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RESUMO

Em um Veiculo Aéreo Nao Tripulado (VANT) de asa fixa, o controle
de altitude é considerado mais dificil pois requer do sistema de controle
0 dominio da dindmica de movimento longitudinal da aeronave. Essa
dinAmica é complexa devido as suas respectivas propriedades modais
de baixa e alta frequéncia, que causam reagoes distintas na aeronave,
podendo acarretar na perda de controle. A maioria das solugbes uti-
lizadas no controle de altitude de VANTs utilizam a técnica de cas-
cateamento de controladores. Esse método, embora muito robusto e
eficiente, demonstra-se mais complexo, pois necessita que o projetista
sintonize individualmente cada um dos controladores, sem provocar sa-
turacoes entre eles, e por em risco a estabilidade da aeronave. Este
trabalho descreve o projeto de um controlador de altitude para um
VANT de asa fixa utilizando a técnica de controle 6timo Regulador
Linear Quadratico (LQR, do inglés Linear Quadrdtic Regulator). Essa
técnica permite que os ganhos de sintonia do controlador sejam calcu-
lados através de uma tnica operagdo. O controlador LQR se baseia na
Teoria de Controle Moderno e vem sendo utilizado em aplicacées onde
a planta a ser controlada possui dindmica complexa, como ¢é o caso de
um VANT de asa fixa. O controlador LQR foi projetado para atuar
no controle de altitude do pequeno VANT de asa fixa Rascal 110. Ini-
cialmente, foi obtido o modelo matemaético da dindmica de movimento
longitudinal da aeronave e, ap6s, calculados os ganhos para sintonia
do controlador. O desempenho de diferentes conjuntos de ganhos foi
verificado. Os testes do controlador LQR foram realizados através do
programa Simulink e com o simulador de voo FlightGear. Os resul-
tados dos testes de simulagao demonstraram boa robustez da técnica
de controle LQR. Os resultados do controlador apresentaram pequenos
sobressinais e pequenos erros em regime permanente em ambos os si-
muladores, Simulink e FlightGear. Embora o controlador tenha sido
testado em condigoes ideais, sem distirbios, os objetivos do trabalho
foram alcangados, pois o controlador permitiu o deslocamento vertical
da aeronave para as altitudes de referéncia e 14 permanecendo de forma
estabilizada.

Palavras-chave: Veiculo aéreo nao tripulado, dindmica de movimento
longitudinal, controle de altitude, controlador LQR.



ABSTRACT

In an fixed wing unmanned aerial vehicle (UAV), altitude control is
considered the most difficult because it requires the control of the com-
plex dynamics of longitudinal motion of the aircraft. This complexity
comes from the modal properties of low and high frequency, which cau-
ses different reactions in the aircraft and may even cause their loss of
control. Several solutions used in altitude control of UAVs employ the
cascading controllers technique. This method, although very robust
and efficient, proves to be more complex since it requires the designer
to individually tune each of the controllers without causing saturation
between them and spoil the stability of the aircraft. This work des-
cribes the design of an altitude controller for a fixed-wing UAV using
the optimal control technique Linear Quadratic Regulator (LQR). This
technique allows controller tuning gains to be computed on a single ope-
ration. The LQR controller is based on the Modern Control Theory
and has been employed in applications where the plant to be control-
led has complex dynamics such as a fixed wing UAV. This controller
was designed to operate on the altitude control of the small fixed wing
Rascal 110. Firstly, the mathematical model of the dynamics of the
longitudinal movement of the aircraft was obtained. Next, gains were
calculated for the controller. The performance of different sets of gains
was evaluated. The LQR controller tests were performed through Si-
mulink program and the flight simulator FlightGear. The results of
the simulation tests demonstrated a good robustness of the LQR con-
trol technique. These results presented small peaks and small stead
state errors. Although the controller was tested under ideal conditi-
ons, without disturbances, the goals of this work were achieved, since
the controller allowed the vertical displacement of the aircraft to the
desired reference altitudes and remaining there in a stabilized way.
Keywords: Unmanned aerial vehicle, dynamics of longitudinal mo-
tion, altitude control, LQR controller.
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1 INTRODUCAO

