacao entre a contribuicdo do ganho integral para deflexao
dos ailerons (6aKI), com o valor do integral de perror, € linear. Porém, verifica-se a existéncia de trés

conjuntos de amostras distintos que, apesar de dispostos ao longo de uma recta com o mesmo declive

( Krb
2TAS AFE

a um conjunto de amostras, obtendo-se o valor de K, para cada situagio (apresentados na Tabela 3.5).

), estas possuem diferentes ordenadas na origem. Neste sentido, o MMQ foi aplicado apenas

Verificou-se ainda que o facto de os conjuntos das amostras dos dados nao estarem alinhados, deve-se
& expressao (3.9) da lei de controlo dos ailerons, s6 considerar apenas uma relagao linear entre o dak, €
o valor do integral de pe,ror- No entanto, o valor da saida do integral depende da sua condigao inicial,
que deixa de ser nula quando o valor de pe.ror é diferente de zero. Note-se que, com o ganho integral
diferente de zero (K # 0), o erro estaciondrio da resposta da velocidade de pranchamento é nulo.

Devido ao facto da expressao (3.9) nao considerar o valor inicial do integral, ird provocar um desfa-
samento entre a deflexao dos ailerons, determinada pela lei de controlo, e a registada pela telemetria,
em torno da posigao de equilibrio dos ailerons. Esta situagao é evidenciada na Figura 3.11, quando a
componente do ganho integrador da deflexao dos ailerons é relevante, para a deflexao total (para K; > 1
e AE < 1).

Posto isto, determinaram-se os valores de RMSE, apresentados na tabela seguinte:
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AE=0.5

K; | RMSE (graus)
0.5 0.0501

1 0.0672

2 0.0615

3 0.0602

AE=1

K; | RMSE (graus)
0.5 0.0343

1 0.0162

2 0.0578

3 0.062

Tabela 3.6: RMSE entre as Deflexoes dos Ailerons Verdadeiras e as Estimadas para (Kp2 =1 e K; #0).

Na Tabela 3.6, observa-se que o RMSE assume valores superiores, comparativamente aos resultados das
outras duas fases (ver Tabelas 3.2 e 3.4). Contudo, considera-se que estes valores nao sao significativos,
estando este facto directamente relacionado com a situag@o anteriormente apresentada.

De forma a observar graficamente os resultados, as Figuras 3.10 e 3.11 apresentam os seguimentos

obtidos para a melhor situagao (K; = 0.5; AE = 1) e para a pior (K; = 1; AE = 0.5), respectivamente:
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Figura 3.10: Deflexdes dos Ailerons para (AE = 1; Figura 3.11: Deflexdes dos Ailerons para (AE =
K1 =0.5). 0.5; K = 1).

onde, a linha vermelha corresponde a deflexdo dos ailerons registada pela telemetria, e a linha azul a
deflexao determinada pela lei de controlo, com os respectivos ganhos. Em ambas as figuras, de modo
geral, observa-se que existe bom seguimento. No entanto, verifica-se um desfasamento quando a deflexao
dos ailerons é préxima de zero, sendo este facto bem visivel na Figura 3.11, reflectindo-se no valor de
RMSE dessa amostra. Esse desfasamento é devido a discrepancia existente em torno de zero na Figura
3.9, explicada anteriormente.

Em suma, com base nos resultados das Tabelas 3.5 e 3.6, e nos graficos das Figuras 3.10 e 3.11,

validou-se a lei de controlo dos ailerons, para (Kpy = 1) e (K1 # 0), com as devidas limitagoes.
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3.1.3 Resultados em Ensaios em Voo

Por 1ltimo, validou-se a lei de controlo dos ailerons, para dados registados, em voo real. O ensaio em
voo foi realizado no Centro de Formacao Militar e Técnica da Forga Aérea (CFMTFA), com apoio da
equipada de operacoes do CIAFA, sendo a aeronave utilizada o ANTEX-X02 Alfa 07, apresentado na

figura seguinte:

Figura 3.12: UAV ANTEX-X02 Alfa 07 do CIAFA.

Desta maneira, registou-se uma amostra de dados, durante o plano de voo (ver Figura 3.5), e
compararam-se as deflexdes verdadeiras com as obtidas pela lei de controlo. Os valores dos ganhos
introduzidos no piloto automético da aeronave da Figura 3.12, durante o ensaio, sao os standard da sua
configuracdo, ou seja, (Kpe =1, K; =1, Kp3=0e AE =0.5).

Assim, o grifico seguinte apresenta as deflexdes verdadeiras dos ailerons (linha vermelha) e as deter-
minadas pela lei de controlo, implementada em Simulink (linha azul), considerando a mesma entrada de

referéncia e realimentacao de estados:

9 T T T T T

Deflexd@o do Aileron registada
8 da telemetria 4
Deflexao do Aileron obtida
pela Lei de Controlo

Deflexdo do Aileron (graus)

0 20 40 60 80 100 120 140 160 180 200
Tempo (s)

Figura 3.13: Deflexdo dos Ailerons para os dados no Ensaio em Voo.
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Com base na Figura 3.13, observa-se que as deflexces determinadas pela lei de controlo sao semelhantes
as verdadeiras. O valor do RMSE, entre as deflexoes registadas e estimadas, é de 0.1653 graus. Este valor
é superior ao obtido nas simulagoes, facto que esta relacionado com a acumulacao natural de um erro
associado a pequenas discrepancias, entre o resultado do integral calculado, internamente no Piccolo, e
o resultado do mesmo integral calculado, em Simulink, tendo em conta as limitagoes existentes da taxa
de amostragem e da precisao da recolha dos dados. Este erro é evidenciado no grafico da Figura 3.13,
observando-se um crescente desfasamento com o tempo, entre a deflexao dos ailerons determinada pela
lei de controlo e a registada pela telemetria. Porém, considera-se que se obteve um seguimento adequado
e que o valor de RMSE ¢ aceitavel.

Concluindo, note-se que a lei de controlo considerada é a mesma proposta na tese [28] e que, tratando-
-se de uma estimativa, é possivel que existam discrepancias face a lei de controlo verdadeira, implementada
no Piccolo. De qualquer das formas, essas diferencas apenas se tornam significativas quando K; > 1 e
AE < 1 (sendo desprezdveis caso contrario), pelo que este factor deverd ser tido em consideragdo nos
préximos capitulos.

Em suma, com base nos resultados obtidos, em simulacao e no ensaio em voo, conclui-se que a lei de

controlo dos ailerons, apresentada na referéncia [28], é védlida com as devidas ressalvas.
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3.2 Lei de Controlo do Rudder

7

Neste seccao é apresentada e validada a lei de controlo do rudder, proposta na tese de mestrado da

referéncia [28]. Para isso, esta encontra-se dividida nas mesmas fases da Secgao 3.1.

3.2.1 Estrutura da Lei de Controlo do Rudder

A lei de controlo do rudder é a componente do Yaw Control Loop responsavel pela deflexao do rudder. O
Yaw Control Loop é composto pelo ciclo do Yaw Control e do Side Force Control, como se pode observar

na figura seguinte:

Ciclo de Controlo do Side Force

Y-Accel

K+ Y-Accel.. dt
SE-RE-q-Sw

Side Force err
int to Rudder Ciclo de Controlo do Yaw

<= Rudder Max »{ YawRate

Yaw Rate

9381 tzn Rall) Cmd A

\PF Yaw Rate |4

Figura 3.14: Yaw Control Loop, adoptado de [28].

O ciclo do Side Force Control s6 estd activo para voltas nao coordenadas. Contudo, este nao serd
desenvolvido nesta dissertagao de mestrado, uma vez que se consideram sempre voltas coordenadas.

Na Figura 3.14, é perceptivel a existéncias de novos ganhos e pardmetros (ver [6]):

e O ganho proporcional Yaw Rate err to Rudder (Kp) tem a fungdo de garantir o Yaw Damping,

ou seja, permite que a aeronave mantenha a atitude mesmo quando se encontra em rolamento.
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Tal como no Roll Control, existe o parametro relativo a eficiéncia da superficie de controlo, neste

caso, o Rudder Effect (RE).

O Rudder Power (RP) representa o coeficiente do momento de guinada. Por convencao, assume
valores positivos, na medida em que a deflexdo positiva do rudder provoca momentos de guinada

positivos.

e O momento de inércia no eixo do z (I,), caracteristico das propriedades fisicas da aeronave.

A drea da asa da aeronave (Sy).

e O vertical tail arm (l,), que é a distancia entre o centro de gravidade e o centro aerodinamico

do rudder, em metros.
e A pressdo dindmica (g), que é obtida pelo sensor de pressdo da aeronave.

Assim, seguindo a mesma estratégia aplicada para o Roll Control, ir4 determinar-se a expressdao que
relaciona o Yaw Rate Cmd (remq) com a deflexdo do rudder (6,). Por conseguinte, com base na Figura
3.14, o Yaw Rate Cmd (remq) pode ser determinado de duas formas distintas, dependendo se a aeronave
possui, ou nao, vertical tail arm. Como a generalidade das aeronaves, do CIAFA, possui vertical tail arm,

ird utilizar-se:

_B TAS

T (3.10)

Temd =

onde 3 representa o angulo de derrapagem da aeronave. Este angulo é determinado através dos dados
de telemetria da aeronave. Tal como anteriormente, o Yaw Rate Cmd (remq) segue por dois caminhos
distintos, um por feedforward e outro por feedback. Destes resultam as seguintes expressoes, respectiva-

mente:

Temd lv
= - 11
O = RETAS’ (38.11)
Terror KP Iz
§q = Lerror P 1z 12
2T "RP G Sy, b (3.12)

onde repror ¢ 0 Yaw Rate err do sistema e é dado pela diferenca entre o Yaw Rate Cmd (rema) € 0 Yaw

Rate (r) verdadeiro, ou seja:

Terror = Temd — T (313)

Finalmente, para voltas coordenadas, a deflexdao do rudder (9,) é obtida através da soma da expressao

(3.11) e (3.12), nomeadamente:
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Temd lv Terror KP Iz
= . 14
2 RE TAS + RP q@S,b (3.14)

Logo, a expressao (3.14) também é importante para esta tese, por permitir determinar a deflexdo do
rudder (4,.), a partir do Yaw Rate Cmd (remaq). Deste modo, tal como realizado para a lei de controlo do

P

aileron, ird validar-se a expressao (3.14) na Subsec¢ao 3.2.2 .

3.2.2 Validacao da Lei de Controlo do Rudder

Nesta subseccio é apresentada a validagao da lei de controlo do rudder (ver expressdo (3.14)), através do
mesmo raciocinio aplicado, para validar a lei de controlo dos ailerons, na Subseccao 3.1.2. Desta maneira,

é apresentado na Figura 3.15 o modelo computacional da lei de controlo do rudder, em Simulink.

Lei de Controlo da Deflexdo do Rudder

Inverso da Velocidade

TAS

Componente da Deflexdo do Rudder
deflexao sem o Kp da Lei de Controlo

] 0 N

Rudder_atual >

Deflexdo do Rudder da Telemetria Comparagéo da Deflexo do Rudder

P

Yaw_rate_omd | p( ) e (WY(RP'G's'b)

Comando de Yaw Componente da

deflexdo com o Kp

Yaw_rate_atual

Yaw Rate da telemetria

Figura 3.15: Modelo em Simulink da Lei de Controlo do Rudder.

A estrutura anterior é similar a estrutura do ciclo Yaw Control do Yaw Control Loop da Figura 3.14.
A entrada do modelo é o Yaw Rate Cmd (remd), a realimentacdo é o Yaw Rate (r) verdadeiro, descrita
pelo bloco “Yaw rate atual”, e a saida é a deflexdo do rudder (4,), determinada pela lei de controlo. Os
restantes blocos sao os parametros da aeronave e o ganho da lei de controlo do rudder, apresentados na
Subsecgao 3.2.1.

