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RESUMO

MODELAGEM, SIMULACAO E CONTROLE DA AERONAVE F-16
UTILIZANDO A FERRAMENTA SYSTUNE

AUTOR: Artur Gustavo Slongo
ORIENTADOR: André Luis da Silva

A recente compra de cacas JAS 39 Gripen pelo Governo Federal Brasileiro, para a re-
novacao da frota de aeronaves da Forca Aérea Brasileira reforca a necessidade de que
conhecimentos relativos a essas areas devem ser desenvolvidos em solo nacional, tanto
para suprir a demanda de profissionais, quanto para abrir a possibilidade de uma inde-
pendéncia de tecnologias estrangeiras. Como cagas sao aeronaves que normalmente
possuem caracteristicas instaveis, devido a requisitos de projeto, diferentes modelos de
aeronaves desta mesma classe podem ser utilizadas para desenvolvimento e aplicagcao de
conhecimentos relativos @ mecanica de voo de aeronaves instaveis. Neste ambito, as Qua-
lidades de Voo da aeronave F-16 em malha aberta foram analisadas, para levantamento
dos requisitos do sistema de controle que posteriormente foi projetado, visto que os dados
da aeronave Gripen séo restritos. Como ferramenta de controle, o pacote SYSTUNE do
MATLAB foi utilizado. Ele permite que, a partir de requisitos de respostas, sistemas de
controle sejam projetados, tais como: Pilotos Automaticos (PA), Sistemas de Aumento de
Controle (CAS) e Sistemas de Aumento de Estabilidade (SAS). Apds a Malha ser fechada
com SAS implementado, a aeronave passou a possuir étimas classificacbes segundo a
escala Cooper-Harper de Qualidade de Voo. Assim, duas simulagdes nao-lineares foram
propostas para a aeronave: um Looping com fator de carga e velocidade constantes e uma
curva com fator de carga, velocidade, guinada e angulo de rolamento constantes. Os resul-
tados mostram que, a partir da insercao do controle em malha fechada, além da aeronave
se tornar estavel, ela passou a receber as melhores notas possiveis na escala Cooper-
Harper, o que influenciou diretamente na capacidade da aeronave realizar as manobras.

Palavras-chave: Controle. Simulagdo. Sistemas Instaveis. Cacgas. Mecéanica de Voo.
Qualidade de Voo.



ABSTRACT

F-16 AIRCRAFT MODELING, SIMULATION, AND CONTROL USING
THE SYSTUNE TOOL

AUTHOR: Artur Gustavo Slongo
ADVISOR: André Luis da Silva

The recent purchase of JAS 39 Gripen fighters by the Brazilian Federal Government, for
the renewal of the Brazilian Air Force’s fleet of aircraft, reinforces the need for knowledge
in these areas to be developed on national territory, both to meet the demand of professio-
nals, as well as to open the possibility of an independence of foreign technologies. Fighters
are typically designed to be unstable systems, so aircraft of the same class and with simi-
lar characteristics can be used to develop and apply flight mechanics knowledge. In this
context, the Flight Qualities of the open-loop F-16 aircraft were analyzed to survey the re-
quirements of the control system that was subsequently designed, as it was not possible
to obtain a model of the Gripen aircraft. As a control tool, the MATLAB SYSTUNE pac-
kage was used. Based on response needs and requirements, it enables control systems to
be designed such as: Autopilots (PA), Control Augmentation Systems (CAS) and Stability
Augmentation Systems (SAS). After the mesh was closed with the SAS implemented, the
aircraft had excellent ratings according to the Cooper-Harper Flight Quality Scale. Thus,
two nonlinear simulations were proposed for the aircraft: a Loop, with constant load factor
and speed, and a curve with constant load factor, speed, yaw and roll angle. The results
show that, since the insertion of the closed-loop control, in addition to the aircraft becoming
stable, it received the best possible ratings on the Cooper-Harper scale, which directly in-
fluenced the aircraft’s ability to perform maneuvers.

Keywords: Control. Simulation. Unstable Systems. Fighters. Flight Mechanics. Flight
Quality
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1 INTRODUGAO

1.1 PROBLEMA DE PESQUISA

Durante toda a historia da humanidade, o setor militar sempre foi um dos principais
pilares de desenvolvimento de novas tecnologias. No setor aeroespacial nao é diferente,
pois aeronaves de alta performance sdo desenvolvidas para as mais diversas missoes,
como por exemplo reconhecimento e combate. No caso dos cacgas, essa classe de aero-
nave € desenvolvida para passar por situagdes extremas em combate aéreo. A necessi-
dade de alta manobrabilidade em situa¢cdes de combate em alcance visual faz com que tais
aeronaves se tornem como sistemas instaveis em malha aberta. Neste sentido, entram os
sistemas de controle, a fim de suprir as necessidades de desempenho requisitadas para
que os pilotos possam controlar a aeronave.

No cenario atual brasileiro, a compra de aeronaves Gripen para atualizagdo da ca-
pacidade da Forca Aérea Brasileira (FAB) foi realizada. Como é um sistema onde seus
dados sao restritos para utilizacdo académica, modelos de outras aeronaves de mesma
classe, como o do F-16 sao 6timas aproximacgdes de aplicagao, pois 0 conhecimento ne-
cessario para se desenvolver os estudos acerca de tais aeronaves podem ser adaptados
para aeronaves similares, como o Gripen.

1.2 OBJETIVO GERAL

O objetivo geral do projeto é simular e analisar uma aeronave, cuja dindmica natural
¢ instavel, mais precisamente um caga de combate. Além disso, pretende-se aplicar técni-
cas modernas de controle em tal sistema, a fim de proporcionar a aeronave a capacidade
de realizar determinadas missdes, ou seja, transforma-la em uma aeronave estavel em
malha fechada. Resume-se tais objetivos na capacitagdo em mecanica de voo, principal-
mente de aeronaves do tipo caca, em analises de Qualidade de Voo e controle de sistemas
instaveis em malha aberta.

1.3 OBJETIVOS ESPECIFICOS

Os objetivos especificos do projeto sao, inicialmente, o entendimento das caracte-
risticas de voo do modelo de aeronave proposto, tanto para a dinamica Longitudinal quanto
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para a Latero-Direcional. Na sequéncia, objetiva-se entender os sistemas de controle utili-
zados em aeronaves com tais caracteristicas.

A partir do estudo do modelo do F-16, propde-se a simulagdo da dindmica da aero-
nave, realizando avalia¢gdes quanto as suas caracteristicas de Qualidade de Voo. Isso sera
seguido da aplicacao de técnicas de controle moderno como, por exemplo, a ferramenta
SYSTUNE do MATLAB, e projetos de controle automatico de voo como Stability Augmen-
tation System (SAS), Control Augmentation System (CAS) e Piloto Automatico (PA).

O obijetivo final do projeto proposto € realizar a simulacao do voo da aeronave, com
auxilio do compensador, em uma missao previamente determinada. A partir disso, avaliar-
se-a os resultados obtidos pela aeronave, verificando se o sistema de controle projetado
atendeu as necessidades de manuseio do piloto.

1.4 MOTIVACAO

No final de 2013, o Governo Federal Brasileiro anunciou a compra de 36 aerona-
ves Gripen para a FAB, sendo que o contrato de compra foi formalmente assinado em
outubro de 2014. Tal aeronave é produzida pela Svenska Aeroplan AB (SAAB), empresa
aeroespacial Sueca.

Uma caracteristica importante desta compra foi o acordo da transferéncia de tec-
nologia entre a SAAB e o Brasil. Assim, engenheiros brasileiros estdo trabalhando direta-
mente no projeto de desenvolvimento das aeronaves Gripen que serao utilizadas pela FAB,
e também, engenheiros suecos se encontram no Brasil trabalhando no Centro de Projetos
e Desenvolvimento do Gripen (GDDN).

Este acordo se mostra uma grande oportunidade para Engenheiros Aeroespaciais
brasileiros, tanto no sentido da compra de aeronaves militares de geracao 4+ (de tecnologia
extremamente avancada), mas como também no grande mercado de trabalho que estéa se
desenvolvendo ao redor do projeto desta aeronave. A partir da transferéncia de tecnologia,
todo um mercado de suprimentos ao Gripen devera se desenvolver no Brasil.

Analisando o cenario atual brasileiro, o Gripen é um grande expoente no futuro
do setor Aeroespacial. Sendo um sistema instavel em malha aberta, a sua simulagéo e
aplicacéao de técnicas de controle moderno se mostram extremamente importantes.

Os dados reais da aeronave Gripen sao sensiveis, ou seja, em se tratando de uma
aeronave militar, existe sigilo para estudo da mesma. Pode-se assim, utilizar outros mo-
delos de aeronaves, visto que os conhecimentos de controle e mecanica de voo de tais
padrdes de aeronaves sao universais, podendo ser adaptados para o sistema do Gripen,
ou de outros similares.
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1.5 METODOLOGIA DE TRABALHO

A primeira etapa do projeto consiste em uma revisao bibliogréfica da teoria de me-
canica de voo de aeronaves, com foco principalmente em aeronaves instaveis. Seguindo,
a partir disso, para uma revisao bibliografica sobre tépicos de controle de tais aeronaves.

A segunda etapa € o estudo da mecénica de voo da aeronave a ser simulada, para
uma determinada fase de voo, levando em consideracéo as caracteristicas e configuragao
da aeronave, além do seu funcionamento.

A terceira etapa consiste em testes iniciais com o modelo do F-16, tanto para a di-
namica Longitudinal como para a dindmica Latero-Direcional. Analisando a caracteristica
dos seus modos e qualidade de voo, tracando assim requisitos para o sistema de con-
trole. Nesta etapa, serdo analisadas as Qualidades de Voo da aeronave em malha aberta
segundo a escala Cooper-Harper.

Na quarta etapa do projeto, seréo realizadas simulag¢des iniciais da aeronave, nao
levando em consideragao técnicas de controle. Analisando as caracteristicas de resposta
da mesma durante a fase de voo que se encontra, sob perturbagdes, agdes de rajadas e
em manobra.

Na etapa final do projeto, serdo implementadas técnicas de controle no sistema,
tanto para a sua dinamica Longitudinal quanto para a Latero-Direcional. Isso é feito para
que o sistema possa manter a missao proposta, dentro das limitagées dos pilotos e inde-
pendente de ac¢des externas. O SYSTUNE sera utilizado como ferramenta para desenvol-
vimento dos controladores necessarios para o trabalho. Na sequéncia, novamente serao
levantadas as Qualidades de Voo da aeronave, mas em malha aechada, e misses serao
simuladas para testar o controle projetado.

Serao utilizados os softwares MATLAB e Wolfram Mathematica durante a realizacao
do projeto, respectivamente, para realizagdo das etapas de simulacdo e controle e na
modelagem do sistema.

1.6 ESTRUTURA DE CAPITULOS

O trabalho desenvolvido foi estruturado basicamente em Introdugao, Revisao Bibli-
ografica, Desenvolvimento, Simulagdo e Resultados e Conclusédo. Na introdugéo € repas-
sado o assunto do trabalho, explicando suas intengdes e enfatizando a importancia dessa
pesquisa.

A revisao bibliografica tem como objetivo situar o trabalho, a fim de detalhar o que
esta sendo desenvolvido na area estudada (Estado da Arte). O desenvolvimento detalha
todo embasamento teorico utilizado para o trabalho. Sistemas de referéncia, modelagem
de aeronaves de corpo rigido, analise de qualidade de voo e as técnicas de controle utili-
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zadas sao detalhadas.

Resultados da andlise de qualidade de voo da aeronave F-16 em malha aberta e
fechada sdo apresentados no capitulo de Simulagdes e Resultados. Além disso, duas
manobras sdo simuladas e seus resultados apresentados a fim de comprovar o funciona-
mento do sistema. Ao final, é realizada a Conclusao do trabalho, apresentando possiveis
melhorias e o futuro deste trabalho.



2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

Este capitulo tem como objetivo apresentar uma revisao bibliografica relacionada a
Sistemas de Controle aplicados a cacas. Na Sec¢ao 2.1, o futuros Sistemas de Controle
de Cagas sao brevemente apresentados, descrevendo a perspectiva do ramo industrial e
as técnicas de controle que possuem potencial para serem exploradas. Na Secéo 2.2, sdo
apresentadas pesquisas relativas a arquiteturas de controle de cacas, levando em consi-
deracao a relagdo entre um projeto de controle e a seguranca de voo da aeronave, como
existem muitas abordagens de projeto, cada escolha deve ser muito bem documentada e
analisada quanto a segurancga de sua implementagéao.

2.1 PERSPECTIVAS FUTURAS DE ARQUITETURAS DE SISTEMAS DE CONTROLE
DE CACAS

As possibilidades de projetos de Sistemas de Controle sdo praticamente infinitas,
devido a grande variedade de técnicas que podem ser implementadas. Na industria aero-
nautica nao é diferente, Balas (2003) apresenta a perspectiva da industria neste ramo, e
0 que esta sendo desenvolvido no Brasil, Europa, Russia e Estados Unidos. A tendéncia
para aeronaves militares é a utilizacao da técnica de Inversdo Dindmica para seus projetos
de controle. Ou seja, estas aeronaves estao sendo projetadas, desde o inicio deste sé-
culo, utilizando técnicas de controle moderno, e ndo mais a partir de técnicas de controle
classico, que podem ser estudadas em detalhe em livros como Ogata (2010). Importante
ressaltar que, mesmo utilizando outras técnicas, a utilizagado da analise de controle clas-
sico ainda € muito importante para definicdo de limites de estabilidade em fases iniciais de
desenvolvimento, por exemplo, ou para alocagédo dos polos do sistema.

Complementar a este estudo, Ahlstrom e Torin (2001) apresenta tendéncias, do ini-
cio deste século, de arquiteturas a serem aplicadas a Sistemas de controle de voo (Flight
Control Systems - FCS) . A arquitetura proposta por este artigo se baseia na descentrali-
zagao do comando, sem existéncia de um nucleo central. Segundo ela, a aplicagao de tal
técnica minimiza a necessidade de sistemas de redundancia, diminuindo assim a quanti-
dade de Hardware embarcado em uma aeronave. Esta caracteristica se adapta muito bem
a aeronaves de alta performance, pois qualquer reducao de peso induz a um melhor de-
sempenho da mesma. Ahlstrom e Torin (2002) expande seu estudo para o gerenciamento
de redundancias de sistemas de controle descentralizados, a partir do posicionamento de
nds de comunicacao e controle nos préprios atuadores.
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2.2 ARQUITETURAS DE CONTROLE DE CAGCAS

Aeronaves modernas de alta performance acabam por possuir caracteristicas de
voo naturalmente instaveis (MENON, 2007) ou com reduzida estabilidade natural devido
a requisitos de projeto. Desta maneira, como a seguranca do sistema depende de um
Sistema de Controle, deve ser provado que este realiza todas suas fungdes corretamente
e por todo o envelope de voo da aeronave. Para que isso seja realizado, inimeros crité-
rios devem ser atendidos, e conforme tais critérios sdo analisados, restricdes de voo sao
estabelecidas. Estes critérios abrangem estabilidade linear, ndo linear e inimeros requisi-
tos de pilotagem que levam em consideracao outros inUmeros parametros de voo, como:
Variagdo de massa e inércia, posi¢cao do Centro de Gravidade, tolerancias aerodinamicas,
modos de falha estrutural, etc.