1.1 CONTEXTUALIZACAO

A crescente presenca de VANTs (Veiculos Aéreos Nao Tripula-
dos) nos setores militares e civis, realizando missdes de observagao,
monitoramento, coleta de dados, entre outras aplicacoes comerciais
(LONGHITANO, 2010; NERIS, 2001), esta levando muitos paises a estu-
darem possibilidades de integra-los em um espago aéreo compartilhado
com aeronaves tripuladas. Um estudo realizado por Jenkins e Vasigh
(2013) sugere que a integragdo de VANTs no espago aéreo Norte Ame-
ricano movimentara em sua economia, até o ano de 2025, mais de US$
82 bilhoes e gerara mais de 100 mil empregos voltados a area. Esta ten-
déncia de integracao de VANTs também é vista no Brasil (RODRIGUES,
2015). Com a crescente demanda por essas aeronaves ¢ devido aos seus
intmeros beneficios operacionais e econémicos, o projeto e desenvol-
vimento de controladores autdénomos tornou-se um campo de pesquisa
muito atrativo, tanto no setor privado quanto no académico (OZDEN et
al., 2015).

Muitas técnicas de controle ja foram testadas visando projetar
controladores robustos, capazes de garantirem seguranca de voo. Den-
tre elas, destacam-se o emprego de técnicas de controle classico, tal
como o PID (Proporcional, Integral e Derivativo) (WARSI et al., 2014),
e controle moderno, tais como SMC (Controle por Modos Deslisantes,
do inglés Sliding Mode Control) (NOUR; SOUFIENE; JOSEPH, 2016) e
LQR (Regulador Linear Quadratico, do inglés Linear Quadratic Regu-
lator) (ESTEVES; MOUTINHO; AZINHEIRA, 2015). Também empregam-
se técnicas de IA (Inteligéncia Artificial), tais como RNA (Rede Neural
Artificial) (PUTTIGE, 2008) e ANFIS (Sistema de Inferéncia Fuzzy ba-
seado em Redes Adaptativas, do inglés Adaptive Network based Fuzzy
Inference Systems) (SARHAN; QIN, 2016), entre outras. Usualmente
os VANTs combinam controladores em cascata que possibilitam total
aeronavegabilidade as aeronaves. Esses controladores sao capazes de re-
gular a velocidade de voo, altitude e dire¢ao de deslocamento, tornando-
as capazes de seguirem com precisao as rotas pré-estabelecidas em seus
planos de missdes (CHAO; CAO; CHEN, 2010).

O controle do movimento longitudinal de um VANT de asa fixa,
de onde se obtém o controle de altitude, é considerado mais dificil de-
vido as suas caracteristicas oscilatorias naturais de baixo e alto periodo,
além da alta sensibilidade que essas aeronaves possuem sobre essa di-
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namica (PETERS; KONYAK, 2003). Apesar disso, esse tipo de aeronave
possui como vantagem maior autonomia de voo e conseguem cobrir
maiores areas em suas missoes, proporcionando melhores rendimentos
de trabalho (BOON; DRIJFHOUT; TESFAMICHAEL, 2017). Quando pro-
jetado na sua forma mais simples, ou seja, com apenas uma entrada
e uma saida, o controlador de altitude atuara sobre umas das super-
ficies de controle do avido chamada elevador. Geralmente localizado
na cauda da aeronave, o elevador é a superficie responsavel pela maior
parte do controle longitudinal do avido (ROSKAM, 1998). Embora fora
do escopo deste trabalho, também é possivel, através de a¢oes conjuntas
com o elevador, atuar sobre a poténcia do motor para controlar a velo-
cidade de voo e aumentar a eficiéncia do controlador, porém deixando
a estrutura de controle mais complexa e dificil de modelar (PETERS;
KONYAK, 2003).