Por conseguinte, realizou-se uma simulac¢éo de voo no PCC e introduziram-se comandos de Bank Angle
(na janela Command Loops da Figura 2.19) semelhantes aos utilizados para validar a lei de controlo dos
ailerons. Desta forma, recolheu-se da telemetria o Yaw Rate Cmd (rema), 0 Yaw Rate (r) verdadeiro e a
deflexdo do rudder (d,). Note-se que a entrada da lei de controlo do rudder, na Figura 3.14, é o Yaw Rate
Cmd (Tema), € nao o Roll Cmd (¢pema). Porém, o PCC nédo tem a capacidade de enviar, directamente,
comandos de Yaw Rate. Desta forma, introduziram-se comandos de Roll, uma vez que irdo provocar um

angulo de derrapagem (/3) & aeronave, e, consequentemente, um Yaw Rate Cmd (ver expressdo (3.10)),
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levando necessariamente a deflexao do rudder, de modo a garantir que a volta é realizada de forma

coordenada (8 = 0).

Assim, através da telemetria, foi registado um conjunto de amostras para diferentes situagoes, por
forma a serem obtidos os dados, que possibilitam a verificagao da lei de controlo do rudder no modelo
computacional. Similarmente & validacao da lei de controlo dos ailerons, o processo de validacao da lei
de controlo do rudder foi realizado em duas fases.

Em primeiro lugar, simplificou-se a expressio (3.14), para (Kp = 0):

~ Temd Ly
O = RE TAS’ (8.15)

a qual é uma equacao linear e proporcional. Neste sentido, através do MMQ), estimou-se qual o valor
de Rudder Effect (RE), que relaciona o Yaw Rate Cmd (remq) com a deflexdo do rudder (4,) (para
dados registados com valores diferentes de Rudder Effect (RE)). Os resultados obtidos encontram-se

apresentados na tabela seguinte:

0.25 0.252
0.5 0.501
0.75 0.753

1 1.02

Tabela 3.7: RE Estimados pelo MMQ) para a Lei de Controlo do Rudder com (Kp = 0).

Os valores do Rudder Effect (RE) estimados (segunda coluna da Tabela 3.7) sdo aproximadamente iguais
aos valores implementados no PCC.

Por conseguinte, obteve-se 0 RMSE entre as deflexées do rudder registadas e as determinadas.

0.25 0.0171
0.5 0.0151
0.75 0.0131

1 0.0109

Tabela 3.8: RMSE entre as Deflexdes do Rudder Verdadeiras e as Estimadas para (Kp = 0).

Os valores de RMSE obtidos sdo praticamente nulos, uma vez que, para a pior situagdo (RE = 0.25), o
RMSE é de 0.0171 graus.
Desta forma, dada a proximidade dos resultados, ird apresentar-se apenas graficamente a situacao dos

piores resultados.
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1.5 T

Deflexao do Rudder registada da telemetria

-

Deflexdo do Rudder obtida da lei de controlo

Deflex6es do Rudder (graus)
S o
[5,] (=] (5]

0
-

1 1 | 1 |
0 5 10 15 20 25
Tempo (s)

Figura 3.16: Deflexao do Rudder para (Kp = 0) e (RE = 0.25).

No gréfico anterior, a linha vermelha corresponde a deflexao do rudder registada, pela telemetria, e a linha
azul & deflexdo determinada, pelo modelo Simunlink da Figura 3.15, com (Kp = 0 e RE = 0.25). Pela
informacao do gréafico, pode concluir-se que existe um bom seguimento, ao longo do tempo, validando-se

assim a lei de controlo do rudder para (K, = 0).

Por fim, numa segunda fase, validou-se a contribuicao da componente do ganho Kp para a deflexao
total do rudder, dada por:
Terror K P Iz

r = - .1
Oricy RPGS,b (3.16)

Dada a natureza linear e proporcional da expressao, voltou-se a utilizar o MMQ), por forma a estimar o
ganho Kp. Assim, para as amostras de dados recolhidas do simulador de voo, registadas com diferentes

valores de Kp e RE, estimaram-se os seguintes valores do ganho Kp (através do MMQ):

Kp Real | Kp Estimado pelo MMQ

0.5 0.51
1 0.99
1.5 1.52

Kp Real | Kp Estimado pelo MMQ

0.5 0.49
1 1.03
1.5 1.53

Tabela 3.9: Ganhos Estimados pelo MMQ para a Lei de Controlo do Rudder com (Kp # 0).

Novamente, os ganhos estimados, pelo MMQ), sao semelhantes aos implementados no piloto automaético.
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Finalmente, a Tabela 3.10 apresenta o RMSE obtido entre as amostras da deflexao do rudder regis-

tadas, pela telemetria, e as determinadas, com base no modelo Simulink da Figura 3.15.

RE=0.5

Kp | RMSE (graus)
0.5 0.0130

1 0.0123

1.5 0.0135

RE=1

Kp | RMSE (graus)
0.5 0.0158

1 0.0152

1.5 0.0131

Tabela 3.10: RMSE entre as Deflex6es do Rudder Verdadeiras e as Estimadas para (Kp # 0).

A segunda coluna ilustra os valores do RMSE determinados para cada situagdo. Deste modo, observa-se
que os valores obtidos sao préximos de zero, sendo um indicador de bom seguimento.

Por conseguinte, a Figura 3.17 comprova esse resultado, mesmo para a situagao com maior valor de

RMSE da Tabela 3.10.

Deflexado do Rudder registada da telemetria

Deflexdo do Rudder obtida da lei de controlo

o
o

e
'S

o
N

o

-0.2

Deflexdes do Rudder (graus)

(] 5 10 15 20 25 30 35 40
Tempo (s)

Figura 3.17: Deflexao do Rudder para (Kp = 0.5) e (RE = 1).

Assim, conclui-se que a lei de controlo do rudder, apresentada na tese da referéncia [28], é vélida.

Por ultimo, registaram-se as deflexées do rudder, para o mesmo ensaio em voo referido, anteriormente,
e compararam-se, graficamente, com as determinadas pela lei de controlo do rudder, para a mesma
situacdo. O valor de Kp e RE implementados no piloto automatico, do UAV Alfa 07 (ver Figura 3.12),

é de 1 e 0.2, respectivamente.
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Deflexao do Rudder registada da telemetria
Deflexao do Rudder obtida da lei de controlo

Deflexdes do Rudder (graus)
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0 20 40 60 80 100 120 140 160 180 200
Tempo (s)

Figura 3.18: Deflexdo do Rudder para os dados no Ensaio em Voo.

No gréfico da Figura 3.18 é perceptivel um bom seguimento da deflexao estimada, relativamente a ver-

dadeira. O valor do RMSE, entre as duas deflexoes, é de 0.0454 graus.

Concluindo, através dos resultados obtidos, tanto em simulagao como em voo real, validou-se a lei de

controlo do rudder, apresentada na tese da referéncia [28].

Em suma, neste capitulo apresentaram-se e validaram-se as leis de controlo da dinamica lateral imple-
mentadas no Piccolo. Note-se ainda que, tendo por base as leis de controlo propostas em [28], foi possivel
validar a estrutura interna do Piccolo que, até ao momento, nao era conhecida pelo CIAFA. Posto isto, no
capitulo seguinte, serao determinados os modelos da dindmica lateral do UAV Alfa 07, permitindo numa
fase futura deste trabalho, desenvolver computacionalmente a estrutura de controlo lateral do Piccolo
(ver Figura 2.18). Esta estrutura computacional simulara a dindmica lateral da aeronave, sobre a qual

serd implementado o método de ajuste dos ganhos.
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Estimacao e Validacao dos Modelos
Laterais do UAV ANTEX-X02 Alfa

07 em Simulacao
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Ap6s se validar as leis de controlo do Piccolo no Capitulo 3 e tendo em consideragao o esquema da Figura

2.18, este capitulo enquadra-se na seguinte fase da estrutura do Piccolo (cor azul):

Ciclo de Controlo

——————————————————————————————————————————————————————————————

Estados

Erro Deflexdo da Da
de Superficie de Aeronave
Entradas (u_cmd)i + Seguimento Controlo (8) Sensores / Modelo (u_real)
de

H 1
' '
' '
' '
' '
' '
' '
' '
' '
' '
' '
T Lei de Controlo da T

Comando H - Aeronave !
' '
' '
' '
' '
' '
' '
' '
' '
' '
' '
'

'
'

Figura 4.1: Esquema da Estrutura de Controlo do Piccolo para Estimar os Modelos da Aeronave.

Deste modo, neste capitulo serao estimados e validados os modelos da dinamica lateral do Alfa 07
simulado, os quais serao utilizados numa fase final desta tese, para ajustar os ganhos da estrutura, con-
siderando o sistema completo em malha-fechada. Para isso, inicialmente na Seccao 4.1 serd apresentada
a estratégia adoptada. De seguida, a Seccdo 4.2 ilustra os modelos estimados e a validagao formal dos
mesmos. Por ultimo, na Secgao 4.3, ird aplicar-se o método de ajuste dos ganhos no modelo desenvolvido

em Simulink, considerando o sistema completo (lei de controlo e modelo da dindmica).

4.1 Metodologia para a Estimacao e Validacao dos Modelos La-

terais

Nesta seccao sera apresentada a estratégia adoptada, de modo a estimar os modelos, que relacionam a
deflexdo dos ailerons (d,) e a deflexdo do rudder (4,), com os estados do dngulo de rolamento (¢), da
velocidade de pranchamento (p), da razao de guinada (r) e do adngulo de derrapagem (8). Para isso,
foram equacionadas duas abordagens distintas.

A primeira abordagem tem por base os conceitos de controlo de voo (ver [5]). Assim, através da
representacao em espaco de estados, é possivel determinar as F'T' da dinamica lateral da aeronave. Porém,
esta abordagem requer o conhecimento da matriz da dinamica (A) e da matriz das entradas (B), e,
consequentemente, das derivadas de estabilidade da aeronave. No entanto, no CIAFA, a tnica aeronave
cujas derivadas de estabilidade sdo conhecidas é o ANTEX-X03 MO0 (ver [18] e [13]), que se encontra,
no momento, inoperativo por fadiga do seu material. Por outro lado, a validacao em voo, proposta
como objectivo desta dissertagao, seria bastante condicionada, dada a sua dimensao e o seu peso, que
implicam maiores restri¢oes/condicionantes & sua operagao. Desta forma, considerou-se outra abordagem
a situagao.

A segunda abordagem consiste em determinar os modelos laterais da aeronave, com base na ferramenta
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System Identification, do MATLAB®. Para tal, sdo exploradas as funcionalidades do PCC, pois este
permite enviar directamente comandos de deflexao das superficies de controlo. Por sua vez, estes inputs
de aileron e de rudder irdo provocar alteragbes nos estados laterais da aeronave. Assim, através das
ferramentas de estimacao incluidas no System Identification, irao estimar-se os modelos entre as deflexdes
das superficies de controlo (inputs) e os estados laterais (outputs).

Como referido na Secgao 2.2, o System Identification é um método de identificagao de sistemas e,
como tal, requer o conhecimento prévio do sistema. Deste modo, recorreram-se aos modelos propostos
por Randal Beard e do Timothy McLain (ver [7]), apresentados nesta dissertacdo na Secgéo 2.3, como A
priori knowledge Planned use of the model. Assim, ter-se-20 em conta as expressoes (2.13), (2.14), (2.16)
e (2.17).

Posto isto, assumiu-se a segunda abordagem para a estimacdo dos modelos laterais. A aeronave
utilizada é o ANTEX-X02 Alfa 07, do CIAFA, uma vez que se encontra operacional e as suas dimensoes
permitem maior liberdade nos ensaios em voo.

Desta forma, numa primeira fase, introduziram-se inputs de deflexdo dos ailerons (J,), na janela
Surface Calibration do PCC, apresentada na Figura 4.2, e registaram-se as amostras de dados, relativas

ao estado da aeronave (atitude, velocidades angulares, velocidade ar).

