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Resumo

A presente dissertacao enquadra-se na missao do Centro de Investigacao da Academia da Forca Aerea
(CIAFA) e pretende complementar a ferramenta desenvolvida anteriormente em [1] para o ajuste dos
ganhos dos controladores longitudinais do piloto automatico Piccolo Il. Inicialmente, sao analisadas as
principais referéncias no @mbito de identi cacao de sistemas que permitem caraterizar a din&mica longi-
tudinal de um Unmanned Aerial Vehicle (UAV).

Em seguida, sao analisadas as leis de controlo do movimento longitudinal do Piccolo 11, referentes ao
controlo da altitude e da True Air Speed da aeronave. Uma vez que as estas nao sao disponibilizadas
pelo fabricante, interpreta-se a documentacao do Piccolo Il e estuda-se a dissertacao de mestrado [2],
gue aborda o mesmo tema.

Adicionalmente, identi cam-se os modelos da din&mica longitudinal, que juntamente com as leis de
controlo caraterizam a estrutura de controlo do Piccolo 11, dos quais se apresentam as respostas estimadas
pelos modelos computacionais em comparacao com as obtidas atraves do simulador de voo do Piccolo 11.

Por m, com base na tecnica Root Locus e na ferramenta computacional Optimization-Cased Control
System Design, procede-se para o ajuste dos ganhos do Piccolo Il referentes ao movimento longitudinal.
Atraves das simulacees realizadas com o software do Piccolo 11, apos o ajuste dos ganhos da lei de controlo
do leme de profundidade, registaram melhorias na ordem dos 50% nos tempos de resposta da aeronave, e
de 66% na oscilacao da mesma, comparativamente aos ganhos pre-de nidos do Piccolo Il. Este resultado
evidencia o potencial de contribuicao deste trabalho para a melhoria da seguranca e e ciéncia do voo das

aeronaves do CIAFA.

Palavras Chave

Piccolo 11, ajuste dos ganhos, identi cacao de sistemas, UAV, leis de controlo, din@mica longitudinal






Abstract

This dissertation addresses the mission of the Centre of Investigation of the Air Force Academy (CIAFA)
and complements the tool that was previously developed in the reference [1] to tune the gains of the
automatic pilot system Piccolo Il. In addition, it intends to provide more information about system
identi cation to estimate the computational models which characterize the longitudinal dynamics of a
UAV, with the intention of systematizing the process of tuning of the gains of the controllers of the
automatic pilot system Piccolo II.

First and foremost, the control laws of the longitudinal dynamics of the automatic pilot Piccolo 11
are studied in relation to the altitude and the True Air Speed control as well as the gains which belong
to both the control laws. Since the control laws have not been made public by the manufacturer, the
documentation of Piccolo Il and the work in [2] are analysed in order to make up for the unavailability
of the control laws

Secondly, the models of the longitudinal dynamics, which characterize the control structure of the
Piccolo 11 together with the control laws, are identi ed using system identi cation techniques. Moreover,
the estimated models and the recorded dynamics are compared and contrasted.

Finally, the Root Locus and Optimization-Cased Control System Design are implemented, making
way for the tuning of the gains of the Piccolo Il with regard to longitudinal movement. Signi cant

improvement in the performance of the UAV Arcturus T-15 is also shown.

Keywords

Piccolo 11, tuning of gains, system identi cation, UAV, control laws, longitudinal dynamics
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1.1 Enquadramento

Desde a antiguidade que o Homem, inspirando-se nas aves, sonhou conseguir alcarcar e descobrir 0 @u.
Aps \arias tentativas e \arios projetos, como os desenhos de maquinas voadoras de Leonardo da Vinci
(1452-1519), 0 em 1783e que se conseguiu navegar pelo eu atraves de um balao de ar quente (ver [9]).
Comecou assim a aviecao atrawes de aeronaves \mais leves do que o ar". Em 1903, deu-se o primeiro
Voo propulsivo protagonizado por Orville (1871-1948) e Wilbur Wright (1867-1912), conhecidos como 0s
Wright Brothers. Desde entao, com todo o conhecimento adquirido nos culos anteriores, com a evolcao
do transporte &reo e com as duas guerras mundiais a impulsionar 0 mundo aerorautico, a aviacao tem
crescido exponencialmente. Os voos passaram de meros metros para voos intercontinentais, de breves
segundos para horas e as aeronaves comecaram a desempenhar missees de \arias naturezas.