Ainda tratando dos requisitos de segurancga de voo para aeronaves de alta perfor-
mance, novas superficies de controle estdo sendo desenvolvidas, com inUmeros propdsitos
(ZHANG et al., 2007). Neste caso, ocorre a implementacao de Realocagao na estrutura de
controle, a fim de, na existéncia de falhas ou ocasionais danos nas superficies de controle
primarias, suas fungdes sao distribuidas entre as superficies auxiliares, ou serem realiza-
das por uma combinag¢ao de outras superficies. Além disso, Zhang (2008) ampliou sua
pesquisa utilizando outros métodos de realocacao de controle, como o pseudo-inverso,
comparando sua atuag¢do com o Sistema de Controle Aumentado j& implementado no Mo-
delo ADMIRE, sendo este um modelo virtual completo de uma aeronave, que possui 11
atuadores e que esteve disponivel para uso educacional ha alguns anos, quando parou de
ser atualizado. Outro trabalho que utilizou o Modelo ADMIRE teve como objetivo estudar
a implementacéao de técnicas Anti-windup, a fim de evitar o efeito Windup do integrador no
sistema (QUEINNEC, 2006).

Outra linha de estudo relativo a sistemas de controle aplicados a aeronaves de alta
performance sao sistemas de controle tolerantes a falha. Segundo Alwi e Edwards (2007),
a combinagao de Sliding Mode Control (SMC) com modelos de referéncia tem atraido a
atencao de pesquisadores no projeto desta classe de aeronave, devido as caracteristicas
robustas do SMC se complementarem bem com a possibilidade de redistribuicdo dos si-
nais de controle pelo sistema, a partir de redundancia de atuadores. Dentro da linha de
pesquisa de sistemas de controle Tolerantes a Falha, Kale e Chipperfield (2003) propéem
a formulacdo de controle preditivo por modelo (MPC). Esta técnica, resumidamente, en-
contra otimizagdes a cada instante de amostragem, para alcangar comandos e objetivos
de controle, sujeito a restricdes de estados e de rastreio. A vantagem da utilizacao do
MPC é que ele pode simplificar o Hardware de sistemas tolerantes a falha, substituindo em
grande parte a abordagem convencional, que soluciona eventuais falhas a partir da adigéo
de redundancias fisicas. Esta abordagem agrega reduzido custo, complexidade e peso,
por exemplo. Outra aplicagdo de MPC é encontrada no artigo de Keviczky e Balas (2006),
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onde diferentes abordagens de modelos preditivos foram utilizadas e comparadas, refor-
¢ando o potencial desta técnica como ferramenta de um sistema de controle tolerante a
falhas. Além disso, o ramo de controle adaptativo vem recebendo muitos estudos a fim de
explorar o seu potencial de melhoria de sistemas tolerantes a falha. Segundo Ahmed-Zaid
et al. (1991), sistemas de controle aumentados, com implementagcdo de controle adapta-
tivo, possuem a capacidade de aprender e se adaptar a bruscas variagdes da dinamica da
aeronave ocasionadas por falhas nas superficies de controle.

Como as aeronaves desta classe sao pilotadas, o projeto de controle também deve
levar em consideracao as habilidades dos pilotos, ou seja, que as caracteristicas de voo
resultante sejam condizentes com as habilidades dos pilotos. Dessa maneira, o estudo das
Qualidades de Voo destas € muito importante para o projeto do controlador, pois ele deve
ser dimensionado para satisfazer as necessidades de manuseio do piloto. A partir de um
projeto de controle assertivo, boas qualidades de voo podem ser alcangadas. Para atin-
gir este objetivo, existem métodos de comparagao entre o projeto do Sistema de Controle
com as Qualidades de Voo desejadas (BALAS; HODGKINSON, 2009), sendo que nova-
mente € citado que a utilizagcao da técnica de Inversdo Dindamica € uma das mais aplicadas
dentro do ramo industrial. Além disso, para se caracterizar um bom projeto, mais de uma
técnica deve ser utilizada, a fim de comparar resultados de Qualidades de Voo através de
diferentes métodos de classificacao.

2.3 SISTEMAS DE CONTROLE PROJETADOS A PARTIR DE REQUISITOS FIXOS

A utilizacdo da ferramenta SYSTUNE é muito recente, pois foi desenvolvido nesta
década. Assim, seu potencial esta sendo explorado por pesquisadores de diversas areas.
Segundo Feyel (2016), esta ferramenta permite ajustar controladores de estrutura fixa em
relagdo a critérios predefinidos, como: respostas a degrais unitarios, ganho de fungdes
de transferéncia em malha fechada, estabilidade, etc. sendo que exemplos mostram sua
eficiéncia.

Ja, segundo Apkarian (2013), esta ferramenta é uma extensao de sistemas HINFSC-
TRUCT (Robust Control Toolbox do MATLAB), que mantém a flexibilidade de projeto € a
simplicidade, mas é adaptado para lidar com varios modelos e requisitos. Estas caracte-
risticas vem a agregar em projetos complexos de controle, pois esta ferramenta possibilita
que necessidades e requisitos sejam explicitos em forma de restricdes para o controlador,
sendo que a ferramenta tenta encontrar um compensador que consiga atender a tais res-
tricdes. Ainda segundo Apkarian (2013), o SYSTUNE é uma poderosa ferramenta prética,
que amplia a capacidade de engenheiros de controle em encontrar solugdes para proble-
mas complexos.



3 DESENVOLVIMENTO

3.1 F-16

O F-16 (Fig. 3.1), também conhecido como "Fighting Falcon", foi desenvolvido para
os Estados Unidos e outros inimeros paises pela General Dynamics Corporation (GD),
que atualmente pertence a Lockheed Martin Corporation. Esta aeronave surgiu no ano
1972, por causa de uma demanda por um caga ar-ar de baixa razao peso/custo. A primeira
entrega de um modelo ocorreu no ano de 1978, tendo como caracteristicas principais: ser
um caga de superioridade aérea turbojato, monomotor € com um Unico assento.

Figura 3.1 — F-16 (Fighting Falcon).

Fonte: https://www.lockheedmartin.com/en-us/products/f-16.html.

Atualmente, com seu grande nimero de atualizagoes, esta aeronave se tornou um
caga polivalente. Ela desempenha inUmeras missoes, pois pode operar em todas as con-
dicdes meteorologicas e de luminosidade, além de ser capaz de realizar missdes ar-ar e
ar-terra.

As principais especificagdes da aeronave, segundo F-16... (2018), se encontram
nos itens abaixo:

» Comprimento: 15,027 m;
 Altura: 5,09 m;
* Velocidade Méxima: 1.500 mph (Mach 2+);

» envergadura da Asa: 9,449 m
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» Peso Vazio: 9.207 kg;

Empuxo do Motor: 13.000 kg;

» Maximo Peso Bruto de Decolagem: 21.772 kg;

Fator de Carga Projetado: 9 g.

Atualmente o programa F-16 conta com 4.588 aeronaves entregues, contabilizando
mais de 19 milhdes de horas de voo (F-16..., 2018). Até o presente momento foram
desenvolvidas 139 versdes dessa aeronave com mais de mil atualizagbes. Existem 4 atu-
alizacdes para o F-16V Viper em andamento, sendo que sera realizada a entrega de mais
400 modelos desta versdo. Aproximadamente 3000 aeronaves F-16 estdo em servigco para
29 paises.

Os dados de simulagéao do F-16, utilizados durante o desenvolvimento deste tra-
balho, se encontram na forma de uma Lookup-Table disponibilizada pelo livro Stevens,
Lewis e Johnson (2015). Ou seja, os dados relacionados aos coeficientes aerodindmicos
e a tracdo da aeronave (nao lineares) estdo armazenados em forma de uma tabela, onde
seus valores principais estao disponiveis e podem ser obtidos a partir da determinacao das
condicoes de voo simulada.

3.2 MODELAGEM DE UMA AERONAVE DE CORPO RIGIDO

Para o correto desenvolvimento das equacdes do movimento, sistemas de referén-
cia convenientes séo definidos e escolhidos conforme necessidade do problema, a fim de
facilitar a manipulagdo das equagdes e o entendimento de suas caracteristicas. Os siste-
mas de referéncia utilizados para esta trabalho sdo apresentados no Apéndice A.

Além disso, a parametrizacdo de atitude é utilizada para descrever a orientagéo
relativa entre dois sistemas de referéncia cartesianos. Sendo que a atitude de um sistema
de eixos é descrita como a orientacao espacial desse em relagdo a outro sistema de eixos
ou, a orientacao espacial de um objeto qualquer em relagcdo a um sistema de referéncia.
Tal assunto € melhor detalhado no Apéndice B, onde o método utilizado para realizar a
transformagao entre sistemas de referéncia e a sua cinematica sao descritas. A sequéncia
de rotacbes elementares utilizadas neste trabalho foi a usualmente utilizada na aerondutica
(sequéncia 321), de maneira:

Ca = C1(¢)C2(0)C3(v) (3.1)

onde ¢, # e 1) sdo rotacbes em torno dos eixos z, y € z, respectivamente.
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3.2.1 Equacé6es do Movimento de uma Aeronave de Corpo Rigido

A determinacao das equagdes do movimento se faz muito importante para entender
e determinar as respostas relacionadas ao sistema analisado. Assim, no Apéndice C, sao
detalhadas as principais equagdes da mecanica de voo de uma aeronave de corpo rigido,
que possui 3 graus de liberdade de translagao e 3 de rotacao.

A dinamica de translagéo € dada por:

U qu — T
Z F=m v |+ | ru—quw (3.2)
w PV — qu

A dinamica de rotacao é encontra a partir de:

-Mx‘i‘[yyqr_lzzqr-
p M- L1
. - :mvpr—'_ 2z PT
i|=]—" 7 (3.3)
. vy
r Mz+Ixmpq_[yypq
L Izz .

J4, a cinematicas de translagao (no Sistema de Referéncia Aerodindmico) e encon-
trada pelas equacdes abaixo:

o=V cosa cos S cosy cosf+ V sinf (sin¢g costp sinh — cos ¢ sinyh)+
V sina cos 5 (cos¢ cost) sinf + sin ¢ sin )

Yo ="V cosa cos 3 siny cosf +V sinf (sing sint sinf — cos ¢ cos )+
V sina cos 5 (cos¢ siney sinf + sin ¢ cos )

H =V cosa cosf sinf —V sinf8 sing cosf —V sina cosf cosd cosb (3.6)

E por fim, a cinematica de rotacao € dada pelas equagdes a segur:

b=p+ (q sin(¢) + r cos(¢)) tg(0) (3.7)

0 = q cos(¢) — r sen(o) (3.8)

U =1 cos(¢) sec(0) + q sen(¢) sec(d) (3.9)
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Além disso, é de suma importancia uma precisa andlise de forcas e momentos
atuantes em qualquer sistema analisado, para que se entenda o problema corretamente.
No caso de aeronaves, a forga resultante é basicamente a soma das contribuigdes da forca
gravitacional F, propulsiva F,, e aerodindmica F 4:

F,=F,+F,+F, (3.10)

E 0 momento resultante € a soma dos momentos propulsivo e aerodinamico:

M, = M, + My (3.11)

As parcelas dos somatérios de forcas e momentos, que atuam na dinamica da ae-
ronave estdo descritos com mais detalhes no Apéndice C.4.

3.3 QUALIDADE DE VOO

A avaliagdo de qualidade de voo é uma andlise importante a ser realizada sobre
uma aeronave. Este estudo relaciona as sensacdes do piloto com o comportamento da
aeronave.

Qualquer assunto que leve em consideracdo o ser humano € muito subjetivo porque
depende de inuUmeros fatores caracteristicos a cada pessoa. Desta maneira, inUmeros
métodos foram criados para tentar avaliar a qualidade de voo da aeronave considerando o
ser humano, e o que sera abordado neste trabalho € a escala Cooper-Harper, desenvolvida
em 1969 (COOK, 2011). Este método leva em consideragao diversas classes de aeronaves
e etapas de voo, tomando como avaliagcao notas de 1 a 10, sendo que 1 é a melhor.

3.3.1 Classificacao da Aeronave

E muito importante que as andlises de qualidade de voo sejam realizadas para a
classe de aeronave correta e para a missdo estipulada. Existem grandes varia¢des entre
os limites estipulados para uma aeronave cag¢a de combate se comparado com uma de
transporte, ou também, aeronaves do tipo caca necessitam de respostas muito mais rapi-
das que outros tipos de aeronaves. Assim, a escala Cooper Harper analisa as qualidades
de voo segundo a classe, fase de voo da aeronave e exceléncia da aeronave para cumprir
sua misséo.

Segundo Cook (2011) a classificacao por classe é realizada a partir do tamanho e
peso da aeronave e segue:

+ Classe |: Pequenos e leves;



* Classe Il: Peso médio e pequena até média manobrabilidade;

+ Classe lll: Grandes e pesados com pequena até média manobrabilidade;

* Classe IV: Alta manobrabilidade.

Ja as fases de voo a serem analisadas sao:

» Categoria A: Nao terminal que requer manobras rapidas, rastreio preciso e alto con-

trole da fase de voo;

» Categoria B: Nao terminal, que requer manobra gradual, menor precisdo de rastreio

e controle da fase de voo;

» Categoria C: Terminal que requer manobra gradual e precisao no controle da fase de

VOO.

E o nivel de exceléncia da aeronave leva em consideragao a dificuldade por parte

do piloto de completar a missao estipulada e € separada nos trés niveis abaixo:

 Nivel 1: Qualidades de voo adequadas para a missao;

* Nivel 2: Qualidades de voo adequadas para completar a missdo, mas aumento da
necessidade de trabalho por parte do piloto e degradagao na efetividade da misséo;

* Nivel 3: Qualidades de voo degradadas, mas em um nivel que a aeronave consegue
ser controlada. Efetividade da missao também degradada e alta necessidade de

trabalho do piloto.

Ao final da andlise de cada modo de voo da aeronave, que seréo descritos a seguir,
€ realizada a tradugédo para os niveis de Qualidade de Voo a partir da escala Cooper-

Harper, os quais sdo dados pela Tabela da Figura 3.2.

Figura 3.2 — Niveis de Qualidade de Voo da Dindmica Longitudinal.