Surface Calibration - Piccolo '1' e
Request All Dats | Send All Data
Surfaces [deg] Calibration Surface File
© (¥ L aileron|0.00 Request Table ‘ Save.. ‘ Open... |
1 {7 Bevator [3.00 e
Send Tal
2 (" Left Throttd0.05 ; Soimt
3 (" Rudder [0.00 Actustor Typs:
4 (" no actuster 0,00 [ = w [u=]
5 R aieron[0.00 =T [deg]
- Shift Shift
3 Nessgesr|0.00 T
o X [deg] Pulss [us]
7 no actuator 0.00 Test ’— [Hz]
8 (" no actustor0.00 T [0 — ,
9 (" no actuator|0.00 Deviston: [dea]
1 -22.500 1083
10(" no actustor 0.00
11(" no actuator| 0.00 2 -16.003 1217
120" no actustor| 0.00 3 |-9.500 1350
13{" no actuator| 0.00 4 ’T
14(" no actustor 0.00
5 [z2200 1611 I” Disable off axis
15(" no actuator| 0.00
¢ [eos  |7m U |Axis  |Aleron -
7 11.001 1856
8 14198 1978
9 16.100 2100

P, " Autopilot Trim
Center

Figura 4.2: Janela do Surface Calibration.

Na Figura 4.2, o espago reservado para introduzir comandos das superficies de controlo encontra-se
rodeado pelo circulo a vermelho. Neste espaco o operador tem a capacidade de definir a superficie de
controlo que pretende deflectir, a amplitude do input e a duracao do mesmo. Para além disso, na Check
Box (Both Directions), é possivel escolher se o input é em ambas as direcgdes, ou ndo. Logo, no display
da Figura 4.2, introduziram-se inputs de deflexdo dos ailerons em ambas as direcgoes.

As amplitudes dos sinais foram definidas, tendo em consideracao o intervalo de valores, que estas
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assumem durante a operagao normal da aeronave. Por conseguinte, introduziram-se inputs de deflexao
dos ailerons, no intervalo de amplitudes entre 0.5 e 2.5 graus. Além do mais, o tempo de pulso dos sinais
variou entre 0.75 segundos e 3 segundos, conforme a amplitude do input. Isto porque, para inputs de
elevada amplitude, o tempo de pulso tem de ser reduzido, e vice-versa. Este equilibrio, é necessario,
uma vez que durante os inputs dos actuadores, a estrutura de controlo do Piccolo encontra-se em malha-
-aberta. O facto de a estrutura se apresentar em malha-aberta, durante o impulso, significa que o piloto
automatico nao actua, de modo a controlar a aeronave, deixando de respeitar as saturagoes do sistema.
Desta maneira, a escolha dos inputs tem de ser cuidada, caso contrario, pode levar a situagoes de risco
da aeronave.

Relativamente ao registo dos dados, para a estimagdo do modelo entre a deflexdo do rudder (4,) e o
angulo de derrapagem (), foram introduzidos inputs de Bank Angle, através do display Command Loops
(ver Figura 2.19). Deste modo, nédo se introduziram inputs de deflexdo do rudder (J,), uma vez que,
para inputs das superficies de controlo no Surface Calibration, a estrutura do Piccolo estd em malha-
aberta, sendo o comando da razao de guinada nulo nesse intervalo. Além disso, a telemetria da aeronave
nao regista o angulo de derrapagem (). Devido a estes factos, ndo é possivel determinar o dngulo
de derrapagem da aeronave, quando introduzidos inputs de rudder, na janela do Surface Calibration,
recorrendo-se assim, a inputs de Bank Angle.

Tendo registado as amostras dos respectivos dados, o préximo passo consiste em mapear os modelos
no System Identification, através do método transfer function estimation (tfest) (ver [25]), entre as
superficies de controlo e os estados laterais da aeronave, com base nas estruturas apresentadas. Desta
forma, a Figura 4.3 apresenta um exemplo do display do System Identification, quando usado para mapear

o modelo da dindmica, entre as deflexdes dos ailerons (d,) e o estado da velocidade de pranchamento (p).

Y

File Options Window Help

Import data ~ Import models v

l Operations l
L < Preprocess -
mydata Modelo delta_a-p
- . < 3
Data Format for Signals I \\‘ Model name: Modelo delta_a-p
Time-Domain Signals - mydata Color. 100.1]
SETIEED From input "ul" to output "yl": ~
180.4
Workspace Variable | @ || "
s+ 15.63 v
iy delta_a
= Estimate > || 4\ Transfer Functions 2 - o x

Output o
Model name: tf2 ¢

To

Data Information Workspace Number of poles: |1

Data name: mydata Number of zeros: 0
Starting time:

0 @ continuous-time O Discrete-time (Ts = 0.1108) Feedthrough
Sample time 01108

More ¥ 1/0 Delay

» Estimation Options
Import Reset

Estimate Close Help
Close Help

Figura 4.3: Display do System Identification.
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No display da Figura 4.3, e para o exemplo em causa, o primeiro ponto corresponde a definir o input do
sistema (J,), 0 output (p) e a taxa de telemetria (Sample time), que na situagdo em causa correspondia
a uma frequéncia de amostragem de aproximadamente 10 Hz. No segundo ponto, selecciona-se o tipo
de modelo a estimar, que, neste caso, é descrito pela FT dada pela equagao (2.13) (com um pdlo). Por
dltimo, no terceiro ponto, é apresentada a F'T' determinada pelo System Identification. Para além disso,
esta ferramenta permite comparar, graficamente, a saida verdadeira do sistema com a saida determinada
pelo modelo estimado. O gréfico seguinte apresenta um exemplo da comparagao entre o estado verdadeiro
e o estado estimado da velocidade de pranchamento, para um input de é,, usando dados registados da

telemetria de um voo simulado, nomeadamente:

30

25 pelo modelo

20

15
10

p (grausfs)
: =]

-25 - —

.
o 0.5 1 1.5 2 25 3
Tempo (s)

Figura 4.4: Exemplo de Comparagao entre o Estado Verdadeiro e o Estado Estimado, da Velocidade de Pran-
chamento (p), considerando a mesma Entrada d,, obtida da Telemetria do Simulador de Voo.

No grafico da Figura 4.4, é perceptivel que o estado determinado pelo modelo segue o estado verdadeiro
da aeronave. Por forma a quantificar o seguimento, o System Identification determina, automaticamente,
o Mean Square Error (MSE), que corresponde ao quadrado do RMSE, entre o estado verdadeiro e o
estado estimado.

Posto isto, este procedimento foi realizado para cada amostra de dados registada (considerando dife-
rentes condigbes de voo), estimando-se um modelo de (§, — p), (0, — ¢) e (§, — ), para cada situacao.
Finalmente, o modelo estimado, para cada dinamica da aeronave, é obtido fazendo a média de todos
os modelos estimados, para a mesma dinamica. Por tdltimo, note-se que, o modelo entre a deflexao dos
ailerons e o estado da razdo de guinada (§, — r) néo serd estimado, dado se conhecerem os pardmetros
que relacionam este estado com o estado do angulo de rolamento (ver 2.16 e [7]).

Assim, apés estimados os modelos, ird realizar-se uma validagao formal dos mesmos. Desta maneira,
desenvolveu-se, em Simulink, um modelo fechado da dinamica lateral do UAV Alfa 07 simulado. De
seguida, calculou-se o RMSE entre os estados laterais determinados pelos modelos e os estados laterais
registados pela telemetria, para o plano de voo (ver Figura 3.5). Note-se que as amostras de dados foram
registadas, em simulac¢ao, com e sem vento, por forma a verificar se os modelos sao robustos ao mesmo.

Concluindo, ao longo desta seccao apresentou-se a metodologia utilizada para estimar e verificar os
modelos da dinamica lateral do Alfa 07. A seccdo seguinte ird apresentar os resultados obtidos em

simulacao e as devidas conclusoes.
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4.2 Modelos Laterais do UAV ANTEX-X02 Alfa 07 Estimados
com os Dados de Simulacao

Esta seccao apresentard os modelos laterais estimados, com as amostras registadas em simulagao, e a
validagao dos mesmos. Primeiramente, na Subseccao 4.2.1 irao apresentar-se os modelos estimados da
dinédmica influenciada pela deflexado dos ailerons, ou seja, (§, — p) e (p — ¢). Depois, a Subsecgao 4.2.2

ilustrard o modelo entre a deflexdo do rudder e o dngulo de derrapagem (6, — ).

4.2.1 Modelo da Velocidade de Pranchamento e do Angulo de Rolamento da

Aeronave Simulada

A Tabela 4.1 apresenta as F'T estimadas entre a deflexao dos ailerons (d,) e a velocidade de pranchamento

(p), bem como, o valor do seu ganho estatico e da frequéncia de corte, para as diferentes amostras de

dados (recolhidas em simulag¢do), nomeadamente:

Duragao pulso(s) ‘ g)((ss)) ‘ Ganho Estético (dB) | Frequéncia Corte(Hz)
a
Amplitude do Impulso = 0.5 graus
1804 -

3 W 11.54 2.48
2. —_ 11. 3.22
2 : 11.14 6

5 +31.7 ’
Amplitude do Impulso = 0.75 graus
200.5
2.5 _— 12.05 2.64
s 381"6764
DN
2 —_— 12.21 3.72
s 50273438
o _ 11.85 2.
175 s+ 17.51 8 s
Amplitude do Impulso = 1 graus
4
2.5 L 12.27 3.11
s 7§2]79455
— 12 4.34
2 s -3—(317.31 3
4.5
1.5 —_— 11. 4.
s+ 30.9 8 )
Amplitude do Impulso = 1.5 graus
139.9
_— 12 1.85
SR 2 -
1.7 - 11. k
1.5 = 11.6 4.72
s + 29.66
Amplitude do Impulso = 2 graus
219
1. 11.2 1
s 6 :
[ — 5 C
1.25 B ‘{4%14863 11.73 3.9
1 _ 12.42 1.85
s+ 11.65
Amplitude do Impulso = 2.5 graus
1.25 3654 11.76 4.94
' ' '
1 — 11. 2.02
s+12.71 63 0
0.75 192.4 12.17 2.51
: 5+ 158 ' ”
S . . . . ~
Tabela 4.1: FT (5)(( ))) Estimadas pelo System Identification com Dados de Simulagao.
alS

52



Numa primeira andlise, os modelos da Tabela 4.1 apresentam caracteristicas semelhantes, uma vez que o
ganho estatico e a frequéncia de corte assumem valores muito préximos uns dos outros. Assim, os gréficos

das Figuras 4.5 e 4.6 apresentam os valores dos ganhos estaticos e das frequéncias de corte, ilustrados na

Tabela 4.1, em funcao do tempo de pulso.

12.5

*  Amplitude do Input = 0.5°
Amplitude do Input = 0.75°
*  Amplitude do Input =1°
Amplitude do Input =1.5°
Amplitude do Input = 2°
Amplitude do Input = 2.5>

Ganho Estatico da FT (dB)
®

0.5 1 1.5 2 25
Duragéo do pulso (s)

Figura 4.5: Ganhos Estaticos das FT apresentadas na Tabela 4.1.

*  Amplitude do Input = 0.5°
Amplitude do Input = 0.75°
Amplitude do Input =1
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Figura 4.6: Frequéncias de Corte das FT apresentadas na Tabela 4.1.

Pode-se observar que os valores dos ganhos estéaticos e das frequéncias de corte variam num curto intervalo
de valores, independentemente do sinal de entrada. Como referido na Secgao 4.1, considerou-se que o
valor do ganho estéatico e da frequéncia de corte do modelo final, é a média dos valores apresentados, nas
Figuras 4.5 e 4.6, respectivamente. Deste modo:

Média
Ganho Estatico (dB) 11.86

Frequéncia de Corte (Hz) | 3.38

Tabela 4.2: Média dos Parametros.
Concluindo, uma frequéncia de corte de 3.38 Hz corresponde a um polo na seguinte posicao:
w = 3.38 x 21 = —21.23. (4.1)

Consequentemente, a F'T que tem um pélo na posicao anterior e um ganho estatico de 11.86 dB, é
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dada por:
p(s) 251
Sa(s)  s+21.23°

(4.2)

Logo, a expressao (4.2) apresenta o modelo estimado, em simulagao, entre a deflexdo dos ailerons (d,) e
a velocidade de pranchamento (p).