Sarhan e Qin (2016) demonstram a obtengao de um controlador
de altitude para um VANT de asa fixa através de uma estrutura de
controle simplificada, implementando-o através da relagao direta alti-
tude/elevador, e empregando técnicas de IA. Estas técnicas de controle
possuem como vantagem maior adaptabilidade &s nao linearidades da
dindmica de voo e maior largura de banda de controle. Porém, em
sua grande maioria, os controladores baseados em [A sdo sintoniza-
dos de forma experimental e com base em conhecimento empirico, sem
considerar a analise matematica da dinamica de voo da aeronave. No
entanto, quando deseja-se utilizar técnicas de controle classico ou mo-
derno, ¢ demonstrado por Peters e Konyak (2003) que o controle de
altitude utilizando a relagao altitude/elevador torna-se dificil e quase
sempre impraticavel. Isso ocorre devido as limitacoes destas técnicas
em lidar com sistemas linearizados e as oscilagoes naturais de curto e
longo periodo, existentes sobre a dindmica longitudinal.

Para resolver os problemas das oscilagoes, as estruturas de con-
trole mais comuns empregadas em VANTs de asa fixa realizam o con-
trole de altitude através de um cascateamento de controladores, distri-
buidos usualmente entre trés lacos de realimentacao. Algumas variaveis
de estado da dindmica longitudinal, que fornecem informacdes sobre
posicoes e velocidades angulares, altitude e velocidades vertical e hori-
zontal, sao geralmente utilizadas por estas técnicas de cascateamento.
Dentre essas variaveis de estado, como exemplo, destacam-se:

e 0: posicao angular em torno do eixo transversal. Representa a
inclinagao do nariz da aeronave em relacao a superficie da terra;

e ¢: velocidade angular em torno do eixo transversal, ou seja, o
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quanto € varia por segundo;
e h: altitude de voo da aeronave;

e h: razao de subida ou descida da aeronave, ou seja, é o quanto h
varia por segundo.

Estruturas de controle que fazem o uso destas variaveis de estado atra-
vés de cascateamento de controladores, sao demonstradas em detalhes
nas publicages de Shah, Samar e Ali (2015), Elsayed et al. (2015), Zhai
et al. (2014). O controle longitudinal através da relacao q/elevador pos-
sibilita controlar a variagao da velocidade angular de € e melhorar o
amortecimento das oscilagoes de curto periodo, deixando o controlador
menos agressivo em sua dindmica longitudinal, principalmente durante
as trocas de altitudes de referéncias (BEARD; MCLAIN, 2012).

A proposta apresentada em Ahsun et al. (2015), diferencia-se
por utilizar uma estrutura de controle mais robusta se comparada as
citadas no paragrafo anterior. Esta estrutura é formada pelo casca-
teamento de controladores classicos distribuidos entre quatro lacos de
realimentagao. Segundo os autores, a utilizagao da variavel aceleracao
vertical normal (a,,.) permite controlar com precisao o fator de carga
da aeronave durante manobras de subida ou descida, dispensando uso
de 6 e mantendo um melhor controle sobre as oscilagoes. Esta proposta
também realiza o controle direto pela relagao g/elevador no lago mais
interno, sendo que as referéncias para ¢ sao geradas pelos controlado-
res entre os trés lacos restantes, utilizando as variéveis h, h e a... O
valor do sinal de a, . é obtido empregando-se a técnica de filtro comple-
mentar, que funde o sinal da variavel aceleragao, fornecido pelo sensor
acelerdbmetro, com o valor de h, estimada através de um receptor de
GPS (Sistema de Posicionamento Global, do inglés Global Positioning
System).