Com o avarco tecnobgico no mundo aerorautico, surgiram aeronaves aubnomas nao tripuladas, de-
signadas porUnmanned Aerial Vehicle (UAV), usualmente de menores dimensees que as aeronaves con-
vencionais e capazes de realizar missoes de variadas ndoles, desde o patrulhamento e vigilancia martima
(ver [10]), passando pela monitorizacao de incéndios rurais e orestais (ver [11]), seguimento de alvos
(ver [12]), ak investigacao cient ca. Deste modo, os UAV's permitem eliminar \arios riscos para o ser
humano presentes nas mais variadas missees, como a perda de vidas humanas, o cansaco da tripulecao,
a exposcao a substancias pbxicas e radioativas e a elementos da natureza agressivos (ver [13] e [14]).

Mais recentemente, os UAV's tém sido desenvolvidos com o objetivo de serem totalmente aubnomos
e capazes de realizar missees apenas com a supervisao de um operador com reduzido controlo sobre
a aeronave. Consequentemente, e necessria a existéncia de um piloto autorratico e ciente, capaz de
substituir o controlo humano e de desempenhar todos os controlos necessarios no decorrer das missees.

O Centro de Investigacao da Academia da Forca Aerea (CIAFA) (ver [15]) desde a sua criecao, em
2009, tem participado no desenvolvimento, e investigacao associadas a UAV's e, juntamente com outras
entidades nacionais e internacionais, tem-se envolvido em \arios projetos de interesse para a defesa
nacional, nomeadamente o Projecto de Investigacao e Tecnologia em Veculos Aereos Nao-Tripulados
(PITVANT) (ver [16]), o Protection of European Borders and Seas through Intelligent Use of Surveillance
(PERSEUS) (ver [17]), o Network Enabled Cooperation System of Autonomous Vehicle§NECSAVE)

(ver [18]), o Sistemas Inteligentes de Suporte ao Conhecimento Situacional Martimo Baseados em Veculos
Fereos nao Tripulados (SEAGULL) (ver [19]) e o TROANTE (ver [20]), entre outros..

Atualmente, o CIAFA tem dois projetos de investigacao e desenvolvimento em curso. Em primeiro
lugar, o projeto VOAMAIS (ver [21]), cujos parceiros sao o Centro de Investigacao Naval (CINAV) e o
Instituto de Sistemas e Rolotica do Instituto Superior Tecnico de Lisboa (ISR/IST), o qual pretende
desenvolver novas metodologias para a detecao e seguimento de alvos marinhos e terrestres atrawes de
imagens a&reas. Em segundo, o projeto FIREFRONT (ver [22] e [23]) tem como principais colaboradores

a UAVision (ver [24]) e o ISR/IST (ver [25]), procura apoiar o combate a incéndios rurais, tornando os



processos de detecao da localizecao e previsao da progressao de incéndios mais expedito.

Naarea de investigacao, desenvolvimento cient co e de instrucao de operadores de UAV's, o CIAFA
possui \arias aeronaves nao tripuladas, como o ANTEX-X02 Alfa 07 (ver [1]), que possui como piloto
autormatico o Piccolo Il da empresaCollins Aerospace (ver [26]). Esta dissertacao pretende estudar este

piloto automatico e melhorar o seu desempenho, contribuindo desta forma para a missao do CIAFA.