De seguida, irao analisar-se os modelos estimados entre a velocidade de pranchamento (p) e o 4ngulo
de rolamento (¢), que serdo integrais puros, segundo a referéncia [7]. Deste modo, a tabela seguinte

apresenta os modelos estimados, pelo System Identification, e os respectivos parametros:

1.001
_— 1.001 .
s +0.02053 00 0-003
0.979
s+46.94 x 10—12 0-979 0
0.9965
570.01609 0.9965 0.002
1.016
s +2.422 x 10-11 1.016 0
1.06
s 4 0.06503 1.06 0.01
1.014
7 0.06734 1.014 0.01
1.031
10048 1.031 0.006
0.997
ST o002 0.997 0.003
1.01
70,0803 1.01 0.013
0.99
s +0.00175 0-99 0
1.008
_— 1. .
s +0.0504 008 0-008
0.9853
700682 0.9853 0.011
1.032
STo02mal 1.032 0.004
1.029
_— 1.02! .01
s +0.1203 029 0019
1.093
ST 01997 1.093 0.031
1.03
S100% 1.03 0.015
0.978
ST01491 0.978 0.023
1.03
s 4 0.00365 103 0
s . . ) . -
Tabela 4.3: FT (%) Estimadas pelo System Identification com Dados de Simulacao.
p(s
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Na quarta coluna da Tabela 4.3 observa-se que o valor da frequéncia de corte, para cada fungao de

transferéncia é, aproximadamente, zero, o que implica que o sistema tem um pdélo na origem. Por outro

lado, a média dos valores do ganho estético é igual a 1.05 dB, o qual se pode arredondar a uma unidade.
Posto isto, o modelo estimado, em simulagao, entre a velocidade de pranchamento (p) e o dngulo de

rolamento (¢), é dado por:

1

O (4.3)

Consequentemente, com base nas expressoes (4.2) e (4.3), o modelo estimado, recorrendo & telemetria

(s

~

recolhida do simulador de voo, entre a deflexao dos ailerons (d,) e o dngulo de rolamento (¢) é dada por:

P(s) 251
du(s)  (s+21.23) s (4.4)

Apés a estimacao dos modelos, estes serdo validados, tendo por base o ciclo do Roll Control da Figura
3.2. Desta maneira, a Figura 4.7 ilustra a estrutura de controlo desenvolvida, em Simulink, de modo a

determinar o RMSE entre os estados estimados e os registados em simulagao.

Roll_cmd PHI Cmd
bank_cmd
» do Estado PHI Deflexéo dos Ailerons da Lei De Control
> do Estado P
Lei de Controlo dos Ailerons
P_atual > D
Velocidade pranchamento verdadeira
PHI Real -
Roll atual D Comparagéo do estado Velocidade pranchamento
¢ »
Rolamento Verdadiero F entre Defta a - p
FT entre p - phi
Comparagéo do estado Rolamento| P estimado 251
PHI estimado * TR <+
Rolamento Inicial s+21.23

PYa

Ly B .1 Roll_inicial D

>

Rolamento Esitmado

Velocidade de Pranchamento Estimada

Figura 4.7: Modelo em Simulink do Roll Control.

A entrada do ciclo é o (¢ema), representado pelo bloco “Roll Cmd”, que, seguidamente, ird percorrer a

lei de controlo dos ailerons, verificada no Capitulo 3. Assim, a deflexao dos ailerons iré entrar no bloco
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da FT entre a deflexdo dos ailerons e o estado da velocidade de pranchamento, que tem como saida o
estado da velocidade de pranchamento estimado. Este, de seguida, segue para o bloco do integrador, que
corresponde & F'T entre o estado da velocidade de pranchamento e o estado do dngulo de rolamento, de
modo a estimar o angulo de rolamento. Por fim, os estados estimados sao comparados com os estados
registados pela telemetria, nos blocos “Comparacdo do estado Rolamento” e “Comparacdo do estado
Velocidade pranchamento”.

Deste modo, pretende-se que os valores de RMSE entre os estados estimados e os estados registados
pela telemetria sejam reduzidos. A Tabela 4.4 apresenta os valores obtidos de RMSE, para as amostras

de dados registadas em simulagdo, no plano de voo (ver Figura 3.5), nomeadamente:

Condigao da Simulagao RMSE do estado ¢ (graus) | RMSE do estado p (graus/s)
Sem Vento 0.134 0.396
Vento - Oeste = 2m/s; Sul = 2m/s 0.217 0.41
Vento - Oeste = 5m/s; Sul = 2m/s 0.167 0.452
Vento - Oeste = 3m/s; Sul = Tm/s 0.2 0.535

Tabela 4.4: RMSE dos Estados Laterais (p) e (¢).

Os resultados da Tabela 4.4 mostram que os valores de RMSE sao reduzidos, sendo os resultados para
o estado do angulo de rolamento (¢), ligeiramente melhores do que os resultados da velocidade de pran-
chamento (p). Além disso, observa-se que os modelos estimados sdo robustos ao vento, uma vez que os
resultados obtidos para a simulagdo, com e sem vento, s@o semelhantes. Os graficos das Figuras 4.8 a
4.11 apresentam o seguimento de cada estado (considerando os mesmos inputs de d,), para a simulagao

sem vento e com vento (Oeste = 3m/s; Sul = Tm/s), respectivamente.

30 ‘ Angulo de Rolamento Verdadeiro Velocidade de Pranchamento Verdadeira
251 Angulo de Rol Estimad ——Veloci de
20 0
z 2
=] ]
3 15} =
= e
10 - b
:
] L ]
g ° g
i c
=} o
4 0 a
S 5t 3
° ]
210 8
< 8
< st 3
> .
-20
-25 i i i i i i i i | ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ |
0 50 100 150 200 250 300 350 400 - 0 50 100 150 200 250 300 350 400
Tempo (s) Tempo (s)

Figura 4.8: Seguimento do Angulo de Rolamento Figura 4.9: Seguimento da Velocidade de Prancha-
para a Simulagdo sem Vento. mento para a Simulacdo sem Vento.
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Figura 4.10: Seguimento do Angulo de Rolamento Figura 4.11: Seguimento da Velocidade de Pran-
para a Simulagdo com Vento de chamento para a Simulagao com Vento
(Oeste =3 m/s; Sul =7 m/s). de (Oeste =3 m/s; Sul =7 m/s).

Os gréaficos das Figuras 4.8 e 4.10, mostram que existe seguimento praticamente coincidente entre o
estado (¢) registado da telemetria e o estimado pelo modelo implementado em Simulink, considerando
o sistema em malha-fechada. Relativamente, aos graficos dos resultados da velocidade de pranchamento
(p), das Figuras 4.9 e 4.11, verifica-se a mesma situacdo, excepto em situagdes pontuais, referentes aos
picos dos gréaficos, havendo um desfasamento nesses momentos. Logo, tendo por base os valores de
RMSE, apresentados na Tabela 4.4, e a observagao grafica dos seguimentos, considera-se que os modelos
apresentados nas expressoes (4.2) e (4.3) traduzem o comportamento dos estados (¢) e (p), para a aeronave

em simulagao.

Concluindo, através deste procedimento, estimaram-se e validaram-se os modelos (6, — p) e (p — @)

do Alfa 07, em simulagao.

4.2.2 Modelo do Estado do Angulo de Derrapagem e da Razao de Guinada

da Aeronave Simulada

Dando seguimento a estimacao dos modelos laterais da aeronave simulada, a Tabela 4.5 apresenta os
modelos estimados, pelo System Identification, entre a deflexdo do rudder (4,) e o estado do angulo de

derrapagem (f3), para amostras de dados registadas em simulagao, com diferentes inputs de Bank Angle

(¢cmd)~
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B(s)

Tabela 4.5: FT (

) Estimadas pelo System Identification com Dados de Simulagao.

or(s)

Na Tabela 4.5 observa-se que as F'T estimadas sao semelhantes, tendo um ganho estatico médio de 0.498
dB e uma frequéncia de corte média de 1.68 Hz. Desta forma, a F'T' que respeita os valores médios, é

dada por:

B(s)  5.26
5-(s)  s+10.55 (45)

Relativamente ao estado da razao de guinada (r), este é obtido com base na expressao (2.17), subs-
tituindo o estado do angulo de rolamento (¢) pela expressao (4.4). Deste modo, o estado da razao de

guinada para o Alfa 07 é determinado pela seguinte expressao:

r(s) g 251
6a(s) Uy (s+21.23) s (4.6)

onde (g = 9.81 m/s?) é a aceleragdo da gravidade na superficie terrestre e (Uy ~ 20 m/s) é o True Air

Speed em voo cruzeiro do Alfa 07.

Apos estimados os modelos, elaborou-se, em Simulink, o diagrama de blocos da Figura 4.12, que tem

por base o ciclo do Yaw Control da Figura 3.14.
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Figura 4.12: Modelo em Simulink do Yaw Control.

No modelo, o subsistema “Ciclo do Roll Control” corresponde ao modelo do Roll Control em Simulink,

da Figura 4.7, que tem como safda o estado do dngulo de rolamento estimado (¢).
de Controlo do Rudder” contém o modelo, em Simulink, da lei de controlo do rudder, apresentada na

Figura 3.14. Note-se que a lei de controlo da deflexdo do rudder é realimentada com o estado da razao de

guinada (r). Para além disso, sdo comparados graficamente os estados verdadeiros e estimados do 4ngulo

de derrapagem e da razao de guinada, nos blocos “Comparacdo do Estado do Angulo de Derrapagem”

e “Compara¢io do Estado Razdo de Guinada”, respectivamente.

Por ultimo, o bloco “FT 6, - ",

corresponde ao modelo estimado entre a deflexdo do rudder (d,) e o estado do 4ngulo de derrapagem (53).

Consequentemente, a tabela seguinte apresenta os valores de RMSE, para as amostras de dados

registadas em simulac¢@o no plano de voo (ver Figura 3.5):

Condicao da Simulagao RMSE do estado /5 (graus) | RMSE do estado r (graus/s)
Sem Vento 0.0145 0.309
Vento - Oeste = 2m/s ; Sul = 2m/s 0.0166 0.365
Vento - Oeste = 5m/s ; Sul = 2m/s 0.0146 0.278
Vento - Oeste = 3m/s ; Sul = Tm/s 0.0145 0.304

Tabela 4.6: Valores de RMSE dos Estados 3 e r.

Pela Tabela 4.6 observa-se que o valor do RMSE, entre o estado registado do dngulo de derrapagem (/3)

e o determinado pelo modelo, assume valores menores que o RMSE entre o estado registado da razao de
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guinada (r) e o determinado pela expressao (2.16). Este facto deve-se ao intervalo de valores que estes
estados assumem, sendo que o angulo de derrapagem () ndo assume valores superiores a uma unidade,
enquanto que o estado da razao de guinada (r) assume valores de maior ordem. Deste modo, verifica-se
um bom seguimento para ambos os estados (considerando os mesmos inputs de ,.), independentemente

do vento como mostram as Figuras 4.13 a 4.16:
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Figura 4.13: Seguimento do Angulo de Derrapa- Figura 4.14: Seguimento da Razado de Guinada
gem para a Simulagdo sem Vento. para a Simulagdo sem Vento.
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Figura 4.15: Seguimento do Angulo de Derrapa- Figura 4.16: Seguimento da Razdo de Guinada
g g g p g g
gem para a Simulagdo com Vento de para a Simulagdo com Vento de
(Oeste =2 m/s; Sul =2 m/s). (Oeste =2 m/s; Sul =2 m/s).

Logo, os estados estimados do angulo de derrapagem () e da razdo de guinada (r) traduzem o compor-

tamento dos estados da aeronave simulada, validando-se em simulagao, as expressoes (4.5) e (5.4).