Level of flying qualities

vel |

Level 2 | Level 3 |Below Level 3

Cooper—Harper rating scale

l

Le
|

2|

=

2

A[5[6[7] 8] 9 10

Fonte: Cook (2011).
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3.3.2 Dinamica Longitudinal

A analise da dinamica da aeronave se inicia definindo o fator de carga por angulo
de ataque (n.), que é dado pela equacao:

2
B g-Th
Sendo V, é a velocidade de equilibrio, g a aceleragao gravitacional e Ty, 0 atraso
de incidéncia. O termo de atraso de incidéncia pode ser encontrado através da fungéao de
transferéncia 52, que pode ser escrita como sendo (onde o subscrito "pc"significa periodo

e

N (3.12)

curto):

als) _ k(s —1/Tw)
0c(8) 8%+ 2(pewpes + w2,

(3.13)

O termo de atraso de incidéncia deve variar entre 0,5 s em voos ao nivel do mar e
em alta velocidade e 4 s em condigao de alta altitude e baixa velocidade (COOK, 2011).

Para o Periodo Curto, a andlise de qualidade de voo é realizada segundo o grafico
da Figura 3.3 e a tabela da Figura 3.4.

Figura 3.3 — Requisitos dos Modos de Frequéncia de Periodo Curto para Fase de Voo.

100

Short period undamped natural frequency @, (rad/s)

0.1

Fonte: Cook (2011).
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Figura 3.4 — Requisitos de Amortecimento de Periodo Curto.

Level | Level 2 Level 3
Flight phase Ls min &y max L min L5 max Ly min
CATA 0.35 1.30 0.25 2.00 0.10
CATB 0.30 2.00 0.20 2.00 0.10
CATC 0.50 1.30 0.35 2.00 0.25

Fonte: Cook (2011).

Para o Periodo Longo (Modo Fugodide) a tabela a ser analisada se encontra na
Figura 3.5, sendo necessario que o amortecimento se encontre abaixo de 10% do amorte-
cimento de Periodo Curto.

Figura 3.5 — Requisitos de Razdo de Amortecimento de Periodo Longo.

Level of flying qualities  Minimum ¢,

1 0.04
2 0
3 Unstable, period 7, > 555

Fonte: Cook (2011).

3.3.3 Dinamica Latero-Direcional

O nivel de qualidade de voo da Dinamica Latero-Direcional é independente da po-
sicao do centro de gravidade e das condi¢cbes de voo da aeronave, pois ela depende ma-
joritariamente do projeto aerodinamico.

O modo de Rolamento Puro pode ser analisado pela Tabela da Figura 3.6 e o seu
requisito € relacionado a sua constante de tempo (7,.).

Figura 3.6 — Requisitos de Constante de Tempo para o Rolamento Puro.

Maximum value of Ty (seconds)

Aireraft class — Flight phase category  Level | Level 2 Level 3
L1V A, C 1.0 1.4 —
I, 111 AC 1.4 3.0 —
LI ML TV B 1.4 3.0 —

Fonte: Cook (2011).
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No modo de Dutch-Roll sdo analisadas a Frequéncia Natural (w,), @ Razao de Amor-
tecimento ((;) e o produto desses dois termos. Na Figura 3.7 sdo dados os requisitos para
classificacdo da aeronave:

Figura 3.7 — Requisitos para o Modo Dutch Roll.

Minimum values

Level 1 Level 2 Level 3

Aircrafi class — Flight phase &4 Cgwg Wy Ly Cgwg Wy g g

LIV CAT A 0.19 0.35 1.0 002 005 05 0 04
11, 111 CAT A 0.19 035 05 002 005 05 0 04
All CATB 0.08 0.15 05 002 005 05 0 04
LIV CAT C 0.08 0.15 1.0 002 005 05 0 04
11, 111 CAT C 0.08 0.10 05 0.02 005 05 0 04

Fonte: Cook (2011).

Qualquer modo espiral estavel ja é aceitavel devido a dinamica deste modo ser
muito lenta, o que ndo prejudica a pilotagem da aeronave. Assim, este modo é analisado
pela Figura 3.8, que nos da os requisitos de constante de tempo:

Figura 3.8 — Requisitos de Constante de Tempo para o Modo Espiral.

Minimum value of T (seconds)

Flight phase

category Level 1 Level 2 Level 3
A, C 17.3 11.5 7.2

B 28.9 11.5 7.2

Fonte: Cook (2011).

3.4 SISTEMA DE CONTROLE

Os sistemas de controle sdo aplicados nos mais diversos tipos de sistemas e equi-
pamentos, com finalidades diversas, que se adaptam a necessidade da aplicagcdo. Para
aeronaves do tipo caca, o principal interesse é possibilitar ao piloto o controle desse tipo
de sistema, que é projetado para ser naturalmente instavel. Dessa maneira, sao aplicados
Sistemas de Aumento de Estabilidade (SAS), Sistemas de Aumento de Controle (CAS) e
Pilotos Automaticos (PA).

Nesta secao, serdo apresentados os atuadores utilizados para controlar a aeronave
F-16, os projetos de controladores empregados, derivados da malha de controle de rastreio
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da Figura 3.9, e suas finalidades. Além da ferramenta SYSTUNE que foi utilizada como
base para se atingir os requisitos de controle estipulados pela analise de qualidade de voo
da aeronave.

Figura 3.9 — Malha Basica de Controle para Rastreio.

A
performance output | z(#)

v - o u(r)‘_ x(1)

plant

OR 0,

L‘()I]l])k’!l]‘iiﬂﬂl'

y

-~
o)

A

—K

measured output v y(t)

Fonte: Stevens, Lewis e Johnson (2015)

Onde x(t) o vetor de estados da planta. K e L sdo matrizes de ganho, r(t) é o
vetor de rastreio, e(t) € o erro, v(t) é a saida do compensador e u(t) a agdo de controle.

A formulacdo matematica para resolugéo deste tipo de problema, parte de que, as
variaveis de medida (y(t)), podem ser expressas de forma que:

y(t) = C x(t) (3.14)

enquanto as variaveis de performance séo:

z(t) = H x(t) (3.15)

Podemos assim definir o erro como sendo:

e(t) =r(t) — z(t) (3.16)

ou

e(t) = r(t) — Hx(¢) (3.17)
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O compensador é definido como sendo:

w = Fw 4+ Ge
(3.18)
v=Dw+ Je

sendo que w e v sao respectivamente os vetores de estado e saida do compensador. E a
dindmica da planta pode ser modelada por:

%X = Ax + Bu
(3.19)
y =Cx
E a acéo de controle, u(t), & dada por:
u(t) = -K,y + K,v (3.20)

3.4.1 SYSTUNE

O SYSTUNE é uma ferramenta poderosa de projeto de controle moderno, dispo-
nivel para o MATLAB, e que pode ser considerada uma extensdo do HINFSTRUCT (H .
tuning of fixed-structure controllers). Se encontra disponivel no Toolbox de sistemas de
controles robustos do MATLAB com versdes superiores a 4.2.

A grande vantagem do SYSTUNE é o complexo algoritmo de otimiza¢ao que possi-
bilita delimitar restricoes Flexiveis (Soft) e Rigidas (Hard) de controle. Isso resulta em uma
otimizagdo complexa a partir dos requisitos de forma (SYSTUNE, 2016):

minimizar max f;(x) sujeito & max g¢;(x) < 1,
i J (3.21)

para Xpmin < X < Xmaz

Onde x é o vetor de parametros ajustaveis, f;(x) e g;(x) sdo as conversdes das
restricdes (Soft(i) e Hard(j)) em valores normalizados € X,,,;, € Xz, SENAO eles 0s valores
minimo e maximo dos parametros do sistema de controle.

A partir da delimitacao de requisitos flexiveis e rigidos, o algoritmo otimiza o pro-
blema pela solugdo sequencial de subproblemas do tipo (sem a implementagéo de restri-
coes):

mxin max(af(x), g(x)) (3.22)
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O parametro « é ajustado de maneira que a solugao dos subproblemas convirja
para a solucao do problema original, que possui as restricdes estabelecidas pelo usuério.

O objetivo principal por tras do SYSTUNE (Equacéao 3.21) pode ser traduzido como:
minimizagao do custo de restrigdes flexiveis, ao mesmo tempo em que reforga as restri-
cbes rigidas como limites do projeto, sendo a estabilidade em malha fechada também
considerada. A matematica do SYSTUNE é muito complexa e foge do escopo deste tra-
balho, mas pode ser encontrada de uma maneira detalhada em (APKARIAN; NOLL, 2006)
e (APKARIAN; NOLL, 2007).

As restricdes sao especificadas para o SYSTUNE utilizando-se o pacote de Tuning-
Goals do MATLAB. Existem inUmeros tipos de TuningGoals com diferentes requisitos de
performance, como por exemplo: TuningGoal.StepTracking que € utilizado para definir o
rastreio a partir de uma entrada degrau; TuningGoal.Rejection para rejeicao de disturbios;
TuningGoal.Margins para definir as margens de fase e ganho, entre outros.

E, a partir disto, a ferramenta retorna as matrizes F, G, D, J de controle - com
ganhos K, ja introduzidos nas matrizes D e J - e os ganhos K.

3.4.2 Malhas de Controle da Aeronave

Os sistemas de controle automatico sao utilizados para aumentar a estabilidade da
aeronave, reduzir a carga de trabalho do piloto, ou até proporcionar um pouso seguro sob
baixa visibilidade. Segundo Stevens, Lewis e Johnson (2015), a capacidade das aeronaves
em geral de responder aos controles é determinada pelas velocidades dos modos rotacio-
nais, isso vem a somar com os estudos de qualidade de voo ja apresentados, pois se as
frequéncias dos modos tiverem pequenos amortecimentos ou forem instaveis, o piloto en-
contrard dificuldades durante o ato da pilotagem, sendo assim necessario utilizar sistemas
automaticos de controle como auxilio.

O Sistema de Aumento de Estabilidade (SAS - Stability Augmentation System) pos-
sui como principal finalidade a melhoria das respostas naturais da aeronave, ou seja, me-
Ihorar as caracteristicas relacionadas aos autovalores dos modos de voo (Frequéncia Na-
tural, Amortecimento e Constante de Tempo). Ja os Sistemas de Aumento de Controle
(CAS - Control Augmentation Systems) sao utilizados para controlar os modos de voo e
fazer com que o sistema responda de maneira adequada as entradas de comando do pi-
loto, sendo utilizadas arquiteturas de compensadores para tal. E por ultimo, os Pilotos
Automaticos (PA), que sao utilizados tanto para aliviar a carga de trabalho do piloto na
realizacao das missdes, como por exemplo: mantenimento de altitude ou velocidade; até
pousos automaticos. No ultimo caso citado, a aeronave nédo precisa de atuacao direta do
Piloto, sendo que ela realiza as corre¢des devidas a partir das leituras dos sensores.

Além disso, existem duas diferencas principais entre esses tipos de sistemas de
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controle. O SAS atua durante todo o voo da aeronave, e 0s outros dois tipos s6 entram em
atuacdo a partir da necessidade do piloto. A outra é que no caso de PA’s e CAS, existe
a reversibilidade dos comandos, ou seja, o0 piloto possui retorno sensitivo da aeronave e
das agdes desempenhadas pelo computador, de modo que caso seja decidida por alguma
acao automatica, os sistemas de controle dos atuadores (Manche, Pedais e Manete) en-
trardo em movimento. Enquanto isso, 0 SAS néo é reversivel. Os Sistemas de controle
automaticos mais usuais se encontram na Tabela 3.1.

Tabela 3.1 — Exemplos de Sistemas de Controle Automaticos Usuais.

CAS PA

- PA de Altitude
- PA de Velocidade
- Pouso Automético

SAS
- Amortecedor de Arfagem

- Rastreio de Velocidade
- Amortecedor de Guinada - Rastreio de Rolamento
- Amortecedor de Rolamento - Rastreio de Arfagem

- Rastreio de Aceleracao Normal, | - Curva Coordenada

Lateral ou Direcional

Fonte: Autor.

Para aeronaves do tipo caga, CAS para Rastreios de Aceleracao Normal sao usu-
almente aplicados, a fim de disponibilizar ao piloto controle da dinamica longitudinal da
aeronave. A malha de Controle de CAS utilizado para este trabalho se encontra na Figura
abaixo.

Figura 3.10 — Malha de Controle para CAS de Rastreio de Aceleragdo Normal.

r e u_v 5 e

x' = Ax+Bu -
n_zc + y = Cx+Du +_{ F-16 @
Y n_z
Entrada Compensador Aeronave

A K*u }4—0

K_a a
K*u ’4—0

q

K_gq
n_z

Fonte: Autor.

Pela visualizacdo da Figura 3.10, fica evidente a aplicacao de um SAS para Amor-
tecimento de Arfagem, explicito pelas realimentagdes internas de a e q. As fungdes prin-
cipais do SAS ja foram citadas, mas para neste tipo de aeronave, sua fungao principal é
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transformar as dindmicas instaveis da planta em estaveis, sendo projetado para atender
requisitos de pilotagem. Além disso € realizada uma realimentacao externa de Fator de
Carga Normal, para rastreio desta variavel. Sendo que J. representa a agao de controle
enviada para o Profundor (subscrito "e- Elevator).

Figura 3.11 — Malha de Controle para PA de Velocidade.

r e - o_m
X' = Ax+Bu -
\%
Compensador Aeronave

Fonte: Autor.

A Figura 3.11 apresenta a malha de controle aplicada para o Piloto Automatico de
Velocidade do projeto. Somente uma realimentagéao externa de velocidade é realizada, a
fim de comparar os valores medidos pelos sensores com o valor de Velocidade comandado.
A variavel . expressa o comando de manete enviado para a planta.

Figura 3.12 — Malha de Controle para PA Léatero-Direcional.

K*u }4

Kp P

i - X' = Ax+Bu phi
phi_c —»@—b z
y = Cx+Du 5a ||
o] Compensador
phi F-16
o_r -
r e u_v
X' = Ax+Bu -
Y
B Compensador Aeronave -
beta beta

;
Ku [

Kr

Fonte: Autor.

A Figura 3.12 apresenta o PA Latero-Direcional de uma maneira expandida. Pela
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visualizagao das realimentagdes internas se pode notar a aplicagao de SAS para amorteci-
mento de Guinada e de Rolamento. Também sao realimentadas externamente as variaveis
¢ e 3, sendo que os compensadores delas podem ser projetados com acoplamento ou
separadamente. Neste caso, dois sinais de atuadores sao dados pelos compensadores,
sendo 9, e ¢, acoes de controle enviadas para o aileron e para o leme (subcrito "r- Rudder),
respectivamente.