As solugoes apresentadas para o controle de altitude de uma ae-
ronave de asa fixa sao as mais variadas e nao devem se restringir a estas
alternativas. A crescente necessidade da integracdo dos VANTs em um
espago aéreo compartilhado estd abrindo caminho para pesquisas vi-
sando a melhoria das técnicas de controles existentes. Dentro desta
perspectiva, este trabalho visa desenvolver um controlador de altitude
para um VANT de asa fixa, através da técnica LQR, utilizando um
projeto simplificado para o controlador e avaliar os resultados através
de um simulador de voo. A técnica LQR foi utilizada para fornecer
robustez ao sistema em malha fechada, compensando simplificacGes
do modelo dindmico, e também pela sua capacidade de otimizagao da
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energia gasta no controle de processos. O controlador desenvolvido per-
mite que o VANT mova-se verticalmente para altitudes de referéncias,
mantendo-se em voo nivelado apds atingi-las.

1.2 OBJETIVOS

A presente secao descreve os objetivos gerais e especificos deste
trabalho.

1.2.1 Geral

Projetar e implementar, através de simuladores, um controlador
de altitude para o VANT de asa fixa Rascal 110, visando simplificar o
projeto do controlador através da técnica de controle 6timo LQR. Na
abordagem proposta, nao ha a necessidade de sintonia individual de
varios controladores em cascata.

1.2.2 Especificos

e Demonstrar as propriedades modais da dindmica longitudinal do
VANT,

e Implementar um controlador de altitude, com realimentacao dos
estados para o LQR e seguimento de referéncia apenas da variavel
h, com uso de integrador;

e Demonstrar a capacidade da técnica de controle LQR em garantir
estabilidade de voo ao VANT mediante uma estrutura de controle
mais simplificada;

e Implementar o controlador de altitude sobre o Rascal 110 através
do simulador de voo FlightGear.

1.3 JUSTIFICATIVAS

O controle de altitude em VANTs de asa fixa através da técnica
de cascateamento de controladores é eficiente. Porém, aumenta a com-
plexidade da estrutura de controle. Como exemplo dessas técnicas, é
possivel citar o sistema proposto por Ahsun et al. (2015), ilustrado na
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Figura 1.

Figura 1 — Controlador de altitude em cascata.
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Como pode ser observado na Figura 1, existe a necessidade da
sintonia individual dos controladores distribuidos entre os quatro lagos
de realimentacao. A largura de banda de cada controlador é reduzida
em decorréncia das limitacoes de referéncias que cada controlador deve
gerar, sem por em risco a estabilidade do sistema (AHSUN et al., 2015).
A variavel de aceleracdo a, é obtida através do sensor acelerdmetro
(MURRIETA-RICO et al., 2016). Estes dispositivos sdo muito sensiveis a
rufdos mecanicos (vibragdes), continuamente presentes em VANTs. Os
ruidos sao gerados tanto pela vibragao causada pelo sistema motopro-
pulsor (motor e hélice), quanto pelo choque estrutural do ar durante
o deslocamento da aeronave, requisitando de sistemas anti-vibragao
muito eficientes (CAI; DIAS; SENEVIRATNE, 2014).

Conforme sera apresentado posteriormente, a representagao ma-
temaéatica da variavel h é uma fung@o de outras variaveis de estado, entre
elas, 0 e g, utilizadas no diagrama da Figura 1. Diante disso, propoem-
se uma estrutura com apenas uma lago realimentando a variavel h e
pelo emprego de um controlador do tipo LQR com integrador, para
a realimentacao dos estados e seguimento de referéncia da variavel h.
A técnica de controle LQR se caracteriza por pertencer a classe de
controle moderno e vem demonstrando grande usabilidade nas pesqui-
sas sobre controle de VANTs (JETLEY; SUJIT, 2017; DEZHI; XIAOJUN,
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2017). Neste trabalho, a técnica LQR é utilizada para simplificar o
projeto do controlador e minimizar um critério quadratico associado a
energia das variaveis de estado e dos sinais de controle a serem pro-
jetados, mantendo a robustez do sistema conforme demonstrado em
(VURAL; HAJIYEV, 2014).