Em suma, ao longo desta secgao, estimaram-se e validaram-se os modelos laterais da aeronave, para

amostras de dados registadas em simulagdo. Fazendo um ponto da situacao, todas as componentes da
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estrutura interna do Piccolo sao conhecidas, esquematicamente:

Ciclo de Controlo

Estados

Erro Deflexdo da Da
de Superficie de Aeronave
Entradas (u_cmd)r + _ Seguimento Controlo (8) Sensores / Modelo (u_real)
de () Lei de Controlo da
Comando Aeronave

Figura 4.17: Esquema da Estrutura de Controlo do Piccolo Completo.

onde a cor azul representa as componentes ja abordadas nesta dissertagao.

Assim, com base nas leis de controlo validadas no Capitulo 3 e nos modelos estimados no capitulo
em questao, elaborou-se um modelo em malha-fechada, em Simulink, da dindmica lateral do UAV Alfa
07 simulado, apresentado no Anexo B. Este modelo sera utilizado na préoxima secgao, na aplicagao do

método de ajuste dos ganhos, de modo a controlar a resposta da aeronave.

4.3 Ajuste dos Ganhos do Modelo Lateral da Aeronave Simu-
lada

Nesta seccao, serd apresentada a implementacao do método de ajuste dos ganhos na estrutura do ciclo Roll
Control, de modo a melhorar o seguimento do estado do dngulo de rolamento (¢), e, consequentemente,
o0 Heading da aeronave. Numa primeira fase, ird determinar-se qual o comportamento do sistema para
uma dada entrada. De seguida, sera aplicado o método de ajustes dos ganhos no modelo computacional,
interpretando de que forma os ganhos influenciam o comportamento da resposta. Por ultimo, numa fase
final desta secgao, ird analisar-se se a resposta obtida, com os novos ganhos para o modelo computacional,
se verifica na resposta da aeronave simulada.

Como referido no Capitulo 2, depois de estimado o modelo de um sistema, pode-se caracterizar o
seu comportamento no tempo, para uma dada entrada, através do tempo de subida (¢,.), do tempo
estabelecimento (ts), do tempo pico (t,) e da sobreelevagdo (S). Posto isto, introduziu-se um step de
Bank Angle no modelo e analisou-se o comportamento da resposta. Relembrem-se os ganhos da lei de
controlo dos ailerons — Roll err to Roll Rate (Kp2), Roll Rate err to Aileron (Kps), Roll Rate err int to
Aileron (K) — e o parametro Aileron Effect (AFE), os quais assumem os seguintes valores standard para
0 Alfa 07 (Kpa =1, K; =1, Kpg =0e AE =0.5).

Assim, para os valores standard, o modelo computacional da aeronave apresenta a seguinte resposta:
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Figura 4.18: Comportamento da Resposta do Modelo Computacional com os Ganhos Standard.

Através do grafico da Figura 4.18, determina-se que o tempo de subida do sistema, periodo entre a linha
verde e a linha preta do gréfico, é de 2.45 segundos, e o tempo de estabelecimento, periodo desde o input
(t = 2 segundos) a linha amarela, é de 3.67 segundos. Além disso, a resposta do modelo ndo apresenta
sobreelevagao, e, consequentemente, também nao existe tempo de pico. Desta forma, relembrando os
tipos de respostas apresentados no Capitulo 2, conclui-se que a resposta da Figura 4.18 é sobreamortecida,
uma vez que nao apresenta sobreelevacao. No contexto desta tese, pretende-se que o estado da aeronave
convirja o mais rapidamente possivel para a referéncia de controlo, sem apresentar oscilacées em torno
dessa mesma referéncia (situacao a evitar com a aeronave em voo), isto é, o ajuste dos ganhos deverd ser
tal que a resposta da aeronave a uma dada referéncia seja criticamente amortecida (ver Capitulo 2).
Por conseguinte, tendo por base os métodos apresentados na Secgao 2.4, serd utilizada a abordagem
do Root Locus, através da toolbox Control System Designer do Simulink. A Figura 4.19 apresenta um

exemplo do display da ferramenta:
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Figura 4.19: Display da Ferramenta Control System Designer.
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Na Figura 4.19, observa-se a existéncia de trés janelas do MATLAB®: a Compensator Editor; a Root
Locus Editor; e a Step Response. A janela Compensator Editor apresenta os ganhos definidos no modelo
que se pretendem ajustar. Na janela do Root Locus, é ilustrada a posicao dos pélos no plano complexo.
Por 1ltimo, a janela Step Response mostra a resposta do sistema para um step unitario. Desta forma,
ao mesmo tempo que se alteram os valores dos ganhos na janela Compensator Editor, a posicao dos
polos e a resposta do sistema também se alteram. Assim, através da analise simultdnea das trés janelas,

determina-se qual resposta do sistema, para aquele conjunto de ganhos.

Posto isto, determinou-se que para (Kps = 2, K; =1, Kps = 0 e AE = 0.8) a resposta do modelo
da aeronave simulada é criticamente amortecida, apresentando um tempo de subida e de estabelecimento
de 0.99 e 1.40 segundos, respectivamente. Note-se que relativamente aos valores standard, o valor de Ky
e Kp3 nao foram alterados, uma vez que o ganho K; tem pouca influéncia na dinamica da aeronave, e o
ganho Kp3 é zero por defeito, excepto em situagdes especiais. A Figura 4.20 apresenta o comportamento

da resposta computacional para os novos ganhos.
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Figura 4.20: Comportamento da Resposta Computacional com os Novos Ganhos.

No gréfico da Figura 4.20, a linha a magenta corresponde & resposta do angulo de rolamento (¢), do
modelo computacional implementado em Simulink, para os novos ganhos, e a linha a azul é a resposta
com os ganhos standard. Tal como esperado, a resposta com os novos ganhos tem um menor tempo de

subida e de estabelecimento. Assim, a resposta estd proxima de um sistema criticamente amortecido.

De seguida, alterou-se o valor dos ganhos em causa, no simulador de voo, e introduziram-se comandos
de Bank Angle, registando-se o comportamento da aeronave. Com base nos dados registados, verificou-se
o comportamento da resposta da aeronave no simulador de voo e comparou-se, computacionalmente,
com a resposta estimada pelo modelo implementado em Simulink. Desta maneira, a Tabela 4.7 apresenta
as caracteristicas da resposta da aeronave simulada e do modelo computacional, para cada conjunto de

ganhos.
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Ganhos Standard
(Kp2 = 1; K] = 1; Kp3 = 0; AE = 05)

Ganhos Estimados

(sz =2; K[ = 1; Kpg =0; AEZOS)

Resposta Resposta da Aeronave Resposta Resposta da Aeronave
Computacional Simulada Computacional Simulada
Tempo Estabelecimento (s) 3.67 3.66 1.40 1.36
Tempo Subida (s) 2.45 2.32 0.99 0.9
Sobreelevagao (%) — — —

Tabela 4.7: Comparagao da Resposta da Aeronave Simulada com Modelo Computacional.

A Tabela 4.7 mostra que o tempo de estabelecimento e o tempo de subida da resposta da aeronave
simulada e do modelo sao aproximadamente iguais, para ambos os conjuntos de ganhos carregados no
controlador do piloto automatico. Além disso, verifica-se que, para os novos ganhos, a aeronave simulada
nédo apresenta comportamento oscilatério. As Figuras 4.21 e 4.22 apresentam graficamente os resultados

da Tabela 4.7.
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Figura 4.21: Resposta Computacional (azul) e a

Obtida em Simulagdo de Voo (ma-
genta) para os Ganhos Standard.

Figura 4.22: Resposta Computacional (azul) e a
Obtida em Simulagdo de Voo (ma-
genta) para os Novos Ganhos.

Nos gréficos anteriores observa-se que as respostas da aeronave simulada (linhas a magenta) coincidem com
as respostas estimadas (linhas a azul), para cada conjunto dos ganhos. Assim, com base nos resultados
da Tabela 4.7 e das Figuras 4.21 e 4.22, conclui-se que a resposta da aeronave simulada coincide com a
resposta estimada, no modelo.

Em suma, ao longo desta secgao, implementou-se o método de ajuste dos ganhos na estrutura de
controlo lateral do Piccolo. Os ganhos estimados permitiram obter uma resposta do tipo criticamente
amortecida, para o modelo computacional e para aeronave simulada. Para além disso, o facto de se
verificar uma coeréncia entre a resposta do modelo e a resposta da aeronave simulada, permite afirmar
que a estratégia adoptada, durante este capitulo, teve sucesso. Posto isto, no préximo capitulo ira

realizar-se 0 mesmo raciocinio para a aeronave real.
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Estimacao e Validacao dos Modelos
Laterais do UAV ANTEX-X02 Alfa

07 em Ensaios em Voo
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Neste capitulo serd usado o mesmo procedimento do Capitulo 4, porém para a aeronave real. Na Seccao
5.1, irdo estimar-se e validar-se os modelos do UAV Alfa 07. De seguida, na Seccdo 5.2, sera aplicado o
método de ajuste dos ganhos no modelo estimado.

A metodologia utilizada para estimar os modelos laterais da aeronave real serda a mesma do Capitulo 4,
aplicada nos modelos em simulacao. Contudo, nao se introduziram inputs de deflexao dos ailerons, através
da janela Surface Calibration do PCC, por questoes de seguranca da aeronave. Note-se que, introduzir
inputs de deflexao dos ailerons no Surface Calibration, coloca a estrutura de controlo do Piccolo em
malha-aberta. Desta forma, para se registar as amostras de dados, que permitem mapear os modelos
entre a deflexdo dos ailerons (d,), a velocidade de pranchamento (p) e o dngulo de rolamento (¢), foram
introduzidos, manualmente, inputs de aileron, no Remote Control (ver Figura 5.1) do operador, com a
aeronave a voar no modo fly-by-wire. O modo fly-by-wire é um tipo de voo que permite ao piloto controlar
as superficies de controlo da aeronave, respeitando as saturacoes da mesma. Assim, conseguiu-se excitar

o estado da velocidade de pranchamento e do dngulo de rolamento, mantendo a aeronave em seguranca.

Figura 5.1: Remote Control do Operador.

Posto isto, irdo apresentar-se os modelos estimados e a sua validagao, para a aeronave real, segundo

a estratégia do Capitulo 4.

5.1 Modelos Laterais do UAV ANTEX-X02 Alfa 07 em Ensaios

em Voo

Esta secc@o apresentard os modelos laterais estimados do Alfa 07, para as amostras de dados recolhidas

em ensaios em voo. Tal como no Capitulo 4, primeiramente, serao determinados os modelos cuja entrada
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é a deflexao dos ailerons (d, — p), (0o — ¢) e, numa segunda fase, o modelo para o qual a entrada é a
deflexdo do rudder (6, — §). Além disso, por forma a validar os modelos, irdo comparar-se os estados

estimados com os estados registados (em ensaios em voo).

5.1.1 Modelo da Velocidade de Pranchamento e do Angulo de Rolamento da

Aeronave Real

A Tabela 5.1 apresenta as F'T estimadas entre a deflexao dos ailerons (d,) e a velocidade de pranchamento

(p), para as diferentes amostras de dados (registadas com inputs no Remote Control).

Amostras de Dados i((i)) Ganho Estéatico (dB) | Frequéncia Corte (Hz)
1 o » "
2 % 4.94 1.41
3 ‘;22% 4.85 4.25
4 % 3.8 2.11
5 % 4.82 2.5
6 sj—ol% 7.21 2.42
7 ms |, 5
8 % 6.11 2.14
9 813_1'250 6.57 3.28
10 % 5.97 1.31

p(s)
a(8)

Tabela 5.1: FT ( ) Estimadas pelo System Identification com Dados de Ensaios em Voo.

(=%}

Com base nas FT apresentadas e através da média dos valores do ganho estético e da frequéncia de corte
determinou-se o modelo (§, — p), da aeronave real. Deste modo:
p(s) 78.38

0a(s)  s+1451 (5:1)
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Note-se que, o modelo da aeronave real é diferente do modelo obtido em simulagéo (descrito na expressao
(4.2)).
Consequentemente, a Tabela 5.2 apresenta as F'T' estimadas entre a velocidade de pranchamento (p)

e o angulo de rolamento (¢).