3.4.3 Atuadores Aerodinamicos e Propulsivo

Os atuadores da Aeronave F-16 sdo os mesmos que o da aeronave da Figura 3.13
mais o atuador propulsivo. Nos itens abaixo seguem as notagdes relacionadas a cada um
(COOK, 2011), e seus modelos de primeira ordem, utilizados neste trabalho, em funcao de
transferéncia:

« Aileron: Responséavel pelo movimento de rolamento, sendo que o0 movimento positivo
do atuador corresponde ao Aileron direito (Starboard aileron) descer e o esquerdo
subir (Port aileron);

1

Fls)= —— 2
(5) 0, 04955 + 1 (3.23)

 Profundor (Elevator): Responsavel pelo movimento de arfagem, sendo que o movi-
mento positivo do atuador corresponde a ambos descerem;

1

Fls) = ——
(%) = 501955 11

(3.24)

* Leme (Rudder): Responséavel pelo movimento de guinada, sendo que o movimento
positivo do atuador corresponde a um movimento para a direita;

1

Fls)= — ~
() 0,04955 + 1

(3.25)
» Motor: Responsavel pela velocidade da aeronave e é positiva quando realiza um

movimento de aceleracao;

1

F(s)= ———
0,255+ 1

(3.26)



Figura 3.13 — Notagao para as superficies de controle.

3

Starboard

aileron Elevator

Elevator

Positive control
angles shown

Port aileron

Fonte: Cook (2011).
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4 SIMULACAO E RESULTADOS

A condicdo definida para simulagao do voo reto nivelado foi:

« Velocidade de cruzeiro: 200 m/s;
« Altitude: 5000 m;

- Velocidade Angular de ¢: 0°;

« Angulo de Derrapagem: 0°;

» Posicao relativa entre o Centro de Gravidade e o Centro Aerodinamico: 0,35 m;

41 CONDICAO DE EQUILIBRIO

A partir dos dados iniciais de voo e utilizando as ferramentas previamente apresen-
tadas, foi encontrada a condicdo e equilibrio para mantenimento destas condigcbes, que
é:

Manete: 14,3 % (7912,86 N);

Angulo de Ataque: 1,37°;

Angulo de Atitude Longitudinal: 1,37°;

Angulo de Atitude Lateral: 0°;

Angulo de Deflexdo do Profundor: —1,81°;

Angulo de Deflexdo dos Ailerons: 0°;

Angulo de Deflexdo do Leme: 0°.
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4.2 MATRIZES LINEARIZADAS PARA CONDICAO DE CRUZEIRO

A dindmica da aeronave esta descrita no Sistema de Referéncia Aerodinamico na
forma de 12 equagdes diferenciais. A partir disso, sem grandes perturbacoes, é possivel
analisar a dinamica linearizada da aeronave. Os 12 estados da aeronave se encontram no
vetor de variaveis de estado abaixo:

Via 0 ¢ HpB ¢ pr ¢ x y (4.1)

O vetor de controle € dado pelos atuadores, que sao a Manete de Poténcia, Profun-
dores, Ailerons e Leme e s&o respectivamente descritos conforme:

[7r 5. 6, 5r] (4.2)

A partir dos vetores acima definidos, duas matrizes sdo geradas para a analise.
A matriz A, que possui a dindmica linearizada da aeronave em relacao as variaveis de
estado, tendo dimensdo 12X12, e a matriz B que possui a dindmica linearizada em relagéo
aos controles, com dimensao 12.X4.

4.3 MATRIZES A E B COMPLETAS

Para a dindmica completa linearizada, a matriz A é a seguinte:

\% « 0 q H B 16} P 7 [} To Yo
V| —0,0101  6,9001 —9,8066 —0,0207 0,0001 0,0000 0 0 0 0 0 0
a | —0,0005 —0,8839 —0,0000 0,9403  0,0000 0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 1,0000 0 0 0 0 0,0000 0 0 0
q | —0,0000  0,9134 0 —0,8489  0,0000 0 0 0 0 0 0 0
H | 0,0000 —200,0000 200,0000 0 0 0 0 0 0 0 0 0
£ 0,0000 0 0,0000 0 —0,0000 —0,2529 0,0490 0,0235 —0,9956 0 0 0 (43)
¢ 0 0 0 —0, 0000 0 0 0 1,0000  0,0239 0 0 0
p | 0,0000  —0,0000 0 0 —0,0000 —33,5563 0 —2,7659 0,4717 0 0 0
r | —0,0000 —0,0000 0 0 0,0000 12,6220 0 —0,0239 —0,3667 0 0 0
¥ 0 0 0 —0, 0000 0 0 0 0 1,0003 0 0 0
o | 1,0000 0 —0,0000 0 0 0 0 0 0 0 0 0

L vo | 0,0000 0,0000 0 0 0 200,0000 —4,7801 0 0 200,0000 0 0 |

Como as colunas 11 e 12 da matriz A sao zeros, os estados x € y, S80 ignoraveis.



A matriz B também é encontrada e é dada por:
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[ T Oe Sa DR
V| 2,9753  —0,0124 0 0
o | —0,0004 —0,0961 0 0
9 0 0 0 0
q 0 —11,3522 0 0
H 0 0 0 0
8 0 0 0,0133  0,0363 (4.4)
é 0 0 0 0
p 0 0 —43,0581  7,1706
r 0 0 —2,0882 —3,4572
Y0 0 0 0
o 0 0 0 0

L 0 0 0 0 |

4.4 SEPARAGAO DAS DINAMICAS LONGITUDINAL E LATERO-DIRECIONAL

A partir da visualizagcao das matrizes linearizadas completas, € possivel perceber
um desacoplamento dos modos Longitudinal e Latero-Direcional, ou seja, uma baixa de-
pendéncia entre esses modos. Isso possibilita que as dindmicas relacionadas a esses
modos sejam analisadas separadamente, o que facilita o entendimento e percepgéao da
relacao de entradas e saidas.

4.41 Matrizes Linearizadas da Dinamica Longitudinal

Para a dindmica Longitudinal, os estados de interesse sao a velocidade V, os an-
gulos a e 6, a velocidade angular ¢ e a altitude H. Sendo correspondentes aos cinco
primeiros estados e linhas das matrizes 4.3 e 4.4, dessa forma as linhas de 6 até 12 po-
dem ser removidas. E como as colunas que correspondem as linhas removidas sao valores
praticamente despreziveis, elas também séo removidas. Assim a matriz Ay, €:

\%4 o} 0 q H
V1 —=0,0101  6,9001 —9,8066 —0,0207 0,0001
a | —0,0005 —0,8839 —0,0000 0,9403 0,0000 (4.5)
0 0 0 0 1,0000 0
g | —0,0000  0,9134 0 —0,8489 0,0000
| | 0,0000 —200,0000 200,0000 0 0 |

A obtenc&o da matriz B da dinamica Longitudinal ocorre da mesma maneira, séo

removidas as linhas 6 até a 12. Mas para o caso das colunas, sao removidas as que
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correspondem a influéncias do Aileron e Leme, respectivamente colunas 3 e 4, pois nao
interferem na dindmica Longitudinal de um voo reto nivelado. A matriz B;,,, obtida entéo

é:
] ] o
V| 2,9753  —0,0124
—0,0004 —0,0961
Sl e : (4.6)
0 0 0
q 0 —11,3522
h 0 0

4.4.2 Matrizes Linearizadas da Dinamica Latero-Direcional

Para a dinamica Léatero-Direcional, os estados de interesse sdo os angulos 3, ¢
e 1 e as velocidades angulares p e r, que correspondem aos estados da linha 6 até a
10 das matrizes 4.3 e 4.4. Assim, sao removidas as linhas e colunas 1 até a 5 (Estados
Longitudinais), 10 e 11 (Estados desprezados). A matriz Ay, se torna entao:

B ¢ p r (0
Bl —0,2529 0,0490 0,0235 —0,9956 0
é 0 0 1,0000  0,0239 0 4.7)
p|—33,5563 0  —2,7659 0,4717 0
r| 12,6220 0  —0,0239 —0,3667 0
¥ 0 0 0 1,0003 0

A obtencao da matriz B da dinamica Latero-Direcional segue o0 mesmo padrao an-
terior, mantém-se as linhas de interesse (6 até 10) e as colunas de interesse que corres-
pondem aos atuadores Aileron e Leme, respectivamente, 3 e 4. A matriz By, para o caso

estudado é:
_ N 5 i
0,0133  0,0363
0 0

—43,0581 17,1706
—2,0882 —3,4572
0 0

RS B~ B SUER e




38

4.5 AUTOVALORES DA DINAMICA LINEARIZADA COMPLETA

Os autovalores da dinamica linearizada completa sdo ferramentas muito utilizadas
para analisar os critérios de estabilidade, amortecimento e constante de tempo. Os auto-
valores da matriz A sao:

0, 0000 + 0, 0000i
0, 0000 + 0, 0000i

0, 0000 + 0, 0000i

—1,7930 + 0, 0000
—2,7799 + 0, 0000
0, 1547 + 0, 00003

—0,0520 + 0, 1287i
—0,0520 — 0, 1287
—0,0007 + 0, 0000
—0,0072 + 0, 0000i
—0,2992 + 3, 6600i
—0,2992 — 3, 6600

Os autovalores que possuem parte real negativa indicam que a dindmica do sistema
correspondente a ele é estavel, porque a amplitude de oscilacdo diminui com o tempo. No
ponto de equilibrio simulado, um autovalor relacionado ao periodo curto possui parte real
positiva, 0 que significa que a aeronave possui esta dinamica instavel nestas condicdes.
Ja autovalores que possuem parte imaginaria diferente de zero possuem respostas oscila-
torias.

Pelos autovalores também é possivel encontrar a frequéncia natural de oscilacao
(w,) € 0 amortecimento (¢). A frequéncia natural de oscilagao é encontrada por:

wn = T+ (4.10)

Sendo ¢ é a parte real do autovalor e v parte imaginaria. O fator de amortecimento
€ dado por:

g

- 411
O—2+,Y2 ( )

(=
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4.6 AUTOVALORES DOS MODOS LONGITUDINAIS E LATERO-DIRECIONAIS LINEA-
RIZADOS

Da mesma maneira que foi realizada a extragdo dos autovalores das matrizes linea-
rizadas A e B completas, pode-se também fazer para as matrizes reduzidas das dindmicas
Longitudinal e Latero-Direcional, o que permite uma analise mais detalhada dos modos de
VOO que caracterizam a qualidade de voo de uma aeronave.

4.6.1 Autovalores da Dinamica Longitudinal

Para a dindmica Longitudinal, os autovalores sdo extraidos da Matriz 4.5, e suas
caracteristicas principais, sdo dadas de acordo com a Tabela 4.1.

Tabela 4.1 — Autovalores da Dinamica Longitudinal

Autovalor | Amortecimento | Frequéncia Natural (rad/s) | Constante de tempo (s)
-0,0007 + 0,0000i 1 0,000652 1530
-0,0520 + 0,1287i 0,375 0,139 19,2
-0,0520 - 0,1287i 0,375 0,139 19,2
0,1547 + 0,0000i -1 0,155 -6,46
-1,7930 + 0,0000i 1 1,79 0,558

Fonte: Autor.

A primeira analise a ser feita quanto aos autovalores da dindmica Longitudinal é
a separagao dos modos de voo. A partir das constantes de tempo, podemos ver que
os autovalores correspondentes ao modo de periodo curto séo 0, 1547 e -1,7930. Como
esperado, por se tratar de uma aeronave do tipo caga, existe um autovalor real positivo,
ou seja, instavel. Esta caracteristica faz com que este tipo de aeronave possua maior
manobrabilidade (respostas rapidas), caso este modo seja controlado artificialmente. Este
autovalor também € nao oscilatério, o que também se adéqua a necessidade de resposta
rapida desse tipo de aeronave. O outro valor segue as mesmas caracteristicas, mas é
estavel e com forte amortecimento.

Os autovalores de periodo longo séo: -0, 0520 £ 0, 1287: e -0, 0007. O primeiro € um
autovalor conjugado oscilatério, de baixo amortecimento, possui como caracteristica ser
estavel, mas proximo de zero. O outro autovalor é estavel, mas muito préximo do limiar de
se tornar instavel, além disso podemos ver que sua constante de tempo é extremamente
alta.
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4.6.2 Autovalores da Dinamica Latero-Direcional

Para a dindmica Latero-Direcional, os autovalores sdo extraidos da Matriz 4.7, e
suas caracteristicas principais, sdo dadas de acordo com a Tabela 4.2.

Tabela 4.2 — Autovalores da Dinamica Latero-Direcional

Autovalor | Amortecimento | Frequéncia Natural (rad/s) | Constante de tempo (s)

0,0000 + 0,0000i -1 0 00
-0,0072 + 0,0000i 1 0,00719 139
-2,7799 + 0,0000i 1 2,78 0,36
-0,2992 + 3,66i 0,0815 3,67 3,34
-0,2992 - 3,66i 0,0815 3,67 3,34

Fonte: Autor.

O modo de Dutch-Roll pode ser identificado pela caracteristica de ser normalmente
um autovalor conjugado, sendo entdo -0, 2992 + 3,66i. E um modo oscilatério, estavel e
com baixo amortecimento.

O modo de Rolamento Puro possui caracteristica de ser uma resposta rapida, ou
seja, baixa constante de tempo, o que nos leva a saber que o autovalor correspondente a
este modo é -2, 7799. As caracteristicas sdo: ser fortemente amortecido e ndo oscilatorio.

O autovalor nulo é um integrador na origem. Entdo encontramos por eliminatéria
que o modo Espiral corresponde ao autovalor -0, 0072. Caracteristicas deste modo séo ser
nao oscilatério, fracamente amortecido e de alta constante de tempo, o0 que se confirma
pela visualizagado da Tabela 4.2. Além disso, por possuir valor real negativo, sabemos que
este modo € estavel, o0 que normalmente ndo acontece nas aeronaves, por nao ser um
requisito decisivo de projeto.

4.7 QUALIDADES DE VOO DO F-16 MALHA ABERTA

O primeiro passo para realizar a andlise de qualidade de voo do cagca F-16 é
classifica-lo segundo suas caracteristicas e missdo a ser simulada. Nesse contexto, a
aeronave se enquadra na Classe IV, pois € uma aeronave de alta manobrabilidade. Clas-
sificacdo para modo de voo simulado recai sobre: Classe |V, Fase B, pois serd simulado
majoritariamente condi¢des de cruzeiro e Nivel 1 pois é necessario alta precisdo para rea-
lizar missdes de combate aéreo.
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4.7.1 Dinamica Longitudinal

A funcao de transferéncia de periodo curto que relaciona uma entrada de profundor,
com saida velocidade angular ¢, para o caso simulado, é:

g(s)  —11,352(s + 0,8917)

= 4.12
de(s) s+ 1,732 — 0,108 ( )

Podemos assim encontrar o termo de atraso de incidéncia, que é:
Tpo = 1,12 (4.13)

Este resultado é condizente com o esperado segundo as especificagbes', sendo
que a missao a ser simulada é de grande altitude e com uma velocidade de voo média para
este tipo de aeronave, que pode atingir velocidade maxima préxima de 600 m/s. Também
podemos encontrar o termo de fator de carga por angulo de ataque, que é (V. = 200 m/s
eg=29,81m/s?:

ne = 18,2 (4.14)

Como a dindmica de Periodo Curto da Aeronave é instavel, a analise da Figura 3.3
nao é realizada, pois a pilotagem desta aeronave ja é classificada como sendo inviavel.