1.2 Motivacao e Objetivo

O piloto autonatico Picollo Il possui uma estrutura de controlo interna que lhe permite gerar e processar
os comandos de referéncia (e.g. velocidade, altitude e planos de voo). Estes comandos podem ser pe-
carregados na estrutura de controlo atravwes de um plano de voo ou sao enviados em tempo real por
um operador atrawes da ground station. Por sua vez, estes comandos provocam alteracees na dinAmica
(estados) atrawes das de exees das superfcies de controlo. No entanto, por vezes a aeronave nao se possuli
um comportamento desejado, o quale necessario ajustar a estrutura de controlo do piloto autonatico.

O Piccolo Il dispee de uma funcionalidade que permite alterar os parametros do controlador (ga-
nhos) de forma a melhorar a reposta da aeronave aos comandos de referéncia. Poem, o fabricante
Collins Aerospace apenas fornece a descrcao dos ganhos (ver [27]), nao incluindo a estrutura de controlo
implementada no Piccolo I, tornando o ajuste destes parametros num processo moroso e exigente anali-
ticamente. Atualmente, este ajustee um processo moroso e iterativo realizado com base na experiéncia
dos militares do CIAFA, nao havendo, portanto, um netodo sistematizado.

Esta dissertacao ch sequéncia ao trabalho realizado previamente na dissertacao de mestrado \Desen-
volvimento de Ferramenta Computacional para Ajuste Autonatico de Controladores em Veculos Aereos
N-ao Tripulados (ver [1]), na qual foi elaborada uma ferramenta computacional para ajustar os ganhos da
estrutura de controlo do Piccolo Il relacionados com o movimento lateral da aeronave. Uma vez que a
referéncia anterior nao abordou o controlo do movimento longitudinal, referentes ao controlo da altitude
e do True Air Speed (TAS), neste &mbito, a presente dissertacao focar-sea na estrutura de controlo
do movimento longitudinal do piloto autonatico Piccolo Il, tendo como principal objetivo aumentar
a e ciéncia e simplicar o processo de ajuste de ganhos, completando a ferramenta elaborada para o

movimento lateral desenvolvida em [1].

1.3 Contribucees

Esta dissertacao visa sistematizar o processo de ajuste de ganhos do movimento longitudinal da estrutura
de controlo do piloto automatico Piccolo 1l , complementando desta forma a ferramenta desenvolvida

em [1].



Em primeiro lugar, a partir da aralise da documentacao dos ganhos das leis de controldo Piccolo I
(ver [27]) e do estudo do trabalho realizado em [2] sobre 0 mesmo assunto, validou-se a lei de controlo do
leme de profundidade (¢) e validou-se parcialmente a lei de controlo ddhrottle ( ¢).

Em segundo, identi caram-se os modelos do estados longitudinais controlados pelo leme de profundi-
dade que possibilitam a caraterizacao da dinamica de untJAvV .

Seguidamente, atraves dosoftware Simulink (ver [28]), implementou-se a lei de controlo e 0 modelo
dinamico longitudinal em malha fechada com realimentacao de estados.

Por ultimo, com recurso a aplicacao Control System Designs(ver [29]) do Simulink ajustaram-se
0s ganhos do piloto automatico Piccolo II, onde se veri caram melhorias signi cativas da resposta da
aeronave a comandos impostos em simulacao. Para abm disso, de niu-se um procedimento sistematizado

para o ajuste dos ganhos quee transversal a outros pilotos autonaticos.

1.4 Estrutura

A presente dissertacao de mestradoe composta por 6 captulos que irao ao encontro da realizacao dos
objetivos referidos.

O Captulo 1 introduz e contextualiza o tema e enquadra-o na realidade da Forca Aerea Portuguesa
(FAP). Referem-se os objetivos e as necessidades para a realizecao deste trabalho e as contribucees que
0 mesmo procura produzir.

No Captulo 2 apresenta-se uma breve revisao das matrias cient cas relacionadas com o controlo de
sistemas e, principalmente, com a identi cacao e estimacao de modelos que caraterizam a dinamica de
aeronaves.