Amostras de Dados % Ganho Estatico do Integrador (dB) | Frequéncia Corte (Hz)
0.97
1 —_— .
s 4+ 0.005 0-97 0
1.07
2 STo002 1.07 0.002
0.94
3 s+1.93 x 10-10 0-94 0
1.04
4 _ 1.04 .004
5 4 0.026 0 0.00
5 ! 1 0.005
s +0.034 :
0.964
—_—— .964
6 s+5.68 x 10-11 0-96 0
1.011
7 _— 1.011 0.01
s +0.065
0.966
8 51003 0.966 0.005
1
_— 1
’ s +4.876 x 10— 0
10 101 1.01 0.003
s +0.019 i i
s . . .
Tabela 5.2: FT (%) Estimadas pelo System Identification com Dados de Ensaios em Voo.
p(s

Na tabela 5.2, pode-se observar que as frequéncias de corte das F'T' sao zero e os valores do ganho estético
sao, aproximadamente, iguais a uma unidade. Desta maneira, tal como obtido em simulagao, o modelo
estimado entre a velocidade de pranchamento (p) e o dngulo de rolamento (¢) é um integral puro (1/s).
Assim, o modelo da aeronave real entre a deflexdo dos ailerons (d,) e o angulo de rolamento (¢) é dado
por:

o(s) 78.38

5a(s)  (s+1451) s’ (5:2)

o qual é diferente do obtido para a aeronave simulada (ver (4.4)). O modelo da expressao (5.2) tem um
ganho estatico e uma frequéncia de corte de 5.4 dB e 2.3 Hz, respectivamente. Relembrando o modelo do
UAV Aecrosonde (ver expressao (2.18)), verifica-se que o modelo estimado do Alfa 07 (ver expressao (5.2))
é semelhante, sendo este facto um bom indicador de que o modelo estimado estd préximo da aeronave
real.

Posto isto, no modelo em Simulink do Roll Control da Figura 4.7, substitui-se a F'T do bloco “FT
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entre Delta_a - p” pela expressao (5.1), de modo a validar os modelos estimados da aeronave real.

Por conseguinte, verificou-se o desempenho dos modelos determinados, para as amostras de dados
registadas em ensaios em voo, no o plano de voo em estudo. Os grificos das Figuras 5.2 e 5.3 apresentam
os seguimentos obtidos, para o estado do angulo de rolamento (¢) e para o estado da velocidade de

pranchamento (p), respectivamente, considerando o sistema em malha-fechada:

40 T T
l:\ngulo de Rol Verdadeiro iw T T Velocidade de Pranchamento
— Angulo de Rol E: do || \ Verdadeira

n
o
(=]
=3
L
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n
=

= -
=] o
[X]
=3

T

L

o
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.
-
=]
T
L

Velocidade de Pranchamento (graus/s)
=

20 40 60 80 100 120 140 160 180 200

.
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Tempo (s)
Figura 5.3: Seguimento da Velocidade de Prancha-
Figura 5.2: Seguimento do Angulo de Rolamento mento para os Dados dos Ensaios em
para os Dados dos Ensaios em Voo. Voo.

Em ambos os graficos observa-se que os estados estimados seguem os estados verdadeiros da aeronave.
Além disso, verifica-se que a aeronave real apresenta um comportamento oscilatério, que em simulacéo
nao se verificou, devido a existéncia de perturbagoes externas. Sao exemplos dessas perturbagoes, as
vibracoes do motor, as rajadas de vento e o desgaste do material, as quais nao sao consideradas em
simulacdo. No instante (Tempo = 180 s) do grifico da Figura 5.3, observa-se que as oscilagbes aumen-
taram significativamente de amplitude. Verificou-se que este facto estd associado ao motor se encontrar
ao relantim nesse instante, modo que introduz maiores vibragoes na aeronave. Consequentemente, os
valores de RMSE determinados para a aeronave real, sio mais elevados, sendo de 1.22 (graus) e de 1.81
(graus/s) para as amostras do angulo de rolamento e da velocidade de pranchamento, respectivamente.
O facto de assumir valores elevados esta directamente relacionado com o comportamento oscilatério da
aeronave real, devido as perturbagoes externas. Deste modo, nao se considera que estes valores sejam
relevantes, observando-se um seguimento adequado nos graficos 5.2 e 5.3.

Concluindo, os modelos (6, — p), (p — @) e, consequentemente, (6, — ¢) traduzem o comportamento

real da aeronave.
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5.1.2 Modelo do Estado do Angulo de Derrapagem e da Razao de Guinada

da Aeronave Real

Nesta subsecgao ird estimar-se o modelo entre a deflexdo do rudder (d,) e o estado do dngulo de derra-
pagem (). Além disso, serd realizada a validagao formal do mesmo, juntamente com a expressao (2.16),
a qual relaciona o dngulo de rolamento (¢) com a razao de guinada (r).

A Tabela 5.3 apresenta os modelos estimados, pelo System Identification, entre a deflexao do rudder

(6+) e o estado do angulo de derrapagem (f3):

Amplitude do Input de Bank (graus) (?T((Z)) Ganho Estatico (dB) | Frequéncia Corte(Hz)
25 Si.82146.2 0.199 3.85
20 8%317219258 0.197 1.84
20 % 0.199 2.2
-20 % 0.199 6.3
-20 % 0.2 2.36

Tabela 5.3: FT ( ) Estimadas pelo System Identification com Dados de Ensaios em Voo.

Tal como nos modelos estimados em simulacao, as F'T da Tabela 5.3, sao semelhantes, obtendo-se um
valor médio de ganho estatico de 0.199 dB e de frequéncia de corte de 3.31 Hz. Desta forma, o modelo
estimado da aeronave real, entre a deflexdo do rudder (4,) e o estado do angulo de derrapagem (3) é
dado por:

(s)  s+2079 (5:3)

B(s) 4.14
5

o qual também é diferente do obtido para a aeronave simulada (ver expressao (4.5)). Voltando a comparar
com o respectivo modelo do Aerosonde (ver expressdao (2.19)), observa-se que os valores dos ganhos
estaticos sao semelhantes. Por outro lado, verifica-se que a frequéncia de corte do modelo do Alfa 07 é
superior, podendo este facto estar relacionado com o ruido presente nas amostras dos dados registadas.
Relativamente & razao de guinada a expressao (2.16), para o Alfa 07 real, é dada por:
r(s) g 78.38

3a(s) ~ Up (5 +1451) s’ (5.4)

tendo em consideragio a expressao (5.2).

Por conseguinte, alterou-se a F'T" do bloco “FT delta_r - B”, do modelo em Simulink do Yaw Control
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da Figura 4.12, para a obtida na expressdo (5.3). Finalmente, compararam-se, graficamente, os esta-
dos estimados do adngulo de derrapagem (3) e da razao de guinada (r) com os estados registados pela

telemetria, para o plano de voo em estudo.
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Figura 5.4: Seguimento do Angulo de Derrapagem Figura 5.5: Seguimento da Razdo de Guinada para
para os Dados dos Ensaios em Voo. os Dados dos Ensaios em Voo.

No gréfico da Figura 5.5, observa-se um bom seguimento, entre o estado da razao de guinada (r), estimado
pela expressdo (5.4), e o registado pela telemetria da aeronave. Para além disso, volta-se a verificar
o comportamento oscilatério da aeronave real, sendo o valor de RMSE, entre o estado estimado e o
estado registado pela telemetria, de 1.23 (graus/s) Note-se que, tal como na Figura 5.3, voltam-se a
verificar oscilagbes de maiores amplitudes, no instante (T'empo = 180 s), pela mesma razdo anteriormente
apresentada. Relativamente as amostras do grafico da Figura 5.4, obteve-se um valor de RMSE de 0.0753
(graus). O facto do valor de RMSE ser de grandeza menor para os dados da Figura 5.4, deve-se ao estado
do angulo de derrapagem assumir valores reduzidos, comparativamente aos outros estados. Porém, na
Figura 5.4 verifica-se um pequeno desfasamento entre o estado verdadeiro e o estado estimado do angulo
de derrapagem (). Este desfasamento estd associado ao facto do angulo de derrapagem da aeronave ser
influenciado por perturbagoes externas, nomeadamente rajadas de vento, as quais nao sao consideradas
pelo modelo. Contudo, observa-se um seguimento adequado em ambos os graficos, considerando-se que
os modelos estimados (6, — ) e (§, — r) correspondem ao comportamento da aeronave real, com as
devidas ressalvas.

Assim, durante esta secgdo estimaram-se e validaram-se os modelos do UAV Alfa 07, permitindo
desenvolver um modelo computacional em malha-fechada da dinamica lateral da aeronave (apresentado

no Anexo C). De seguida, ird aplicar-se o método de ajuste dos ganhos, tal como realizado para os modelos
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em simulagao, de modo a melhorar o comportamento da aeronave real.

5.2 Ajuste dos Ganhos do Modelo Lateral da Aeronave Real

Nesta seccao apresenta-se a implementagao do método de ajuste dos ganhos, no modelo real do UAV
Alfa 07, através da abordagem Root Locus, com a ferramenta Control System Designer do Simulink, por
forma a estimar o conjunto de ganhos que melhora o comportamento da resposta. Numa fase final, serao
introduzidos os ganhos estimados na aeronave real, e a sua resposta serd comparada com a estimada
computacionalmente.

Posto isto, o grafico da Figura 5.6 apresenta a resposta do modelo computacional, da aeronave real,
para os ganhos definidos por defeito (standard) (Kpy = 1,K; = 1,Kps = 0 e AE = 0.5), quando

introduzido um step de Bank Angle, com 20 graus de amplitude.

225 Ny

17.5 Ny

Angulo de Rolamento com ganhos Standard
Comando do Angulo de Rolamento

10% da Resposta Final

12.5- ——90% da Resposta Final

95 % da Resposta Final

Angulo de Rolamento (graus)
s
T
|

Tempo (s)

Figura 5.6: Comportamento da Resposta do Modelo Computacional da Aeronave Real com os Ganhos Standard.

A resposta do modelo, representada pela linha azul, tem um tempo de subida e um tempo de esta-
belecimento de 2.01 e 2.59 segundos, respectivamente. Além disso, registou-se uma sobreelevagdo de
2,05%.

De seguida, com base no método de ajuste dos ganhos, explicado no Capitulo 4, estimaram-se os valores
dos ganhos da lei de controlo dos ailerons, que permitem obter uma resposta criticamente amortecida.

Desta forma, verificou-se que para (Kpy = 2,K; = 1.5, Kp3 =0 e AE = 0.4), a resposta do modelo do
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UAV Alfa 07 estd proxima de uma criticamente amortecida, como mostra a figura seguinte:
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Figura 5.7: Comportamento da Resposta do Modelo Computacional da Aeronave Real com os Ganhos Estima-
dos.

No gréifico, a linha a magenta corresponde a resposta do dngulo de rolamento (¢), do modelo da aeronave
real, com os ganhos estimados, e a linha a azul representa a resposta com os ganhos standard. A resposta
do modelo com os ganhos estimados, tem um tempo de subida e um tempo de estabelecimento de 0.94 e

1.3 segundos, respectivamente, e uma sobreelevacao residual de 0.126%.

Assim, obteve-se uma resposta do modelo lateral da aeronave, préxima de um sistema criticamente

amortecido.

Por conseguinte, apds verificados os novos ganhos no modelo, estes foram implementados na aeronave
real. Apesar da resposta computacional, para os novos valores, apresentar um comportamento menos
oscilatério, a introdugdo dos novos ganhos na configuracao da aeronave real, foi realizada de forma
progressiva, de modo a garantir a seguranca da aeronave. Deste modo, em primeiro lugar, alteraram-
-se os valores de Kpy e K para os desejados, e s6 depois, o valor de AE. Isto porque, segundo a
referéncia [28], o AE é o pardmetro mais importante da lei de controlo dos ailerons, sendo o seu valor

alterado isoladamente.