Analisando o modo de periodo curto pela sua caracteristica de amortecimento, en-
contramos que a aeronave receberia uma nota de Nivel 1 para o caso do autovalor estavel.
Mas como possui autovalor instavel, a aeronave ja se torna incontrolavel longitudinalmente.

Ja para o caso do modo Fugdide, o0 amortecimento ndo passa pelo requisito de ser
10% do amortecimento de periodo curto, mas na analise da Figura 3.5 encontramos que
este modo da aeronave é de Nivel 1.

4.7.1.1 Converséo da Dindmica Longitudinal para Escala Cooper-Harper

De forma resumida, por causa do autovalor positivo de periodo curto, a aeronave €
incontrolavel em sua dinamica Longitudinal, mas desconsiderando-o, a aeronave seria de
nivel 1 tanto no modo de periodo curto como de periodo longo, o que resultaria em uma
classificagcao de Nivel 1, 2 e 3 (Fig. 3.2) da Escala Cooper-Harper. Como os resultados
encontrados demonstram que a aeronave é incontrolavel para um piloto, sistemas artificiais
de controle devem ser aplicados, de acordo com o que ja foi apresentado, e a partir disso
uma nova analise dos autovalores deve ser realizada.

TUm valor sugerido é menor que 4s, como apontado na secéo 3.3.2.
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4.7.2 Dinamica Latero-Direcional

A dinamica Latero-Direcional da aeronave é avaliada segundo os trés modos de
voo. Para o Rolamento puro, a aeronave recai sobre o Nivel 1, segundo a Figura 3.6. O
valor de constante de tempo € muito menor que o requisito para se enquadrar sobre este
nivel, o que significa um 6timo desempenho da aeronave neste modo.

Para o modo Dutch-Roll, temos que a Frequéncia Natural é 3,67, o0 Amortecimento
€ 0,0815 e o produto desses dois valores € 0, 299. Tais valores caracterizam uma aeronave
de Nivel 1, segundo a Figura 3.7.

O ultimo a ser analisado € o Espiral. Como a aeronave é estavel neste modo, ela
ja possui resposta caracterizada como muito boa. Além disso, analisando a Figura 3.8 e
comparando com o valor de constante de tempo desse modo encontramos que ela possui
classificacao de Nivel 1.

4.7.2.1 Conversado da Dindmica Latero-Direcional para Escala Cooper-Harper

Como todos os modos Latero-Direcionais estudados séo classificados como de ni-
vel 1, a tradugdo para a escala Cooper-Harper resulta em qualidades de voo de Nivel 1, 2
e 3. O que significa que a aeronave, na sua Dinamica Latero-Direcional, possui caracteris-
ticas correspondentes a de uma aeronave que demanda minima compensagao por parte
do piloto.

4.8 PROJETO DO CONTROLADOR

A definicao dos requisitos de projeto do controlador foi realizada a partir de um mé-
todo iterativo. Primeiramente a aeronave foi simulada com restri¢cdes flexiveis e rigidas
genéricas. Sendo que a partir da analise dos resultados obtidos, estas restricdes foram
sendo melhoradas para se obter respostas Nivel 1 segundo a escala Cooper-Harper. Além
disso, pequenas variagdes dos parametros foram testadas levando em consideracao simu-
lacdes ndo-lineares, onde foram consideradas possiveis saturagdes de atuadores, tempo
de acomodagéao e sobressinal.

A sequéncia de projeto utilizado para utilizagcao da ferramenta SYSTUNE foi:

+ Definicao da Malha de Controle a ser otimizada;
+ Definigao de entradas e saidas da Malha de Controle;

» Escolha da estrutura do compensador (Proporcional Integral (Pl), Proporcional Inte-
gral Derivativo (PID), Proporcional Derivativo (PD) ,etc);
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» Definicao dos Requisitos Flexiveis a partir de TuningGoals;

» Definicao dos Requisitos Rigidos a partir de TuningGoals;

* Envio de Parametros para o SYSTUNE;

» Andlise da otimizagao a partir dos requisitos obtidos;

» Simulacao Nao-Linear da aeronave e analise dos resultados;

» Caso ambas andlises sejam classificadas como satisfatérias:
— Matrizes F, G, D, J e K, extraidas;

» Caso contrério, parametros dos Requisitos eram modificados e nova simulagéo era
realizada.

podemos ver assim, que 0s Unicos parametros que variam neste projeto sdo a estrutura da
Malha de Controle, a estrutura escolhida para o compensador, os TuningGoals utilizados
como requisitos de projeto e os parametros internos aos requisitos.

4.8.1 CAS de Fator de Carga

Seguindo a sequéncia de projeto definido acima, a malha de controle definida para o
CAS de Fator de Carga se encontra na Figura 3.10. A entrada é dada por um fator de carga
comandado n,., a variavel realimentada externamente é o fator de carga n,, as variaveis
realimentadas internamente sdo a e ¢ € a agao de controle € dada por J.. Além disso, a
estrutura de controlador escolhida foi a PID, pois obteve melhor desempenho durante as
iteracdes realizadas.

Como o objetivo principal do CAS é o rastreio do Fator de Carga desejado pelo
piloto, o primeiro requisito proposto é relativo as caracteristicas de resposta do sistema.
Assim, foi delimitado o erro maximo relativo (MATHWORKS, d). Foi definido que o erro
maximo néo deveria ser maior que o definido pela funcéo de transferéncia abaixo:

(PE)s 4+ w.(DCE)
S+ W

MazError = (4.15)

onde a frequéncia de corte (w,.) foi definida como sendo 2,5 rad/s, o erro a partir da
frequéncia de corte (PE) sendo 1 e o erro relativo em baixas frequéncias (DCE) como
sendo 0,01. Sendo este requisito classificado como flexivel, ou seja, para onde o SYS-
TUNE deveria tentar fazer a resposta convergir.

O segundo requisito de projeto do CAS esta relacionado com estabilidade do pro-
jeto, definindo limites para as margens de fase e ganho do projeto (MATHWORKS, b).
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Assim, foram definidos margens de ganho (18 dB) e Fase (60°), onde a fase inicialmente
foi definida como sendo (45°), valor usual para aeronaves do tipo caca segundo Rundqwist
e Hillgren (1996), sendo a partir disso testada a estabilidade do sistema até encontrar o
valor definido.

A partir de tais requisitos, o SYSTUNE retornou as matrizes necessarias para re-
solver o sistema da Equacéo 3.18 e 3.20. Abaixo € apresentado o que foi retornado para
o CAS projetado?:

0 0

Feas = 4.16
cas [o —4,8518] (4.16)
Geas = ! (4.17)

G5 4 8518 '
Deas = | ~0,0065 10 ~0,3033- 10 | (4.18)
Joag = —0,0639 (4.19)
K,cas = | 0,4688 —0,5239] (4.20)

4.8.2 PA de Velocidade

O projeto do PA de Velocidade partiu da definicdo da malha de controle a ser uti-
lizada (Figura 3.11). A malha possui como entrada V., como realimentacao externa a
velocidade da aeronave, e a a¢do de controle dada por J,. Também foi definida que a
estrutura do compensador deveria ser PID.

A partir das definicdes iniciais, parte-se para a definicdo dos requisitos. Os requi-
sitos flexiveis para o projeto do PA de velocidade estdo diretamente relacionados com o
tempo de resposta do atuador. Como o motor possui uma resposta mais lenta, como visto
por seu Modelo 3.26, o compensador deve ser projetado para atuar em frequéncias simila-
res a da operacao do motor. Para isso, foi delimitado o erro, como no CAS projetado, mas
com w, sendo 1 rad/s e o maximo erro absoluto 1. Além disso, o TuningGoal.LoopShape
(MATHWORKS, a) foi utilizado para definir um modelo para a resposta do controlador, onde
a definicdo do modelo partiu da funcéo frd do MATLAB, que constréi uma resposta a partir
de pontos em frequéncia e sua resposta correspondente em decibéis. Os pontos defini-
dos podem ser visualizados na Tabela 4.3,sendo também delimitada uma porcentagem de

2Lembrando que os ganhos relativos a K, ja sdo inseridos, pelo SYSTUNE, nas matrizes do compensador
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variacdo de 25% para a aproximagao deste modelo.

Tabela 4.3 — Pontos Definidos para Criagdo de Modelo de Resposta em Frequéncia.

Frequéncia (rad/s) | Resposta (dB)
0,01 102
5 1
100 1074

Fonte: Autor.

O projeto dos requisitos rigidos esta diretamente relacionado com a estabilidade
do modelo. A partir do projeto do CAS e da adigdo dos requisitos flexiveis do PA de Ve-
locidade, a aeronave passava a possuir autovalor real positivo em seu modo Fugodide, o
que € indesejado. Para corrigir tal acontecimento, foi definida uma regiao para acomoda-
cao dos polos do modelo, para que eles fossem estaveis (MATHWORKS, c¢). Para isso,
foi definido que o maximo decaimento seria 0,05, sendo Re(s) < —0,05 com um amor-
tecimento minimo de 0,075, sendo Re(s) < —0,075 |s|, onde Re(s) é a parte real de um
namero complexo. Além disso, novamente foram definidas margens de estabilidade para
o sistema, com mesmos requisitos que o projeto do CAS.

Abaixo ¢é apresentado os resultados obtidos para o PA de Velocidade projetado 3:

0 0
L 4.21
Fav [0 —0,2752] @.21)
Gpa — | ! (4.22)
PAY L 0, 2752 '
Dpa, = | 00255 —0,1142 | (4.23)
Tpa, = 0,384 (4.24)

4.8.3 PA Latero-Direcional

Seguindo o padrao de projeto apresentado no inicio desta se¢ao, a malha utilizada
para o PA Latero-Direcional pode ser visualizada na Figura 3.12. Esta grande malha pode
ser separada em duas menores, uma relativa ao angulo de rolamento (¢) e outra ao angulo
de derrapagem (). A primeira possui entrada ¢.., realimentagao interna de p, realimenta-
¢ao externa do ¢ da aeronave e acao de controle ¢,. J& a segunda possui entrada de S.,

3Nao existe K, devido a ndo existéncia da realimentagao interna
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realimentacao interna de r, realimentacado externa do (5 da aeronave e acao de controle
0.. A estrutura de compensador escolhida para este projeto foi do tipo Pl, devido a outras
estruturas promoverem a saturagéo do Aileron.

Seguindo para o projeto dos requisitos, devido ao desacoplamento das Dinamicas
Longitudinal e Latero-Direcional, explicito na Matriz 4.3, o projeto do PA Latero-Direcional
deve ser focado nos seus proprios modos e no acoplamento entre os movimentos de rola-
mento e guinada. Como o objetivo € rastrear o valor de ¢ rejeitando variagdes de [, foram
definidos como requisitos flexiveis o erro maximo absoluto de rastreio de ¢ com PE = 0,
we. = 0,33 rad/s e DCE = 0,1 e além disso, também foi definida uma rejeigdo de ganho,
de maneira que uma entrada ¢ deveria no maximo resultar em um ganho de 0,1 dB em /.

Para os requisitos rigidos de PA Latero-Direcional, novamente foram estabelecidas
margens de estabilidade para o sistema. Para a malha de ¢, a margem de ganho estipulada
foi 33 dB e a de fase foi 60°. Ja para a malha de 5 a margem de ganho estabelecida foi 18
dB e a de fase foi 60°.

A definicao dos requisitos rigidos foi a que exigiu maior analise. Como a Qualidade
de Voo em Malha Aberta da aeronave ja é de Nivel 1 em seus modos Latero-Direcionais,
era de interesse manter tais caracteristicas. Como o modo de Rolamento Puro possui
resposta muito rapida, o projeto de controle exigia variagdes em milésimos de segundos
do Aileron, o que resultava na saturacao do atuador. Conforme se alteravam os requisitos
e era diminuida a requisicdo de resposta do aileron por parte do controlador, o sistema
passava a ndo possuir uma resposta otimizada com relagéo ao seu 5. Ao final, a definicao
destes requisitos se enquadrou bem as necessidades do trabalho, levando em considera-
¢cao a nado saturagao dos atuadores e a sua resposta otimizada.

Abaixo € apresentado o que foi retornado para o PA Latero-Direcional projetado:

Fra,, = [8 8] (4.25)

G,y = [(1] 2] (4.26)

Doy, — [ —0,48(?; 107 _0729207. . ] (4.27)
Tpaiy = [ _073458 0,0%37] (4.28)
Kypa,, = [0’00107 _0705207] (4.29)
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A analise em Malha Fechada é realizada a partir da adicao do SAS na dindmica do

sistema, de modo:

Ayr=A-B-K,-C

(4.30)

sendo C' a matriz de escolha dos estados que sdo realimentados internamente. A partir

disso, os autovalores e suas caracteristicas sdo novamente avaliados, da mesma maneira

que foram em Malha Aberta.

4.9.1 Separacao das Dinamicas Longitudinal e Latero-Direcional em Malha Fechada

4.9.2 Analise dos Autovalores em Malha Fechada

Os autovalores da Dinamica Longitudinal em Malha Fechada sao apresentados na

Tabela 4.4.

Tabela 4.4 — Autovalores da Dindmica Longitudinal em Malha Fechada

Autovalor

Amortecimento

Frequéncia Natural (rad/s)

Constante de tempo (s)

-0,000653

-0,00451 + 0,06458i
-0,00451 - 0,06458i
-1,74 + 2i

-1,74 - 2i

]
0,0697
0,0697
0,656
0,656

0,000653
0,0647
0,0647

2,66
2,666

1530
222
222

0,574
0,574

Fonte: Autor.

A partir da adicao do SAS projetado ao sistema, todos os autovalores longitudinais

se tornaram estaveis, o que era desejado. Os autovalores de Periodo Curto sdo —1, 74+2s.
Enquanto os autovalores de Periodo Longo sdo —0, 000653 e —0,00451 + 0, 06458, que

se encontram no limiar da estabilidade.