O Captulo 3, em primeiro lugar, descreve os diferentes modos de voo dBiccolo Il que controlam
a altitude (h) e a velocidade (TAS). Seguidamente, apresentam-se e validam-se as respetivas leis de
controlo que comandam o leme de profundidade ) e o throttle ( ).

Relativamente ao Captulo 4, numa primeira fase, este apresenta o processo adotado para estimar o
modelo que permite caraterizar os estados longitudinais da aeronave e, de seguida, valida-se o0 mesmo em
malha fechada, utilizando a lei de controlo validada no Captulo 3.

No Captulo 5, carateriza-se a resposta do piloto autonatico Piccolo Il a um comando de razao de
subida (Vrate .o ), de altitude (hemg) € durante um plano de voo, considerando o sistema em malha
fechada anteriormente validado. De seguida, procede-se ao ajuste dos ganhos da lei de controlo do leme
de profundidade ( ¢) com a nalidade de melhorar o comportamento da aeronave em simulacao. Desta
forma, apresenta-se uma metodologia sistenatica para a nar os ganhos da lei de controlo.

Finalmente, o Captulo 6 conclui esta dissertacao apresentando os principais resultados obtidos, bem
como as contribucees que a mesma pretende oferecera FAP ea comunidade cient ca. Serao tamkem

referidas propostas para trabalhos futuros que esta dissertacao poder proporcionar.
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O presente captulo apresenta a revisao de literatura realizada no &mbito da dissertacao, dividindo-se em
guatro seaees. Em primeiro lugar, a Seacao 2.1 expee a estrutura de controlo Bacolo II. Seguidamente,

na Sewao 2.2 apresentam-se, de uma forma geral, as descrcao dos estados da cinematica longitudinal de
uma aeronave. De seguida, a Secao 2.3 apresenta 0s conceitos teoricos para a identi cacao de sistemas
e 0 seu processo. Aem disso, sao apresentados o0s \arios modelos utilizados nesse mesmo processo, bem
como as furcees de custo que usualmente sao aplicadas para estimar os modelos. Ainda includos na
mesma sea@ao, serao expostos exemplos de aplicacees no mundo aerorautico. Porultimo, a Seacao 2.4

aborda de forma breve a tenatica de ajuste dos ganhos da lei de controlo.

2.1 Estrutura de Controlo do Piloto Automatico Piccolo i

A estrutura de controlo do Piccolo Il pode ser simplicada pela Figura 2.1, onde se destacam trés
componentes: as entradas de comandai{yq), O ciclo de controlo e 0s sensores ou modelo da aeronave

(ver [1]). A execwcao de um ciclo de controlo envolve as etapas descritas nos paagrafos em seguida.

Figura 2.1: Estrutura de Controlo do Piccolo Il , adotada de [1]

Em primeiro lugar, ttm-se as entradas de comando da aeronaveldnq) que impeem uma referéncia
para a aeronave seguir. De seguida, 0 comando da aeronaveq{y)e comparado com o estado atual da

aeronave (req ), resultando o erro de seguimento (ver [1]):

Uerr = Uemd  Ureal - (2.1)

Por sua vez, o erro de seguimentoug,, )e processado pela lei de controlo do piloto autonatico que a
partir do erro de seguimento e ), calcula a de exao da superfcie de controlo (s).

De seguida, essa de exao altera o estado real da aeronavgf ) que, por sua vez,e medido pelos



sensores da aeronave oue calculado por um modelo da dinAmica da aeronave. A Seaao 2.3 e o Captulo
4 extendem-se com mais detalhe sobre estimacao dos modelos da din&Amica.

Por ultimo, o novo estado real ia atualizar o erro de seguimento, fechando desta forma o ciclo de
controlo, cujo objetivoe diminuir o erro de seguimento at que este seja nulo (ver [1]). Para adequar
a resposta da aeronaveas entradas de referéncia durante deste ciclo,e necessrio ajustar os parametros

(ganhos) das leis de controlo.