Posto isto, a Tabela 5.4 apresenta o tempo de subida, o tempo de estabelecimento e a sobreelevagao,

da resposta do modelo e da aeronave, para cada conjunto de ganhos.
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Ganhos Standard Ganhos Intermédios Ganhos Desejados
(Kpa=1;K; =1,AE =0.5) | (Kpa=2;K;=15;AFE =0.5) | (Kp2 =2;K; =1.5;AE =0.4)
Resposta do | Resposta do | Resposta do | Resposta do | Resposta do Resposta do
Modelo Alfa 07 Modelo Alfa 07 Modelo Alfa 07
Tempo de Subida (s) 2 1.75 0.98 0.85 0.94 0.82
Tempo
e 2.59 4.52 1.29 2.3 1.3 1.6
Estabelecimento (s)
Sobreelevacao (%) 2.1 12.3 2.3 12.7 0.126 5.8

Tabela 5.4: Comparagao da Resposta da Aeronave Real com Modelo Computacional.

Na Tabela 5.4, observa-se que os tempos de subida da aeronave real e do modelo, para cada conjunto de
ganhos, assumem valores proximos, sendo a resposta da aeronave ligeiramente mais rapida. Relativamente
ao tempo de estabelecimento, este assume valores de maior magnitude para a resposta dos ensaios em voo.
Este facto deve-se a sobreelevacao da resposta da aeronave assumir valores maiores que 5%, ultrapassando
o limite superior do tempo de estabelecimento, ou seja, 105% da resposta final. Esta situacao é observada
nas Figuras 5.8 e 5.9. Por outro lado, verifica-se que o comportamento da resposta da aeronave é coerente
com a estimada pelo modelo, dado que, para os diferentes valores dos ganhos, as respostas vao no mesmo
sentido. Por exemplo, da situagao standard para a intermédia, estimou-se que haveria uma diminuicao
do tempo de subida e de estabelecimento, mas um aumento da sobreelevacao, o que se verifica. Por
dltimo, para os ganhos desejados obteve-se uma resposta da aeronave semelhante a estimada, uma vez
que a sobreelevacdo assume um valor préoximo do limite superior do tempo de estabelecimento, de 5.8%.
Note-se que, o facto da sobreelevagao apresentar valores mais elevados nas respostas dos ensaios em voo,
deve-se a perturbagoes externas, como, por exemplo, a direccao e a intensidade do vento, a posigao do
centro de massa da aeronave e o desgaste do material.

Assim, para os ganhos desejados, a resposta da aeronave apresenta as seguintes diferencas, face a

resposta dos ganhos standard:

e Diminuicao de 0.93 segundos do tempo de subida, havendo assim uma reducao de 53% neste

parametro;

e Diminuicao de 2.92 segundos do tempo de estabelecimento, necessitando apenas de 35% do tempo

para alcancar o valor da resposta desejado;
e Diminuicao de 6.5% da sobreelevagiao da resposta.

As Figuras 5.8 e 5.9 apresentam graficamente as respostas obtidas, para a situagao dos ganhos standard

e dos desejados, respectivamente.
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Figura 5.8: Resposta do Modelo e da Aeronave para os Ganhos Standard.
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Figura 5.9: Resposta do Modelo e da Aeronave para os Ganhos Desejados.

Os gréficos das Figuras 5.8 e 5.9 ilustram as conclusoes acerca dos dados da Tabela 5.4. Sucintamente,
observa-se que o comportamento da resposta estimada coincide com a obtida em voo real. Além disso, na
Figura 5.9 verifica-se um aumento do desempenho no seguimento do comando de entrada. Adicionalmente
as diferencas enumeradas, entre a resposta dos ganhos standard e a resposta dos ganhos desejados,
observa-se uma diminui¢ao do erro estaciondario na resposta dos ganhos desejados. O facto do seguimento
da aeronave a comandos de referéncia ser mais rdpido e menos oscilatério permite um aperfeicoamento do

desempenho da aeronave, sendo este fulcral em situagoes criticas de voo, como, por exemplo, a aterragem
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automatica.
Por tltimo, registaram-se as amostras de dados, durante o plano de voo (conforme na Figura 3.5),
para os valores dos ganhos standard e dos desejados, de modo a verificar-se se o seguimento do angulo

de rolamento (¢) melhorou.
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Figura 5.10: Seguimento do Angulo de Rolamento nos Ensaios em Voo com os Ganhos Standard.
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Figura 5.11: Seguimento do Angulo de Rolamento nos Ensaios em Voo com os Ganhos Desejados.

Nas Figuras 5.10 e 5.11, observa-se, entdo, um melhor seguimento do dngulo de rolamento (¢), com os
ganhos desejados. Determinou-se ainda, que o atraso médio (delay) entre o comando e a resposta da

aeronave é de 0.85 segundos para os ganhos standard, enquanto que, para os ganhos desejados, é apenas
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de 0.32 segundos, havendo assim uma reducao de 62% do delay entre os sinais. Concluindo, o facto de a
resposta nos ensaios em voo para os ganhos desejados apresentar um menor tempo de subida, um menor
tempo de estabelecimento e uma menor sobreelevagao, permite aumentar a estabilidade e a autonomia
da aeronave, sendo um resultado importante para o CIAFA.

Em suma, numa primeira fase deste capitulo estimaram-se e validaram-se os modelos da dinamica
lateral do UAV Alfa 07. De seguida, aplicou-se o método de ajuste dos ganhos no modelo computacional,
em malha-fechada, de modo a optimizar a resposta do mesmo. Finalmente, introduziram-se os ganhos
estimados na configuragao da aeronave real, e verificou-se que o comportamento da resposta da aeronave

em voo era o desejado. Assim, conclui-se que o objectivo da dissertagéo foi alcangado.
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6.1 Trabalho Realizado

Esta tese propunha-se a desenvolver um método que permita contribuir para a sistematizagao dos pro-
cessos associados ao ajuste dos ganhos do piloto automaéatico Piccolo, com vista ao aperfeicoamento do
desempenho dos UAV’s do CTAFA (ver Capitulo 1). Para tal, o trabalho desenvolvido foi estruturado de

acordo com o descrito nos pardgrafos seguintes.

A primeira abordagem consistiu na validacao das leis de controlo do movimento lateral implementadas
internamente no Piccolo (ver Capitulo 3). Este procedimento foi importante, uma vez que a Cloud Cap
Technology (fabricante do Piccolo) ndo publica as respectivas leis de controlo, tendo sido utilizados
métodos formais de validagao para as leis de controlo propostas em [28]. A validagio teve por base dados

de telemetria recolhidos em simulagao e em ensaios em voo.

Numa segunda fase procedeu-se & estimagao e a validagao dos modelos da dindmica do UAV ANTEX-
X02 Alfa 07 simulado e real (ver Secgdo 4.2 e 5.1, respectivamente). Essa valida¢do incluiu inicialmente
a comparacao dos estados estimados e dos registados — o dngulo de rolamento (¢), a velocidade de
pranchamento (p), a razao de guinada () e o dngulo de derrapagem () — face aos inputs introduzidos
de deflexdo das superficies de voo. Posteriormente, validou-se o bloco conjunto da lei de controlo com
o modelo da aeronave, em malha-fechada, recorrendo a telemetria dos ensaios em voo. Nesta fase,
foram identificadas pequenas discrepancias nos resultados obtidos, devido a questao da contribuicao do
integrador, da precisao dos dados e das perturbagoes externas, como as vibragoes do motor, o desgaste
do material e a presenga de rajadas de vento. Genericamente, concluiu-se que o sistema computacional

apresenta um comportamento muito préoximo do obtido nos ensaios em voo.

Numa tltima fase, usando o modelo computacional da dinamica do Alfa 07 ja validado da fase ante-
rior, foi utilizado o método do Root Locus para ajustar os ganhos, de modo a que o sistema apresentasse
um seguimento criticamente amortecido. Finalmente, implementou-se os ganhos estimados na confi-
guracao do UAV e verificou-se que a resposta da aeronave, nos ensaios em voo, coincide com a estimada

computacionalmente (ver Secgao 5.2).

Concluindo, esta tese possibilitou a validagdo da estrutura de controlo implementada no Piccolo, o
desenvolvimento de um modelo em Simulink da dindmica lateral do UAV Alfa 07 e a definicao de um
procedimento para sistematizar o processo de ajuste dos ganhos do Piccolo. Assim, com base no trabalho
desenvolvido nesta tese, uma vez validadas as leis de controlo (que s@o transversais a todos os pilotos
automdticos do CIAFA) e o modelo da dindmica da aeronave em que tal estd instalado, o processo
de ajuste dos ganhos, recorrendo a técnica de Root Locus é imediato, podendo ser ajustado de forma
automéatica recorrendo a uma rotina nativa do MATLAB® para o efeito. Adicionalmente, este trabalho
podera servir de ponto de partida, para o ajuste dos ganhos de outros pilotos automaticos, adquiridos,

futuramente pelo CTAFA, sendo necessario apenas conhecer as leis de controlo desses pilotos automaticos.
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6.2 Trabalho Futuro

O estudo desenvolvido nesta tese abriu portas para possiveis trabalhos futuros.

Em primeiro lugar, seria importante aplicar outros métodos de ajuste dos ganhos (j& referidos no
Capitulo 2) e comparar os seus resultados, com os obtidos pelo método utilizado neste estudo.

Em segundo lugar, esta dissertagao apenas se focou no movimento lateral das aeronaves. Seria interes-
sante, num trabalho seguinte, realizar-se o mesmo procedimento aqui apresentado, mas para o movimento
longitudinal.

Em terceiro lugar, seria pertinente aplicar o mesmo procedimento e a mesma ferramenta de ajuste
dos ganhos nas restantes aeronaves do CIAFA, equipadas com o piloto automatico Piccolo, possibilitando
assim, optimizar as respostas das mesmas.

Por 1ltimo, poderd estudar-se modelos mais complexos para modelar a dindmica da aeronave, face
aos modelos mais simples, de modo aproximar ainda mais o desempenho do modelo computacional
implementado a resposta verdadeira da aeronave, permitindo assim desta forma que o ajuste dos ganhos

seja mais efectivo.
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Anexo A - Procedimento para o

Registo dos Dados no PCC
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Este anexo apresenta o procedimento experimental realizado, ao longo desta dissertagao, de modo a

registar no PCC as amostras de dados utilizadas nos varios capitulos. De forma genérica:

e Inicialmente, é carregado no PCC o ficheiro da aeronave Alfa 07. O ficheiro contém a configuracao
da aeronave, que engloba, por exemplo, a massa da aeronave, os momentos de inércia, o motor, as

superficies de controlo, os ganhos e os parametros aerodinamicos.

O ficheiro da aeronave é carregado através da janela Preflight (Figura A.1) acedida através de

Window> Preflight Windows> Preflight.

preflight - Piccolo '1' [z
Configuration Status
[ LOCKED |
Unlock | Lock ||_ Use Password: l
Configuration Management
Save all | Send all | Valdate |
2nd Generation Fxed Wing
Control Surface Test Altimeter Setting
101325.00 [Pa]
o = | =i [~ Control to GPS
Send | Request |
Elevator Up | Down |
Actual Altitude
TH | F— | Zero Air Data [m]
Throttle Control
Rudder Left | Right | Throttle | 0.0 Hold
Minimum | 0.02 Send Req. |
Flaps Up | Doven | RPM 1435 0.00
Fuel Level
ookes __ Roeme | mey | |15 [kg] Send
Payload Weigh
Chute Retract | Deploy | Weight
0.00 [kg] Send | Req. I
Checklist
[ 1. Check and record initial battery voltage and current. il

[ 2. Cenfigure map page as required for the mission.

[ 3. Verify and/or load flight plans,

[ 4. Verify correct controller settings.

— 3. Verify mission limits including deadman status and lost comm LI

Clear Checklist |

Figura A.1: Janela do Preflight do PCC.