E os autovalores da Dinamica Latero-Direcional de Malha Fechada sdo apresenta-

dos na Tabela 4.5.
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Tabela 4.5 — Autovalores da Dinamica Latero-Direcional em Malha Fechada

Autovalor | Amortecimento | Frequéncia Natural (rad/s) | Constante de tempo (s)
0,0000 + 0,0000i -1 0 00
-0,0297 1 -0,0297 33,7

-2,3 1 2,3 0,435

-1,2 + 3,49i 0,325 3,69 0,835

-1,2 - 3,49i 0,325 3,69 0,835

Fonte: Autor.

Comparando a Tabela 4.5 com a 4.2 vemos que as caracteristicas principais dos
modos se mantiveram, o que era desejado, ja que as qualidade de voo Latero-Direcional
da aeronave ja era de nivel 1. O Dutch-Roll é representado pelos autovalores —1, 2+ 3, 49,
o Rolamento Puro pelo autovalor —2, 3 e o modo Espiral pelo autovalor —0, 0297.

4.10 QUALIDADES DE VOO DO F-16 EM MALHA FECHADA

Para analise em Malha Fechada, a classificagdo da aeronave € a mesma que a
utilizada anteriormente.

4.10.1 Dinamica Longitudinal

A funcéao de transferéncia de periodo curto com entrada de profundor e saida de
velocidade angular ¢ se tornou:

q(s)  —11,352(s +0,8917)
Se(s) 82 +3,483 — 7,048

(4.31)

sendo que o termo de atraso de incidéncia se manteve 0 mesmo que o apresentado em
4.13. Assim, como as condi¢des de voo sdo mantidas, o termo de fator de carga por angulo
de ataque também se mantém o mesmo (4.14).

Com a resposta encontrada para o termo de fator de carga por angulo de ataque e
as Frequéncias naturais do modo de Periodo Curto da aeronave em Malha Fechada (2, 65
rad/s), encontramos pela Figura 3.3 que a aeronave é classificada como sendo de Nivel 1
para esta analise.

Sabendo que o amortecimento do modo de Periodo Curto em Malha Fechada é
0,656, pela Figura 3.4 encontramos que para este modo de voo a aeronave, a partir da
aplicagdo de um SAS de amortecimento de arfagem, se tornou de Nivel 1.
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Para o modo de Periodo Longo, a aeronave se mantém na classificacao de Nivel 1,
pois 0s amortecimentos dos autovalores deste modo sao maiores que 0, 04.

Com a aplicagao do sistema de controle ao sistema, a aeronave passou a ter ambos
os modos de voo classificadas como nivel 1, isso leva diretamente a uma traducéo para a
escala Cooper-Harper, recaindo sobre os Niveis 1, 2 e 3. Ou seja, a aeronave passou a
possuir caracteristicas de facil pilotagem, demandando minima compensacao por parte do
piloto em sua dindmica Longitudinal.

4.10.2 Dinamica Latero-Direcional

O Rolamento Puro se manteve classificado como Nivel 1, a partir do cruzamento
de dados da Tabela 4.5 com a Figura 3.6. Sendo que a constante de tempo deste modo
(0,435 s) se encontra bem abaixo do valor maximo para ser classificada neste nivel (1,4
S).

O modo Dutch-Roll em Malha Fechada possui Frequéncia Natural 3, 69 rad/s, Amor-
tecimento 0, 325 e o produto destes termos 1, 199. Tais valores classificam este modo pela
Figura 3.7 como sendo Nivel 1. E o modo Espiral, que possui constante de tempo 33,7 s,
o que pela Figura 3.8, classifica esta aeronave como sendo Nivel 1 para este modo.

Ao final, a tradugédo da Dinamica Léatero-Direcional em Malha Fechada para a es-
cala Cooper-Harper, segundo a Figura 3.2, faz com que a aeronave receba Niveis 1, 2 e
3 de pilotagem, possuindo as mesmas caracteristicas expressas para a classificagdo da
Dinamica Longitudinal em Malha Fechada.

411 SIMULACAO NAO-LINEAR

Para testar o funcionamento dos controladores para as condi¢cdes de voo proje-
tadas, duas manobras que possuem um alto grau de complexidade e acabam por exigir
bastante da aeronave foram simuladas. Sendo que as condi¢des de manobra, os resul-
tados obtidos e a discussao de tais resultados sdo apresentadas nos topicos seguintes.
Além disso, para demonstrar o funcionamento do Sistema de Controle, € de interesse si-
mular o mesmo sob a incidéncia de perturbagdes. Para tal, as manobras foram simuladas
com incidéncia de uma tesoura de vento no inicio da manobra, sendo que o algoritmo de
rajada utilizado se encontra no Apéndice D. As caracteristicas do vento simulado sao:

« Maxima velocidade radial da tesoura de vento: 5 m/s;

« Méaxima velocidade vertical da tesoura de vento: 5 m/s;
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» Posicdo em X da posicao do centro da tesoura de vento: 100 m;
» Posicdo em Y da posigcéo do centro da tesoura de vento: 0 m;

» Raio da tesoura de vento: 200 m.

Importante ressaltar que na pratica estas manobras ndo sao realizadas na inci-
déncia de uma tesoura de vento, pois tal condicao de vento é extrema e muito perigosa,
ocorrendo normalmente em baixas altitudes, em aeroportos especificos. Entretanto, para
fins analiticos, a utilizacdo de modelos deste tipo de perturbacdo é valida para teste e
avaliagao dos projetos previamente descritos.

4.11.1 Looping com Fator de Carga Fixo

Para a realizacao do Looping, foi utilizado o PA de Velocidade, a fim de manter a
velocidade de equilibrio, dentro das limitacées da Aeronave. Além disso, foi utilizado o
CAS para seguir um Fator de Carga Normal comandado de 6 g. A Figura 4.1 mostra o
movimento em trés dimensbes da aeronave, podemos ver que o looping foi completado,
mas por ser uma manobra com fator de carga constante, o raio de curvatura variou durante
a manobra. Além disso, a elipse vermelha (possui esta forma devido a distor¢ao dos eixos)
apresenta as fronteiras longitudinais da regiao de incidéncia de vento, sendo que este foi
modelado para atuar em todas as altitudes. A visualizacdo da Figura 4.1 da uma falsa
impressdo de que o Loop nao foi completamente vertical, mas na andlise do segundo
grafico da Figura 4.2 podemos ver que o Loop foi completamente vertical.
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— Movimento da Aeronave.
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Fonte: Autor.

Ja pelos graficos da Figuras 4.2, podemos ver que a aeronave se deslocou aproxi-

madamente 1100 m em altitude e, 1000 m no eixo x.



52

Figura 4.2 — Movimento da Aeronave no Plano Longitudinal e Variagdo de Altitude.
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Fonte: Autor.

A variagao da velocidade da aeronave é exposta pelo primeiro grafico da Figura 4.3,
e podemos ver a atuacao do PA de Velocidade pela variacdo da Manete de Poténcia no
segundo grafico da Figura 4.3, que desempenhou bem sua fun¢do. Na subida da manobra,
a aeronave perdeu somente 8 m/s de velocidade, enquanto a Manete de Poténcia variou
quase 90 % para compensar a aceleragao gravitacional contraria. Durante o pico da mano-
bra, a aeronave prontamente recuperou sua velocidade, devido a manete estar quase em
sua posi¢cao maxima, e a aeronave estar nivelada com a superficie terrestre. Com relagéao
ao vento, V, apresenta a velocidade aerodinamica (em relacdo ao vento), e V' a velocidade
inercial (em relagédo ao solo). Somente na parte da velocidade que corresponde ao topo da
manobra que uma variagcao aparente de V' ocorre devido ao vento, sendo que na mesma
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regiao no Grafico da variagdo da Manete existe uma compensagao realizada pela mesma.

Figura 4.3 — Velocidade da Aeronave e Variagdo da Manete de Poténcia.
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Fonte: Autor.

Com relagédo aos angulos da aeronave, o primeiro e 0 segundo grafico da Figura
4.4 apresentam suas variagdes no SRC e SRA, respectivamente. A analise do segundo
grafico nos mostra que a aeronave manteve sua posi¢cao de equilibrio Latero-Direcional,
enquanto variou seu angulo de atitude Longitudinal. Ja para os angulos do SRA, fica
evidente que durante a manobra, o angulo de ataque mantido, para um fator de carga
aproximadamente 6 g, ficou entre 20° e 25°. A variacao do « até o ponto de equilibrio
para o Looping se fez de maneira suave e sem sobressinal, atingindo o valor necessario
em menos de 2 segundos. Isso ocorreu devido ao controlador de Fator de Carga ter sido
projetado para ser suave quanto ao comando, 0 que traduz diretamente para variagao
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da dinamica Longitudinal da aeronave. O efeito do vento ndo aparece nos gréaficos dos
angulos do SRC, mas nos relacionados aos angulos do SRA: vemos pequenas variacoes
devido a incidéncia da perturbagcdo. Mesmo com uma consideravel incidéncia de vento,
em posicOes desfavoraveis para a aeronave, como no topo da manobra, onde ela esta de
ponta cabeca com relacédo ao plano longitudinal, o controlador projetado foi efetivo no ato
de contornar tais adversidades, mantendo a manobra em curso.

Figura 4.4 — Variagao dos Angulos do SRA, SRC e das Velocidades Angulares da Aero-
nave.
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Fonte: Autor.

Ja para as velocidades angulares do SRC, expostas no terceiro grafico da Figura
4.4, vemos uma aceleracao rapida de ¢, que é relacionada diretamente com o movimento
de arfagem da aeronave, possuindo um consideravel sobressinal, mas que nao foi direta-
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mente transposto para a variagao dos angulos longitudinais. Entdo, o controlador proje-
tado prop6s uma variacao rapida na taxa de variacao da velocidade angular de arfagem,
enquanto manteve uma suavidade na variagao da atitude da aeronave, o que se traduz em
movimentos rdpidos, mas precisos. A incidéncia do vento também aparece neste caso,
mas é contornada rapidamente, sem acarretar grandes variacoes.

O primeiro e segundo grafico das Figura 4.5 nos apresentam a variagdo dos das
superficies de controle Aerodinadmicas durante a manobra e a variagcao dos fatores de
carga da aeronave, respectivamente. No segunda, podemos visualizar a ndo existéncia
de fator de carga lateral durante a manobra e a variacdo do Fator de Carga no Eixo =
devido as aceleracbes da aeronave. Mas principalmente se analisa a variagao do Fator
de Carga Normal, que esta sendo diretamente comandado pelo CAS. Fica evidente que o
vento proporcionou disturbios, mas que o controlador conseguiu atuar, mantendo um erro
relativo inferior a 10 %. Além disso, como a manobra realizada ocorre com alto Fator de
Carga e grandes variagées na dinamica Longitudinal, ela exige bastante da aeronave, ou
seja, mesmo em uma condi¢cdo desfavoravel como esta, o controle projetado conseguiu
atingir étimos resultados.

Vemos também, por tais graficos, que a acao de controle se faz de maneira rapida
para grandes variagcées, mas suave para pequenas corregdes, 0 que resulta em uma ati-
tude agressiva para manobras, mas com assentamento suave, favorecendo a pilotagem e
também a manobrabilidade desse tipo de aeronave, como ja foi exposto pela analise das
Qualidades de Voo em Malha Fechada.
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Figura 4.5 — Atuagao das Superficies de Controle Aerodindmicas e Variagdo dos Fatores
de Carga Durante a Manobra.
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Fonte: Autor.

Quanto a variacao dos Atuadores Aerodindmicos durante a manobra, vemos que
somente o profundor entrou em operacao. Sendo que no instante inicial ocorreu um pico
de variagcdo, chegando a quase —18°, movimento relacionado diretamente a rapida vari-
acao inicial do Fator de Carga Normal. Apdés, estabilizou proximo a 2,5°, que se refere
ao valor de equilibrio para manter as condi¢des da manobra. As corregdes relativas ao
vento (préoximo a 10 s de simulacdo), como podem ser vistas, foram rapidas e precisas,
nao sendo necessarias muitas oscilagdes do atuador para atingir o equilibrio novamente.
Outro ponto a se destacar foi que, mesmo em uma manobra como esta, o atuador néo foi
saturado, ainda existindo uma margem de um pouco mais de 2° para que iSSoO ocorresse.
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Pela Figura 4.6, vé-se a magnitude de atuacao do vento nas velocidades do SRC.
A aeronave esteve trés vezes na regido da rajada, ocorrendo picos de até 6 m/s.

Figura 4.6 — Atuagéo do Vento na Aeronave.
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Fonte: Autor.

4.11.2 Curva com Fator de Carga Fixo

Para a realizacao da Curva com Fator de Carga Fixo, foram utilizados como con-
trole PA de Velocidade, para manter a velocidade de equilibrio (200 m/s), e CAS de fator
de carga normal para manter a aeronave em 5 g. Além disso, foi utilizado o PA Latero-
Direcional para manter o Angulo de Rolamento em 80° durante a missao, partindo do voo
reto nivelado.

A Figura 4.7 representa o0 movimento da aeronave em trés dimensdes para as con-
digcdes de voo propostas. Podemos notar que durante a curva realizada, com angulo de
rolamento em 80 %, a aeronave ganha consideravel altitude. Como manter a altitude ndo
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faz parte do escopo deste trabalho, este fato € sé um derivado da manobra escolhida. O
circulo vermelho novamente € a regiao de atuacao do vento.

Figura 4.7 — Movimento da Aeronave.
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Fonte: Autor.

No primeiro gréfico da Figura 4.8 fica mais claro o ganho de altitude. Conforme a
manobra foi ocorrendo, a taxa de ganho de altitude aumentou, ganhando 150 m ao final de
simulagéo.
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Figura 4.8 — Movimento da Aeronave no Plano Longitudinal e Variagdo da Altitude.
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Fonte: Autor.

No segundo grafico da Figura 4.8 podemos ver a representa¢do da curva no plano
longitudinal. A aeronave com velocidade de equilibrio de 200 m/s, realizou uma curva de
pouco mais de 100° em menos de 1000 m de deslocamento no eixo do apontamento inicial.

A variagdo da velocidade durante a manobra € apresentada pelo primeiro grafico
da Figura 4.9. Podemos ver que o PA de Velocidade funcionou muito bem, a aeronave,
durante a curva com alto fator de carga, perdeu somente 3 m/s e retornou a recuperar
a velocidade lentamente. Fica evidente também que a aeronave passou pela rajada sem
sofrer grande variacao de velocidade inercial (V') consideravel.
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Figura 4.9 — Velocidade da Aeronave.
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Fonte: Autor.

Complementando o Gréfico da velocidade, a variagdo da Manete de Poténcia du-
rante a manobra é apresentada pelo segundo gréafico da Figura 4.9. No comeco da simula-
¢cao, conforme a aeronave passou nha rajada e iniciou a curva, a porcentagem de utilizagao
da manete aumentou com maior taxa de variagdo, para compensar ambos, apos sair da re-
gido de agéo do vento, a taxa de crescimento diminuiu, até encontrar um ponto da manete
que a aeronave passou a retomar o crescimento de velocidade. Conforme a aeronave reto-
mou o aumento de velocidade, a taxa de variagdo da acao de controle diminuiu, diminuindo
a exigéncia de variacoes da tracao do motor.