2.2 Estados da Dindmica Longitudinal da Aeronave

A aeronave e um sistema dinAmico que pode ser representado por equacees nao-lineares. No entanto,
devido a di culdade em trabalhar com este tipo de equacees, estas sao tipicamente simpli cadas em
equacoees lineares e 0 movimento da aeronavee usualmente desacoplado em modos lateral e longitudinal
(ver [3]). A presente dissertacao apenas se ia focar no movimento longitudinal.

Geralmente no mundo aerorautico, para descrever os estados (poscao e atitude) de uma aeronave,
utilizam-se dois sistemas de referéncia: o referencial da aeronavbo(ly) e o referencial local terrestre
(ver [30]). O referencial da aeronave, tem a sua origem no centro de gravidade da aeronawg)( com 0
eixo Xp no sentido do nariz, o eixoy, perpendicular ax, e apontando no sentido da asa direita, e 0 eixo
z, perpendicular a ambos, dado pelo produto externo entrex, e y,, COmo se veri ca na Figura 2.2. Por
sua vez, a origem do referencial terrestre encontra-se num ponto de referéncia da superfcie terrestre, com
0 eixo Xe orientado para o Norte, 0 eixoye para Este e o eixoze a direcionado para baixo. Tendo em
conta estes dois referenciais, o vetor velocidade da aeronave, em relacao ao referencial terrestre, pode ser
descrito no referencial da aeronave com¥, =[u v w] e a sua velocidade angular comd =[p g r]. Por
sua vez, a orientacao relativa entre os dois referenciaise tipicamente descrita na literatura [30] recorrendo
aos angulos detuler | ], onde corresponde ao angulo de rolamento, ao angulo de picada e ao

angulo de guinada.

Figura 2.2: Representacao esquenatica dos estados da aeronave, adaptada de [3].



Deste modo, a din&mica longitudinal de uma aeronave pode ser descrita pelo seguinte vetor de estados

(ver [31]): 2 3
u

W
X=g80a7; (2.2)

az

ondeue a velocidade longitudinal, we a velocidade vertical, ge a razao de picadahitch rate, e o &ngulo
de picada/pitch e a, e a aceleracao no eixoz, da aeronave. A razao de picadad) descreve o movimento

da aeronave em torno do eixo lateral ¥p,)

Uma vez que as aeronaves se deslocam em relacaoa massa de ar, a orientecao do seu vetor velocidade
(Va), pode nao coincidir com a orientacao do eixak,. No caso particular do movimento longitudinal,
a difererca angular entre a direcao dexy, e velocidade da aeronave e dada pelo angulo de ataque ),
conforme ilustrado na Figura 2.3. Por conseguinte, o &ngulo de incideéncia je a difererca entre o angulo

de picada () e o angulo de ataque ().

Figura 2.3: Representacao do angulo de picada (), do &ngulo de ataque ( ) e do angulo de incidéncia ( ),
adaptada de [4].

Abm disso, a Figura (2.3) representa as folcas aerodinamicas que atuam numa aeronave | a sus-
tentacao/ lift (L), o peso da aeronaveweight (W) e a forca de resisténcia aerodinamicadrag (D) |, a
forca propulsiva/ thrust (T) e a velocidade da aeronave\(,).

Porultimo, as entradas do movimento longitudinal sao a de exao do leme de profundidade ¢) e a
variecao do throttle ( ). A Figura 2.4 representa o sentido positivo da de exao do leme de profundidade

( ), sendo que, quando o e positivo, 0 nariz da aeronave desce e vice-versa.



Figura 2.4: Representacao do referencial do leme de profundidade (¢), adaptada de [3].

Deste modo, ams estudados os estados da aeronave, irao-se abordar ecnicas de identi cacao de
sistemas que permitem encontrar modelos matematicos, que atrawes das entradas e sadas do sistema,

caraterizam a sua dinamica.