Em primeiro lugar, é preciso clicar em Unlock, permitindo assim ao software introduzir uma nova
configuracao. Em segundo lugar, clicar em Send all, por forma a escolher o ficheiro da aeronave

que se pretende inserir, e, por ultimo, voltar a fazer Lock da nova configuragao.

e Apoés o ficheiro da aeronave ter sido introduzido correctamente no PCC, é preciso orientar o refe-

rencial dos avidnicos, relativamente, ao referencial da aeronave. Os aviénicos possuem giroscopios
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e acelerometros nos trés eixos, os quais podem ser instalados segundo qualquer orientacao, influen-
ciando a sua leitura, e, consequentemente, a resposta da aeronave. A orientacdo é dada pelos trés
angulos de Euler: o angulo de guinada (¢); o angulo de picada (#); e o angulo de rolamento (¢)
(ver [6]).

Assim, pretende-se que a orientacdo do referencial dos avidnicos, seja a mesma, que a orientacao
do referencial da aeronave. Deste modo, a janela do Sensor Configuration do PCC (Figura A.2),
acedida em Window> Advanced Windows>Sensor Configuration, permite alterar a orientacao dos

eixos dos avidnicos.

Sensor Configuration - Piccolo '1' (0=

Euler Angles

Principal Axis Option
Save... Load...
4 | 2 S
Regquest Send

Euler transformation is from
avionics axis to vehicle axis

Lps [0.00 [deg] +/- 180
2. theta | 0.00 [deg] +/- %0
3.phi |0.00 [deg] +/- 180
IMU to Antenna Offset (vehide Axis):
x Jooo  [m]
y: [o.00 [m]
z o0 [m]
Magnetometer Calibration Sensors Errors:
Bias SF Error Request Cal AGL Bias: [0.00 [m)]
X000 [mG] X |o.00 Send Cal OAT Bias: | 14.00 [°C]
Y|ooo [mG]|| ¥ fo.00 a0 Static Posttion Correction: | 1.00
z[o 1| z [ow ? TAS Fiter Cutoff Frequency: [0.00  [Hz]

TAS Fiter Error Window: | 0 [2]
Disable uBlox SBAS: [~
Disable uBlox VDown: [
Disable uBlox Alttude: [~
Magnetometer Only in AHRS: [

Request | Send |

Figura A.2: Janela do Sensor Configuration do PCC.

Na Figura A.2, encontra-se representado o referencial dos avidnicos a verde e o da aeronave a
vermelho. A orienta¢do dos aviénicos é alterada no Principal Azis Option. Apdés seleccionada a
orientacdo pretendida, é necessério clicar em Send, para terminar o processo. Porém, este passo sé6
é realizado com sucesso, caso se coloque a configuracao da aeronave em Unlock, na janela da Figura

A.l.

De seguida, é necessario ligar a aplicagao do Piccolo Devlnterface, de modo a colmatar um erro
no registo dos dados do PCC. O PCC gera automaticamente um ficheiro .log, onde regista os
parametros da operagao da aeronave. Porém, durante a realizacao desta dissertacao verificou-se
que existe um atraso no registo dos dados nesse ficheiro. A Figura A.3 apresenta um exemplo desse

atraso:
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20 =
I I Comando do Angulo
de Rolamento

15 - Angulo de Rolamento
—_ /—_ da Aeronave
g
@ 10 - 4
=
=
8
c 5T .
@
§
2 0
o
.
e 1
S
o
< -10F g

-15 = |

1 1 1 1 1 1 1 1 1 1
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50

Tempo (s)

Figura A.3: Atraso do Registo dos Dados no Ficheiro do PCC.

No gréfico, a linha a vermelho representa comandos de rolamento (¢emq), de amplitudes de 20 graus
em mdédulo, e a linha a azul o d4ngulo de rolamento verdadeiro (¢) da aeronave. Para além disso, é
perceptivel que o angulo de rolamento da aeronave (linha a azul) comega a seguir o comando (linha
a vermelho) antes deste ser registado, devendo ser, precisamente o contrario, ou seja, primeiramente
o piloto automatico recebe o comando, e s6 depois é que aeronave tende para essa referéncia. Assim,

verificou-se que existe um atraso no registo dos dados, e, consequentemente, este facto influencia os

resultados obtidos.

Desta maneira, recorreu-se a ferramenta DevInterface do Piccolo, que também permite registar os

dados de operacao da aeronave. A Figura A.4 apresenta um exemplo de dados registados através

do Devlnterface:

I I Comando do Angulo
15 de Rolamento
— Angulo de Rolamento
M —_—
3 da Aeronave
S 10+ B
=
8
c 5 T
]
§
o 0
[+ 4
[
T 51 4
o
3
2.0k .
L
15 1
1 1 1 1 1 1 1 1 1 1
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50

Tempo (s)

Figura A.4: Registo dos Dados com o DevInterface.
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O grafico da Figura A.4 mostra que deixou de existir o atraso no registo dos dados, uma vez que,
em primeiro lugar, o DevInterface registou o comando do dngulo de rolamento (linha a vermelho),

e, sé depois, é que o estado verdadeiro da aeronave (linha a azul) seguiu a referéncia.

Para além desta vantagem, esta ferramenta permite visualizar, em tempo real, os dados de telemetria

da aeronave, com base na seguinte representagdo grafica:

Zoom | Restime Expanding | Legends ON
Lateral control

—_

-]

@
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o

s

[

—_

=
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= — Rol rete

— Roll rete Cmd
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@
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]
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[} 0:20.00 1
1:40.40 2:00.40

{_Data J\_Long Outer Loop J\_Long Inner loop J\_Engine J_Lstersl f§_Directional

Figura A.5: Display do DevInterface.

Assim, o registo dos dados, ao longo da dissertacao, foi realizado através do Devinterface. Esta
aplicacao nao se inicia automaticamente com o PCC, sendo necessaria conectd-la com o simulador.

Para isso, é necessario iniciar a aplicagao e conectar ao servidor localhost:2001.

Depois de iniciado o DevInterface, o PCC tem a capacidade de aumentar a taxa de registo dos
dados de telemetria. Dada a importancia dos dados para a dissertacao, considerou-se relevante,
colocar a taxa de telemetria no maximo permitido pelo software. A janela do System (Figura A.G),

acedida no PCC, em Window> Status Window>System, permite alterar a taxa de telemetria.
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System - Piccolo '1' (2 [E =

System
T[ec][22.00

System Version
HW: Pic 11 rev 2 MU, MHX 910)

Deflexdo do Aileron (graus)

Link: | 100
Power:[3.8
Voltage: [12.66
S[A]:[0.10
S[V]:[10.00
Internal: [OK
IMU: | Internal
CPU %: 50
Pict Sampie % : [0.0
Pilot Upink [Hz): [0
Radio
Freq [MHZ]|
Ch.[% Range]
Power [W] [™ Narrow Band
Bandvidth
Send Request
1Hz ¥ | I Low Resciution

I Enabled

SW: Fixed ving gen 2; 2:7
Version 2.1.4.g Rel

Gimbal pilot

Oct 30, 2012

Festure: 0

RSSI | -85
VSWR|N/A

Telematry
Navigation

Controller I Enabled

Figura A.6: Janela do System.

Na Figura A.6, é perceptivel que a taxa de telemetria pode assumir diversos valores, no intervalo
[0.20; 25] H z. Desta forma, a taxa de telemetria seleccionada é a de 25 Hz. Porém, verificou-se que a
taxa de telemetria dos dados registados nao alcancava esse valor, sendo apenas, aproximadamente,
de 2 Hz. Uma taxa de telemetria baixa pode provocar que determinados momentos de voo nao

sejam registados, e, consequentemente, afectar os resultados.

De modo a colmatar este problema, colocou-se a hipdtese de utilizar um computador com maior de-
sempenho, por forma a averiguar se existiam melhorias. Desta maneira, utilizou-se um computador
da AFA com elevado desempenho, para registar os dados de telemetria. E verificou-se que a taxa de
telemetria no computador da AFA é, sensivelmente, 5 vezes mais rapida que a obtida anteriormente,
ou seja, de 10 Hz. Contudo, mesmo assim, ndo se conseguiu obter a taxa de telemetria desejada de

25 Hz.

Porém, considerou-se que a taxa de telemetria de 10 Hz, nao sendo a ideal, ja é suficiente para obter

melhores resultados, como mostram os graficos seguintes:

D ao do Aileronr i da ia
D ao do Aileron obtida pela Lei de Controlo | -

Deflexao do Aileron registada da telemetria
Deflexdo do Aileron obtida pela Lei de Controlo

25 |

a
L)

a

e
2]

Deflexdo do Aileron (graus)

)
T

0o 1 2 3 4 5 6

7 8 9 10 11 12 13 14 15 16
Tempo (s)

Figura A.7: Deflexdo dos Ailerons para uma Taxa

de 2 Hz.

Figura A.8: Deflexdo dos Ailerons para uma Taxa

93

de 10 Hz.

4 5
Tempo (s)



Em ambos os graficos, a linha a vermelho representa a deflexao dos ailerons registada pelo Devin-
terface e, a linha a azul, a deflexao dos ailerons calculada através da lei de controlo dos ailerons,
em resposta a um step de Bank Angle. Os resultados da Figura A.7 foram obtidos para uma taxa
de telemetria de 2 Hz, enquanto que os da Figura A.8 sao referentes aos registados no computador
da AFA, a uma taxa de telemetria de 10 Hz. Como é perceptivel na Figura A.8, existe um melhor

seguimento, comparativamente a situacao da Figura A.7.
Concluindo, os resultados obtidos sao significativamente melhores, para uma taxa de telemetria de

10 Hz. Posto isto, todas as simulagbes foram realizadas no computador da AFA.

Por 1ultimo, antes de se iniciar o registo dos dados, para cada capitulo, a aeronave foi colocada a
voar, segundo as seguintes condigoes de voo:

— Voo rectilineo e uniforme;

— Velocidade préxima da velocidade cruzeiro (20m/s);

— Altitude constante no intervalo entre 400 a 600 metros;

— Asas niveladas, ou seja, o Bank Angle a zero.
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Anexo B - Modelo Computacional
da Dinamica Lateral do UAV
ANTEX-X02 Alfa 07 Simulado
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Roll Rate err to Aileron
»
1
B
o
Roll Rate err int to Aileron
perror_inicial FT velocidade Pranchamento - Delta_a
perror Inicial
P 251
PHI 1 Rollinicial 5+21.23
B
X 41
roll_inicial
FT delta r-B
Beta 526
5+10.55
Vector do inverso da velocidade
Vector da velocidade
Betacmd =0 Inverso_TAS
TAS
Beta_Cmd Deflexdo
Yaw Rate Cmd do Rudder
O Saturagdo do Rudder

[beta_inicial]

(Izz*kr)(RP*q's™D)

Inverso_TAS

Vector do inverso da velocidade

Figura B.1: Modelo Computacional da Dindmica Lateral do UAV Alfa 07 Simulado.
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Anexo C - Modelo Computacional
da Dinamica Lateral do UAV
ANTEX-X02 Alfa 07 Real
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Comando de Rolamento

Roll err to Roll Rate

Saturagdo do pcmd
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bi(2*AE)

. Deflexao Aileron

Saturagao dos ailerons

Inverso_TAS

Inverso da Velocidade

perror

Roll Rate err to Aileron

Roll Rate err int to Aileron

perror_inicial FT velocidade Pranchamento - Delta_a
perror Inicial
P 78.38
PHI 1 Roll inicial s+1451
B
‘—I— roll_inicial
FT delta_r-B
Beta 414
542079
Vector do inverso da velocidade
Vector da velocidade
Betacmd = 0 Inverso_TAS
TAS
Beta_Cmd Deflexéo
Yaw Rate Cmd do Rudder
O Saturagao do Rudder
[beta_inicial] ‘
»
-(1zz°kr)/(RP*q's"b)
» 9.81 R
]
Inverso_TAS

Vector do inverso da velocidade

Figura C.1: Modelo Computacional da Dindmica Lateral do UAV Alfa 07 Real.
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