As variagao dos angulos no SRA e SRC, sao apresentadas pelo primeiro e segundo
grafico da Figura 4.10 respectivamente, os quais possuem importantes informagdes da ma-
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nobra. O segundo possui a informacgéo relativa ao controle de &ngulo de rolamento, onde
podemos ver que o controle conseguiu desempenhar seu papel com boas caracteristicas
de resposta (baixo sobressinal, baixo tempo para acomodagéo e alta taxa de subida). Com
relagdo ao angulo v, que representa a rotacao em torno do eixo z, podemos ver que a ae-
ronave acabou realizando uma curva de mais de 100°. Ainda, pela comparacao desses
dois gréficos, podemos ver a desconexao nesse caso do angulo « e #, enquanto o se-
gundo se manteve praticamente nulo durante toda a curva, o angulo de arfagem variou até
mais de 15°, quando passou a crescer de maneira constante mais muito lenta. Na analise
da variagao do angulo 3, podemos ver o 6timo desempenho do controlador empregado,
conforme a aeronave realizava o rolamento, o forte acoplamento entre tal dinamica e a
de guinada, faz com que o angulo 5 aumente. Mas, o controlador conseguiu reverter tal
acontecimento em poucos segundos e com pouca oscilagdo, mantendo a aeronave com
derrapagem nula. A atuacado do vento provocou pouca variagao nos angulos da aeronave,
sendo que a atuagao do controle rejeitou tais disturbios mesmo durante a realizagéo da
manobra.



Figura 4.10 — Angulos do Sistema de Referéncia do Corpo da Aeronave.
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As variagOes das velocidades angulares da aeronave, apresentada no terceiro gra-

fico da Figura 4.10, corrobora com o que ja foi apresentado. Ocorreu uma variacao de

velocidade de arfagem constante devido ao fator de carga constante, apds encontrar o

valor de equilibrio. Com relacé@o a dindmica Latero-Direcional, a velocidade de rolamento

possui grandes variagdes até atingir o angulo comandado e apéds estabiliza, e a velocidade

de guinada teve pequenas variagdes a fim somente de manter o angulo de derrapagem

nulo.

No segundo gréfico da Figura 4.11 sdo apresentadas as variagoes dos fatores de
carga da aeronave. O principal e mais importante é o Fator de Carga Normal, que neste
caso respondeu perfeitamente ao comando, podemos ver o erro praticamente nulo em
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regime permanente, a ndo existéncia de sobressinal e que o tempo de acomodacao foi
menor que 2 s.

Nesta manobra, apareceram fatores de carga laterais, apresentando picos princi-
pais quando ocorreram as maiores variagées nos angulos relacionados a derrapagem da
aeronave e seu controle. Para n,, a manobra apresentou um padrdo constante, préximo a
1,5 g apés a estabilizacao da curva.

Figura 4.11 — Fatores de Carga Durante a Manobra.
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Fonte: Autor.

No primeiro gréfico da Figura 4.11 podemos ver os atuadores aerodinamicos agindo.
O primeiro destaque é que ocorreu sobra dos atuadores, ou seja, nem chegaram perto de
saturar, sendo que a saturagao ocorre perto dos 20°. O profundor teve uma resposta muito
similar ao Looping simulado, mas com menor magnitude e com pequenas peculiaridades,
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como a pequena variagao relativa aos movimentos Latero-Direcionais da aeronave, que
variam seu Fator de Carga Normal. Quanto ao movimento do Aileron, fica evidente que a
acao de controle exigiu uma resposta rapida, mas que nao extrapola os limites do sistema,
sendo que a superficie de controle pouco oscilou, retornando para o equilibrio conforme
a aeronave era estabilizada em torno do valor de comando. O Leme, por sua vez, teve
atuacao constante, para manter o comando de angulo de derrapagem nulo, cumprindo tal
requisito mesmo que esta ndo seja a condi¢ao de equilibrio para a curva. Podemos ver que
0 mesmo iniciou corrigindo a derrapagem derivada do movimento de rolagem, e apds isso
estabilizou em torno de 1°. Os trés atuadores foram consideravelmente pouco exigidos, o
que implica que a a¢ao de controle pode ser mais agressiva ou manobras mais complexas
podem ser aplicadas.

A atuacado do vento na aeronave durante a manobra é demonstrada pela Figura
abaixo, onde fica visivel que a aeronave sé esteve na rajada no inicio da manobra (até 2
s). A diferenca para a manobra anterior é que existiram trés componentes de velocidade
do vento devido a aeronave nao passar pelo centro da rajada.

Figura 4.12 — Atuacao do Vento na Aeronave.

Velocidades do Vento no SRC

Fonte: Autor.



5 CONCLUSAO

O estudo de sistemas instaveis é muito importante no cenario atual de desenvol-
vimento de tecnologias. A utilizacdo de mecanismos artificiais que conseguem alterar as
caracteristicas naturais de um sistema se faz importante em todas as areas. O caso estu-
dado, uma aeronave instavel, esta contextualizado na compra de novos cagas para refor-
mulacao da frota de aeronaves da FAB. Assim, a abordagem utilizada apresentou a teoria
de modelagem de aeronaves de corpos rigidos, mostrou as caracteristicas de um sistema
instavel e a andlise que deve ser realizada para determinacao das qualidades de voo. Para
isso, foi realizado o detalhamento dos sistemas de referéncia utilizados, das equagdes do
movimento de uma aeronave, da maneira de separar e analisar tanto as dindmicas desa-
copladas da aeronave, como também os modos de voo caracteristicos.

Além disso, uma ferramenta de controle muito inovadora (SYSTUNE) foi utilizada
para, a partir da constatacao da instabilidade do sistema, calcular os parametros dos com-
pensadores utilizados para estabilizar artificialmente a aeronave. O SYSTUNE foi desen-
volvido para realizar a otimizagdo de sistemas a partir das necessidades e requisitos de
resposta. Por isso, a ferramenta se mostra muito pratica e maleavel, com requisitos de
projeto e a malha de controle bem definidos, sistemas de controle podem ser projetados
rapidamente, e de maneira otimizada para o projeto. No trabalho realizado, inUmeros re-
quisitos de resposta foram utilizados e separados dentro da classificagdo de requisitos
Flexiveis ou Rigidos, sendo que cada um deles demonstrou sua importancia nas analises
seguintes.

Com um sistema de controle projetado, as andlises de qualidade de voo da aero-
nave F-16 foram novamente realizadas em malha fechada e, neste ponto, os resultados
foram excelentes. Todos os requisitos foram cumpridos existindo sobras para uma classifi-
cacao maxima. O periodo curto da aeronave, naturalmente instavel, foi estabilizado e, com
o0 projeto do controlador, passou a receber classificagdo de Nivel 1. Todos os outros modos
de voo, 0s quais ja possuiam classificagdo maxima, mantiveram suas notas, melhorando
suas caracteristicas de resposta.

Em seguida, duas manobras com alto fator de carga foram realizadas sendo por-
tanto, consideradas manobras com alto grau de dificuldade. A aeronave conseguiu cumprir
ambas, sendo elas um looping e uma curva com fator de carga normal fixo. Nem todos
0s comandos dados para realizagcao do looping foram completamente seguidos. A partir
da incidéncia de vento, um erro do rastreio do fator de carga normal foi identificado em
regime permanente. Isso pode ser explicado por alguns fatores: o grau de dificuldade da
manobra, a resposta do atuador nao ser suficiente para atender as necessidades de acao
de controle, ou até que a acomodacao da resposta projetada nos requisitos do SYSTUNE
ndo foram as ideais. Mas, considerando que a alta exigéncia do looping realizado e que
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o erro de rastreio se manteve abaixo de 10%, a manobra obteve sucesso. O controlador
por sua vez, adapta-se bem a necessidade desse tipo de aeronave, que recebe comandos
rapidos e agressivos dos pilotos, e deve possuir uma resposta com tempo de subida e
acomodagcao rapidos, o que aconteceu e foi apresentado na simulagao nao linear. Quando
a curva foi simulada, o fator de carga foi perfeitamente rastreado, contornando bem as
oscilagdes que ocorreram durante a manobra.

A simulag&o das manobras demonstrou que o projeto do PA de velocidade se adap-
tou muito bem a missdo. Em ambas as missdes, a manete exigiu uma resposta suave
do motor, ndo extrapolando as caracteristicas inerentes do modelo utilizado. O PA Léatero-
Direcional também atuou muito bem durante a manobra, com tempos de subida e acomo-
dagoes rapidos. Para o angulo de rolamento, a aeronave manteve o comando durante todo
o tempo requisitado e para o projeto quanto a guinada, o controlador projetado fez com que
o leme fosse muito efetivo mantendo uma derrapagem quase nula durante toda a curva.

Futuros trabalhos nesta area podem ampliar as analises relacionadas aos requisitos
para o projeto de controlador do SYSTUNE, visto que existem muitos outros TuningGoals
que podem ser explorados e que podem melhorar a resposta do sistema, corrigindo os
erros relatados. Podendo ser aplicados para projetos diferentes de Sistemas automaticos,
como por exemplo Rastreio de Terreno, que € muito importante para as missdes de voo
em baixa altitude realizadas por cacas e Pouso Automatico. Ou até seguir a tendéncia
de estudo de sistemas de controle tolerantes a falha que vem acontecendo, utilizando
esta ferramenta como meio de otimizacdo do controle projetado. As possibilidades de
aplicagdo do SYSTUNE sao inumeras. Assim, outros padrdes de analises de qualidade de
voo podem ser aplicados.

Em suma, o trabalho atendeu todos os objetivos propostos, apresentando os con-
teldos necessarios para desenvolvimento e a metodologia de trabalho utilizada. Os re-
quisitos de projeto foram detalhados, explicando o porqué de sua utilizacdo. Com isso, e
como o trabalho possui uma grande gama de contetdos abordados, pode-se partir para
estudos mais avancados sobre o tema em trabalhos futuros, utilizando o conhecimento
desenvolvido para outras aplicagdes e sistemas.
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APENDICE A — SISTEMAS DE REFERENCIA

A.1 — SISTEMA DE COORDENADAS FIXO NA SUPERFICIE DA TERRA

Conhecido como sistema North East Down (NED), possui origem "O" fixa na su-
perficie do planeta Terra. O Eixo X aponta para o norte, o eixo Z aponta para o centro
de massa do planeta e o eixo Y completa o sistema ortogonal de méo direita apontando
para o Leste. Pode ser visualizada na Figura A.1 a caracteristica dos eixos z( € vy, que se
encontram fixos ao plano local tangente terrestre, bem como do eixo z,, que aponta para
o centro da Terra.

Figura A.1 — Sistema de Coordenadas Terrestre

Fonte: Cook (2011)

A.2 — SISTEMA DE REFERENCIA TERRESTRE

Este sistema possui como diferengca em relagéo ao sistema NED o posicionamento
genérico da sua origem, podendo transitar em pontos da atmosfera. Tal sistema pode ser
visualizado na Figura A.1 como um sistema ogxgyg 2 geneérico.
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A.3 — SISTEMA DE COORDENADAS DO CORPO

O sistema de coordenadas do corpo possui origem no centro de massa da aero-
nave, sendo que seu eixo X é coincidente com a linha de referéncia da fuselagem da
aeronave, apontando para o seu nariz; Y aponta para a semi-asa direita e 0 eixo Z se
encontra no plano de simetria da aeronave, apontando para seu ventre.

A.4 — SISTEMA DE COORDENADAS AERODINAMICO

O sistema de coordenadas aerodinamico também possui sua origem sendo coin-
cidente com o centro de massa da aeronave. Neste caso, 0 eixo X aponta na dire¢ao
do vetor Velocidade em relagdo ao vento; Z se encontra no plano de simetria longitudinal
da aeronave apontando para seu ventre e 0 eixo Y completa o sistema ortogonal de mao
direita.

A orientagao relativa deste sistema em relagéo ao sistema do corpo da origem aos
conceitos de angulo de ataque («) e angulo de derrapagem (3).

Os sistemas de coordenadas do corpo (Body) e o aerodinamico (Wind) podem
ser visualizados na Figura A.2. Fica visivel na imagem também o eixo de estabilidade
(Stability), caracteristico por ser o apontamento da aeronave em relagéo ao seu angulo de
ataque.
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Figura A.2 — Sistema de Coordenadas do Corpo e Aerodinamico
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Fonte: Stevens, Lewis e Johnson (2015)

A.5 — SISTEMA DE COORDENADAS DA TRAJETORIA

O sistema de coordenadas da trajetéria ganha utilidade quando ocorre a incidéncia
de vento. Sua origem também é coincidente com o centro de massa da aeronave, 0 eixo
X aponta na diregdo do vetor velocidade inercial; Z esta contido no plano de simetria
longitudinal apontando para o ventre da aeronave e Y completa o sistema ortogonal de
mé&o direita.



APENDICE B — PARAMETRIZAGCAO DE ATITUDE

B.1 — ANGULOS DE EULER

Os angulos de Euler sdo uma maneira intuitiva de trabalhar com parametrizacées
de atitude. Entretanto, possuem restri¢cdes relacionadas a singularidades que ocorrem em
determinadas posi¢oes angulares.

Segundo Cook (2011), os angulos de Euler sao utilizados por conseguirem repre-
sentar qualquer orientagdo com a utilizacdo de no maximo 3 rotacées sequenciais. Sendo
que cada rotacao € dada por um angulo de Euler em torno de um eixo especifico. Para o
desenvolvimento do trabalho foi utilizada a sequéncia 321, comumente utilizado no setor
Aerondautico. A primeira rotagéo ocorre em torno do eixo z, a segunda em torno do eixo y
e a ultima em x. Na Figura B.1 sdo demonstrados os angulos de Euler.

Figura B.1 — Angulos de Euler

Fonte: Cook (2011).

As rotacoes, em torno dos eixos, necessdrias para trabalhar com os angulos de
Euler sdo dadas pelas matrizes de rotacdes elementares - importante ressaltar que todas
as rotagdes sao orientados pela regra da mao direita.
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A matriz de rotagéo elementar em torno do eixo x dada por um angulo ¢ é:

1 0 0
Ci=1|0 cos(p) sen(o) (B.1)
0 —sen(¢) cos(o)

A matriz de rotagao elementar em torno do eixo y dada por um angulo 6 é:

cos(f) 0 —sen(0)
C, = 0 1 0 (B.2)
sen(f) 0  cos(f)

A matriz de rotacdo elementar em torno do eixo z dada por um angulo v é:

cos(y)  sen(yp) 0
Cs= | —sen(v)) cos(v) O (B.3)
0 0 1

Assim, para se obter a matriz completa de rotacdo (3, (Matriz de Atitude), do
referencial NED (ou terrestre) para o corpo, é realizado o produto, que se encontra na
equacdo B.4. A transformacéo inversa, do referencial final para o inicial C32; ', também
pode ser realizada, devido a propriedade de ortogonalidade das matrizes de rotagéo. Para
a rotagao utilizada (sequéncia 321), a singularidade resultante ocorre nos multiplos de 7 /2
do angulo #, ndo sendo possivel representar todas as atitudes possiveis do sistema.