1.4 METODOLOGIA

Para alcancar os objetivos descritos na Secao 1.2, inicialmente
foram realizadas pesquisas bibliograficas em livros, artigos e teses, re-
ferentes a dindmica de voo de aeronaves de asa fixa e sobre a técnica
de controle LQR. Na sequéncia, foi formulado um modelo matemaético
linear da dindmica longitudinal do VANT e apresentado através de
sua representacao em espago de estados. Através do programa Ma-
tlab/Simulink, esse modelo foi implementado para analise matemaética
e verificagao da resposta do sistema em malha aberta. Sua resposta foi
comparada com a resposta do Rascal 110, coletada através do simulador
FlightGear.

No projeto do controlador, inicialmente foram estabelecidos os
critérios de projeto, tais como a defini¢ao dos ganhos utilizados pelo
LQR. Nesta fase, o controlador LQR foi realizado e simulado através
do Matlab/Simulink para anélise de sua resposta em malha fechada.
Apos projetado, o controlador LQR foi implementado em linguagem de
programacao C onde se comunicou com o FlightGear via protocolo de
comunicagdo UDP (User Datagram Protocol) para controlar o VANT,
realizando um processo de comunicacao entre processos chamado SIL
(Software In Loop). Foram realizados varios voos de testes no simula-
dor, colocando o VANT em movimentos de subida e descida para as
altitudes de referéncia. Os resultados foram apresentados através de
graficos e tabelas demonstrativas.

1.5 ORGANIZACAO DO TRABALHO

Este trabalho foi organizado em sete capitulos incluindo a intro-
dugao, referenciada como Capitulo 1.

O Capitulo 2 apresenta algumas definigoes sobre os veiculos aé-
reos nao tripulados. Sao apresentadas suas classificagoes, tipos de mo-
vimentos e a descricao do funcionamento de suas superficies de controle.
Também é vista e especificada a aeronave utilizada como plataforma
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de testes para este trabalho.

O Capitulo 3 demonstra algumas expressoes mateméticas que
definem a cinemética de voo de uma aeronave de asa fixa e descreve al-
guns sistemas de coordenadas utilizados na modelagem da dindmica de
VANTs, assim como os conceitos que envolvem os movimentos transla-
cionais e rotacionais, presentes em todas as fases de voo de um VANT.

O Capitulo 4 apresenta as forgas e momentos que agem sobre o
corpo de um VANT de asa fixa. Sao demonstradas algumas expres-
soes matemaéticas que descrevem as respectivas forcas gravitacionais,
aerodinamicas e de propulsao, assim como os momentos.

O Capitulo 5 apresenta a obtencdo do modelo matemético da
dindmica de movimento longitudinal do VANT, assim como todos os
passos para a obtencao de um modelo linearizado, necessario para o
projeto do controlador de altitude.

O Capitulo 6 realiza o projeto do controlador LQR para o con-
trole de altitude do VANT. Séao apresentados alguns conceitos bésicos
sobre controladores baseados na teoria de Controle Moderno, necessa-
rios ao projeto do LQR. Apresenta também os testes e discussoes sobre
os resultados obtidos com o controlador projetado.

O Capitulo 7 apresenta as conclusoes e propostas para trabalhos
futuros.
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2 VEICULO AEREO NAO TRIPULADO

Neste capitulo sao abordados conceitos bésicos sobre VANTs de
asa fixa. Esses conceitos sao baseados nas defini¢oes do Capitulo 2 de
Nelson (1989) e Capitulo 4 de Beard e McLain (2012) e sao abordados
de forma resumida. O objetivo é demonstrar algumas caracteristicas e
principios béasicos sobre a dindmica de voo deste tipo de aeronave.

Este capitulo estd organizado da seguinte forma: na Segao 2.1
sao feitas algumas definigoes e classificagoes sobre VANTs de asa fixa.
Em seguida, na Segao 2.2, sao introduzidos alguns principios de voo
através das superficies de controle dos VANTs. Por fim, na Secdo 2.3,
é apresentado o Rascal 110, o VANT que seré aplicado o controle de
altitude proposto neste trabalho.