2.3 ldenti cacao de Sistemas

Nesta seacao sea abordado o processo de identi car o modelo do sistema em estudo, neste caso a aeronave,
decisivo para totalizar o ciclo de controlo apresentado na Seaao 2.1.

Deste modo, a identi cacao de sistemase um processo que permite construir modelos matenaticos de
sistemas dinamicos com parametros desconhecidos. Atrawes de medcees do comportamento dos sistemas,
este processoe fundamental para conhecer qualquer sistema fsico obsenavel. Estaarea foi desenvolvida
para desenhar sistemas de controlo fundamentados em modelos matenaticos e tem sido utilizada no
ambito da biologia, da medicina, da economia, da engenharia e do mundo aerorautico (ver [32]).

Tradicionalmente, os modelos dindmicos das aeronaves sao determinados analiticamente, 0s quais sao
caraterizados por um conjunto de parametros, nomeadamente derivadas de estabilidade e parametros
fsicos da aeronave. Por sua vez, 0 @lculo destes parametros requer a realizacao de testes exaustivos
em simulacao computacional e ensaios em voo, tornando este processo bastante dispendioso e demorado
(ver [6]).

Com o avarco do processamento computacional, a identi cacao de sistemas engloba, na atualidade,
tcnicas onde atrawes do input e dooutput,e possvel encontrar o modelo dinamico que melhor se aproxima
ao comportamento real do sistema. Aem disso, e possvel incluir conhecimentoa priori do sistema, de
forma a melhorar o desempenho do modelo.

Uma aeronave e um exemplo de um sistema com entradas e sadas, como se veri ca na Figura 2.5.
Esta sema excitada por entradas de controlo, que por sua vez serao as superfcies aerodinamicas: a de exao
dosairlerons ( 5) para o controlo do &ngulo de rolamento (), o leme de profundidade (¢) para o controlo
de picada (), a de exao dorudder ( ;) para o controlo de guinada ) e o throttle ( ) que controla o
TAS (ver [5]).



Figura 2.5: Aeronave como um sistema de entradas e sadas, adaptada de [5].

Atraes de ensaios em voo e de simulacees computacionaise possvel caraterizar a resposta dinAmica da
aeronave a comandos das superfcies de controlo. Esta resposta ia re etir-se nos estados que caraterizam a
dinamica da aeronave: velocidades translacionais, velocidades angulares, atitudes da aeronave, aceleracees
lineares e os angulos aerodinamicos, conforme ilustrado na Figura 2.5 (ver [5]). Atrawes destes estados
geram-se os modelos da aeronave.

O processo de identi cacao de sistemas envolve as seguintes premissas fundamentais (ver [32]):

O verdadeiro estado do sistema dindmicoe determinstico;
E possvel modelar os princpios fsicos que sustentam o sistema dinamico;
E possvel realizar experiéncias espec cas;

Existem dados da sada e da entrada do sistema.

A primeira e segunda premissa relacionam-se uma com a outra. Ambas sugerem que os sistemas
analisados podem ser descritos por modelos matenaticos, nao sendo por isso sistemas cadticos em que
a relacao entre as entradas e as sadas sao impossveis de serem descritas atraves de leis fsicas. Esa
tamkem implcito que, em condcoes ideais e para \arias simulacees repetidas, a aralise das observacoees
resultam no mesmo modelo estimado.

Quantoa terceira, esta sugere quee necessario realizar experiéncias espec cas e ajustadas para cada
caso, de modo a excitar varios modos da dinAmica do movimento, tornando-0 mais robusto.

Porultimo, a quarta premissa a rma que sao necessarios 0s dados das entradas e das sadas, obtidos
diretamente por sensores ou indiretamente atra\es de relacees com outras varaveis conhecidas. Os sinais
de entrada devem ser utilizados com especial atercao, uma vez que irao afetar todo o restante processo.

Se o sistema nao for excitado o su ciente, entao o modelo do mesmo nao tea dados su cientes para
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