Cs21 = C1(9)Ca(0)C5(v) (B.4)

Caso seja necessario realizar uma transformacao do sistema de referéncia aerodi-
namico para o do corpo, a matriz de rotagdo expressa na equagao B.5 pode ser utilizada:

Cy = C1(0)Co(a)C3(—) (B.5)

B.2 — CINEMATICA DOS ANGULOS DE EULER

A cinematica dos angulos de Euler -sua variagao temporal- € obtida a partir do vetor
de velocidades angulares do corpo (w), que descreve as taxas instantaneas de rotagdo em
relacdo ao espago inercial, escritas em torno dos eixos do sistema girante. A cinematica
depende da parametrizagao de atitude escolhida. Na figura B.1 também sao demonstradas
as taxas de variagdo dos angulos de Euler e como eles se relacionam a cinematica de
rotacao na sequéncia 321.
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Para o caso da sequéncia de rotagédo 321, a equacgao pode ser escrita de forma:

0 0 b
w=|q|=Cid)Co(d) | 0 | +Ci(¢) | 6 |+ | 0 (B.6)
¥ 0 0

Resolvendo o sistema de equagdes a partir da substituicao das matrizes de rotacao
elementares B.1, B.2 e B.3, sendo ja obtido o resultado na forma matricial, obtém-se:

P 1 0 —sen(0) b
g | =10 cos(¢) sen(p)cos(h) 0 (B.7)
0 —sen(¢) cos(p)cos(6) 0
As equacdes B.7, descrevem de maneira implicita as taxas de variagao dos angulos
de Euler. Por isso € necessario encontrar a transformacao inversa, que é:

0 L sen(¢) tg(f) cos(¢) tg(0) | [ p
Q =10 cos(p) —sen(¢) q (B.8)
Y 0 sen(¢) sec(f) cos(¢)sec(d)

Caso as perturbagdes em voo sejam pequenas (pequenos angulos), as equagoes
B.7 e B.8 podem ser aproximadas por:

R ST
I
w@
L



APENDICE C - EQUACOES DO MOVIMENTO DE UMA AERONAVE DE CORPO
RIGIDO

As variaveis relacionadas a dinamica e a cinematica deste tipo de sistema, além
das ja descritas, podem ser visualizadas na Figura C.1 e na sequéncia abaixo:

* u, v € w: componentes da velocidade, escritas nos eixos x, y e z do Sistema de
Referéncia do Corpo;

> u., V. € w.: componentes da velocidade, escritas nos eixos x, y e z do Sistema de
Referéncia do Corpo na condicao de equilibrio;

« L, M e N: Momentos Aerodinamicos resultantes escritos nos eixos x, y e z do
Sistema de Referéncia do Corpo. Respectivamente momentos de rolamento (Roll),
arfagem (Pitch) e guinada (Yaw);

* X, Y e Z: Forgas Aerodinamicas resultantes escritas nos eixos x, y e z do Sistema
de Referéncia do Corpo.

Figura C.1 — Variaveis relacionadas a uma aeronave de corpo rigido

Roll

Pitch

Fonte: Adaptado de Cook (2011).
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C.1 — DINAMICA DE TRANSLACAO

O vetor de velocidades da aeronave € descrito no Sistema de Referéncia do Corpo
como sendo:

V=14 (C.1)

O ponto de partida para se obter as aceleracdes da aeronave é a equacgao da quan-
tidade de movimento abaixo:

P=m-V (C.2)

Onde m é a massa total e V a velocidade do centro de massa em relagdo ao
Sistema de Referéncia Inercial escrita no sistema de referéncia do corpo. Derivando-se a
equacgao C.2 no tempo em relagcédo ao sistema inercial, mas escrita no sistema do corpo,
de maneira (w € o vetor velocidade angular da equagao B.6) :

Cil—:i)zcii—TV+mcii—Z+wx(m-V) (C.3)

Assume-se a partir disso que a massa nao varia no instante de tempo analisado.

Temos entdo que a derivada da quantidade de movimento linear € igual a forga externa:

A%
Fo. = mE +wx (m-V) (C.4)
Temos, a partir disto, que a forma compacta da equagao da dindmica de translagéo
e:
av
ZFzm(— +w><V> (C.5)
dt | ivant
girante
Resolvendo tal equacgao e ja calculando o produto vetorial, obtemos a dinamica de
translagao:
U quw — TV
ZF:m v |+ | ru—qw (C.6)

w PU — qu
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C.2 — DINAMICA DE ROTACAO

A quantidade de movimento angular da aeronave (corpo rigido) podem ser escrita
por:

H=Jw (C.7)

Sendo que a matriz de inércia (J) € dada por:

[mc [xy Ixz
J=1|1

yx

]zz ]zy Izz

(C.8)

Os termos I;; sdo os momentos de inércia e os termos /;; sdo os produtos de
inércia. Da segunda lei de Newton, derivando a equagéo C.7 no tempo se obtém os torques
(momentos externos) atuantes na aeronave:

dH
> M=—-

Nesta equacado, os momentos e a quantidade de movimento devem ser considera-

(C.9)

Inercial

dos a partir de um braco de alavanca partindo do Centro de Massa da aeronave. Caso
contrario, necessita-se levar em conta as aceleragées inerciais do ponto tomado como
base. Aplicando-se a regra da derivada de um vetor girante em relagédo a um inercial na
equacao C.9, devido a este ser um vetor escrito no Sistema do Corpo (girante), obtém-se:

dH
> M=—

Na existéncia de simetria longitudinal em relagéo ao plano zz do Sistema de Refe-

+wxH (C.10)

girante

réncia do Corpo (caso que ocorre para a maioria das aeronaves), os produtos de Inércia
I, e I, s&o nulos. Assim, a matriz de inércia se torna:

J=| 0 1, O (C.11)
_sz O [zz

A partir de tal constatacao e resolvendo a equagéao C.10, encontramos que a dina-
mica de rotacao da aeronave corpo rigido é dada por:

Z M = Iyy (] - (]a:ac zz) br— ]:L’z(p2 - 7’2) (C12)

I:r:a: p - (Iyy - Izz) qr — Ixz<p q + ’l“)
—1
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ou explicitando as derivadas (/,, = 0):

-Mx‘i‘[yyqr_lzzqr-
q|= I, (C.13)
7; Mz+Ixmpq_[yypq
Izz .

C.3 — CINEMATICA DE TRANSLACAO

A cinematica de translacao analisa o0 movimento da aeronave sem considerar suas
causas. Assim, o vetor das distancias percorridas por ela no sistema inercial é:

i i)
R=1uw |= Yo (C.14)
20 —-H

A velocidade da aeronave no sistema inercial (4) é encontrada por:

33;0 u
Z.O w

Onde u, v e w sao, respectivamente, as velocidades em z, y € z no Sistema de Re-
feréncia do Corpo. Resolvendo a equacao C.15, encontramos as velocidades no sistema
inercial em funcao das velocidades no sistema do corpo e dos angulos ¢, 6 e :

To = u cosy cosf + (sing cost sinfh — cos ¢ sin)v + (cos ¢ cosp sinf + sin ¢ siny)w
(C.16)

To = u sint cosf + (sin ¢ sint sinf — cos ¢ cos)v + (cos ¢ siny sinf + sin ¢ cosY)w
(C17)

H = sinf —v sing cosf —w cos¢ cosf (C.18)

Existe a possibilidade de trabalhar com a velocidade no sistema aerodinamico, as-
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sim a relacdo € dada por:

T 1%
Vo= | 4o | =CiyCa | 0 (C.19)
Zo 0

Resolvendo a equagédo C.19, encontramos as velocidades no sistema inercial em
funcao da velocidade aerodinamica ('), angulo de ataque (a) e angulo de derrapagem (5):

o=V cosa cos B costp cos +V sinf (sing cosyp sinf — cos ¢ sinp)+

: . : . (C.20)
V sina cos 5 (cos ¢ cost) sinf + sin ¢ sin )

Yo =V cosa cosf siney cosf + V sinf (sin¢ sint sinf — cos¢ cosy))+

: . . . (C.21)
V sina cos 5 (cos ¢ siney sinf + sin¢ cos)

H=1V cosa cosf sinfl —V sinf sin¢ cosf — V sina cos 3 cos¢ cos b (C.22)

Para resolver as equagbes apresentadas, tanto para o sistema de referéncia do
corpo quanto para o aerodinamico, é necessario saber as condi¢des iniciais xq, yo € H € 0
comportamento das velocidades e angulos de Euler. Além disso, um conjunto auxiliar de
equacles pode ser utilizado, sendo elas:

a1 (W
o = tan (u> (C.23)
g=sin (1) (C.24)
u? + v? 4+ w? (C.25)

As equacdes acima sao utilizadas quando se deseja trabalhar com as equagodes
diferenciais relacionadas ao sistema aerodindmico. Caso necessario realizar o caminho
contrario, e encontrar as velocidade u, v e w, as equagdes abaixo podem ser utilizadas.

u=1V cosa cosf (C.26)

v=V sinf (C.27)
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w=1V sina cosf (C.28)

C.4 — FORCAS E MOMENTOS ATUANTES NA AERONAVE

E de suma importancia uma precisa andlise de forcas e momentos atuantes em
qualquer sistema analisado, para que se entenda o problema corretamente. No caso de
aeronaves, a forga resultante é basicamente a soma das contribuicées da forgca gravitacio-
nal F,, propulsiva F,, e aerodinamica F 4:

F,=F,+F,+F4 (C.29)
E o momento resultante € a soma dos momentos propulsivo M,, e aerodindmico
MA:
M, =M, + My (C.30)
A seguir, tais parcelas dos somatérios, que atuam na dindmica da aeronave sao
descritos.

C.4.1 — Forca Gravitacional

A forca gravitacional tem direcdo normal ao plano terrestre e age diretamente no
centro de massa da aeronave, sendo relacionada com o sistema de referéncia terrestre.

(Fo)r=1 0 (C.31)

myg

C.4.2 - Forca e Momento Propulsivo

A forca propulsiva esta relacionada a forga de tracdo do motor. Como para a aero-
nave utilizada a mesma esta paralela ao eixo x do corpo € a linha de tragdo se encontra
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no plano longitudinal ela é dada por:

(Fplo=1 0 (C.32)

Caso exista um brago de alavanca entre a tracao e o centro de massa da aeronave,
a equagdo do momento propulsivo € dada a partir do vetor r,, que descreve o ponto de
aplicacao da tracao resultante em relacdo ao Centro de Massa da aeronave. Este vetor
esta contido no plano xz do sistema de referéncia do corpo e € dado por:

r,=| 0 (C.33)

O momento propulsivo é encontrado pela equagdo C.34. Onde z, e z, sdo, res-
pectivamente, os bragos de alavanca da tracdo do motor nos eixos x e z, T' é a tragdo do
motor e ar 0 angulo de incidéncia propulsivo (entre o eixo de agao da tragdo e o eixo x do
corpo).

0
M, = | 2, T cos(ar)+z, T sen(ar) (C.34)
0

C.4.3 - Forcas e Momentos Aerodinamicos

As forcas aerodindmicas no Referencial Aerodinamico sao:

D
Fi=| v (C.35)
L

Onde L, D e Y sao, respectivamente, a forca de Sustentagdo (Eq. C.36), Arrasto
(Eq. C.37) e Lateral (Eq. C.38). E assumido que a resultante delas ocorre no Centro de
Massa da aeronave e que levam em considerac¢ao a contribui¢cdo de todos os componentes
da aeronave.

1
L= §pV250L (C.36)

D= %pV2SCD (C.37)
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1
Y = 5pVQSCY (C.38)

Sendo p a densidade atmosférica, VV 0 mddulo da velocidade, S a area de referéncia
da asa, (', o Coeficiente de sustentacdo, C'p o Coeficiente de arrasto e 'y o Coeficiente
de forga lateral.

Os momentos aerodindmicos sao descritos no sistema de referéncia do corpo por:

L
My=| M (C.39)
N

Onde [ € o momento de rolamento, que € dado por:

1
| = 3 pV2SbC, (C.40)

O momento de arfagem m é dado por:

m = ;szSECm (C.41)

E 0 momento de guinada n é:

1
n= §pV2SlC’n (C.42)

Sendo que b é a envergadura da asa, e ¢ a corda média aerodinamica da asa; C; o
coeficiente de rolamento; ), o coeficiente de arfagem e C,, o coeficiente de guinada.

Os coeficientes utilizados tanto para o caso das forgcas como os momentos aerodi-
namicos sao fungdes, e dependem do:

« Angulo de ataque () e sua variagdo (¢);
« Angulo de derrapagem (3) e variagdo dele (B);
» Numero de Mach (M) e de Reynolds (Re);

* Velocidades angulares p, g e r.



APENDICE D —- MODELO DE VENTO

O modelo de vento aplicado neste trabalho tem como objetivo simular uma Tesoura
de Vento (em inglés - Windshear), para isso, existem modelos de rajada que podem ser
utilizados. O modelo utilizado parte inicialmente da definicdo da presenca e a distancia da
aeronave na regido de atuagéo do Vento por:

r= /(0 — Tow)? + (Y0 — Yow)?) (D.1)

Se a distancia calculada for menor que o raio de atuacao do vento (r,), existe a
influéncia do vento na dindmica do movimento da aeronave. Assim, calcula-se as compo-
nentes radial:

Vi = Vi - 8D (u> (D.2)

rw
onde V., € a velocidade méaxima radial da tesoura de vento e V,,. é a velocidade de

atuacao na aeronave. Esta componente deve ser decomposta nas diregées do Sistema de
Referéncia terrestre de forma:

Vivw = Vigr - sin(pe) (D.3)
wa = Vwr ’ COS(M&) (D4)
onde:
lhe = arctan (M) (D.5)
Yo — Yow

A componente vertical da tesoura de vento é dada por uma fungdo cosseno em
relacéo ao raio:

T

sz - szy - COS (D6)

2% Ty
onde V,,., € a velocidade maxima vertical da tesoura de vento. A partir disso, tais compo-
nentes sdo rebatidas para o sistema de referéncia do corpo, a fim de serem adicionadas a
velocidade aerodinamica da aeronave.
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