2.1 DEFINICAO E CLASSIFICACAO

Um VANT caracteriza uma aeronave de qualquer tamanho que
pode voar sem tripulacao e ser controlada remotamente ou através de
sistemas de controles embarcados, neste caso voando de forma auto-
noma (FURTADO et al., 2008). Existem varios tipos e, dentre os mais
comuns, os de asa fixa (avido) e os de asa rotativa (helicoptero) (CAI;
DIAS; SENEVIRATNE, 2014). Atualmente, a nomenclatura VANT vem
sendo substituida por UAS (do inglés Unmanned Aircraft System), que
significa Sistemas de Aeronaves Nao Tripuladas (DCEA, 2015). Esta
mudanca vem ocorrendo devido a essa terminologia néo se referir ape-
nas a aeronave, mas também a todos os equipamentos que dao suporte
ao sistema, incluindo sensores, microcontroladores, software, sistema
de comunicagao, entre outros itens necessarios ao voo de uma aeronave
nao tripulada (BEARD; MCLAIN, 2012). Pelo fato deste trabalho néo
tratar de todos os componentes que englobam o termo UAS e devido
a massiva presenga do termo VANT na literatura, serd mantido esse
altimo termo em todos os capitulos deste trabalho.

Semelhante a um aviao tripulado, um VANT de asa fixa é capaz
de deslocar-se no espago através de trés eixos de movimento: longitudi-
nal, transversal e vertical. Ao longo destes eixos, a aeronave consegue
realizar movimentos horizontais e verticais, mensuraveis através de sen-
sores indicadores de velocidade e altitude, por exemplo. Em torno de
cada eixo, a aeronave também consegue realizar movimentos de rotagao,
mensuraveis através de sensores indicadores de inclinagao, por exemplo
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Figura 2 — Eixos de movimento do VANT.
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os angulos. Os tipos de sensores e sua forma de funcionamento podem
ser vistos em detalhes no Capitulo 1 de Nelson (1989). A Figura 2,
ilustra os trés eixos de movimento de uma aeronave de asa fixa.

Conforme pode-se observar na Figura 2, em torno dos eixos exis-
tem os respectivos movimentos de arfagem, rolamento e guinada. O
movimento de arfagem causa variagoes na inclinagdo do nariz da ae-
ronave, podendo sob certas circunstancias variar sua altitude de voo
(NELSON, 1989). O movimento de rolamento faz as asas da aeronave
se inclinarem, permitindo que ela mude sua trajetoria de voo. Por fim,
o movimento de guinada faz a aeronave girar seu corpo sobre o plano
horizontal, também permitindo que a aeronave mude sua trajetoria de
voo. Em geral, para mudancas de trajetoria, é efetuado um movimento
coordenado entre rolamento e guinada (BEARD; MCLAIN, 2012).

Esses movimentos de rotacao, combinados com os movimentos
horizontais e verticais ao longo dos eixos, permitem ao VANT deslocar-
se no espago em qualquer direcao. Posteriormente, no Capitulo 3, serao
obtidas as componentes matematicas contidas em cada eixo de movi-
mento e que representam a dindmica de voo do VANT.

Quanto a sua classificacdo, no Brasil os VANTs sao classificados
em trés classes (Agéncia Nacional de Aviagio Civil - ANAC, 2017), sendo elas:

e (Classe 1: sao considerados VANTs de grande porte, com peso
acima de 150 kg. Necessitam de piloto habilitado e a aeronave
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deve passar por um processo de certificagao, semelhante as aero-
naves tripuladas, para poderem operar;

e (Classe 2: sao considerados VANTSs de médio porte, com peso
acima de 25 kg e abaixo ou igual a 150 kg. Também precisam de
piloto habilitado, mas a aeronave nao necessita de certificagao,
porém sua construcao deve atender a requisitos técnicos exigidos
por regulamentacao do o6rgao federal responsével;

e Classe 3: sdo considerados VANTs de pequeno porte, com peso
menor ou igual a 25 kg. Nesta categoria, nao cabem as exigéncias
das outras classes. Porém, necessitam ser cadastradas na ANAC
(Ageéncia Nacional de Aviagao Civil), para obtengao de matricula
de identificacao da aeronave.

Entre as trés classes, o VANTs da Classe 3 vem ganhando cada vez
mais espago no mercado devido ao seu baixo custo operacional, alta
manobrabilidade e facil manutengao (CAIL DIAS; SENEVIRATNE, 2014).
Beard e McLain (2012) complementam que essa categoria de VANTs
tem ainda como vantagem autonomias superiores a 10 horas de voo, de-
vido a maioria delas utilizarem pequenos motores de combustao interna
e de baixo consumo.

2.2 SUPERFICIES DE CONTROLE

Nesta secao, sao apresentadas as principais superficies aerodina-
micas de controle existentes nas aeronaves da asa fixa. Essas superficies
sao responsaveis por dar manobrabilidade ao VANT, possibilitando os
movimentos de rolamento, arfagem e guinada. Segundo Nelson (1989),
estas superficies sao pecas moveis, geralmente localizadas nas asas e
cauda das aeronaves que, quando defletidas, geram forcas aerodinami-
cas capazes de rotacionar a aeronave em torno de seus eixos. A Figura
3 ilustra essas superficies e suas representagoes.

Conforme pode-se observar na Figura 3, atribuem-se nomes e
simbolos as superficies de controle do VANT. Com base nas informagoes
do Capitulo 2 de Nelson (1989), segue os nomes e funcionalidades de
cada superficie:

e Elevador: encontra-se localizado ao final da cauda da aeronave,
na parte de tras do estabilizador horizontal. Esté representado
pelo simbolo §., sendo conhecido também como "profundor"ou
"leme de profundidade". E a superficie de controle responsével
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Figura 3 — Superficies de controle do VANT.
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pelo movimento de arfagem. Exerce movimentos de deflexao para
cima e para baixo, gerando forcas aerodinamicas capazes de variar
a inclinagao do nariz do VANT, ou seja, rotacionando-o em torno
do eixo transversal. Por padrao, o simulador de voo FlightGear
assume valores negativos quando o elevador é defletido para cima
e valores positivos quando defletido para baixo;

e Ailerons: encontram-se localizados na parte de tras das asas da
aeronave. Estao representados pelo simbolo d,, sendo a superfi-
cie de controle responsavel pelo movimento de rolamento. Exer-
cem movimentos de deflexdo para cima e para baixo, porém em
sentidos opostos. Sua deflexdo assimétrica produz forcas aerodi-
namicas capazes de fazer a aeronave inclinar suas asas, ou seja,
rotacionando-a em torno do eixo longitudinal;

e Leme: encontra-se localizado ao final da cauda da aeronave, na
parte de tras do estabilizador vertical. Esta representado pelo
simbolo §,, sendo conhecido também como "leme direcional".
Exerce movimentos de deflexao a direita e a esquerda, gerando
forcas aerodinadmicas capazes de fazer a aeronave girar sobre o
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plano horizontal, ou seja, rotacionar em torno do eixo vertical.

Para o controle de altitude proposto neste trabalho, apenas o
elevador seré considerado no projeto do controlador. A mudanca de al-
titude do VANT, ocorrera somente através da deflexao do elevador. Isso
nao exime a utilizagao de d, e d,- nos voos de testes, porém controlados
manualmente ou pelo controlador padrao do simulador de voo.

2.3 O VANT RASCAL 110

O Rascal 110 é uma aeronave radiocontrolada de pequeno porte,
fabricada pela empresa Sigplanes, e muito popular entre entusiastas do
aeromodelismo. A Figura 4 ilustra os aspectos fisicos desta aeronave.

Figura 4 — Aeronave Rascal 110.
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Conforme pode-se observar na Figura 4, o Rascal 110 é uma
aeronave de asa fixa e utiliza propulsao a hélice. Devido sua boa per-
formance e baixo custo operacional, o Rascal 110 ja foi utilizado em
alguns trabalhos académicos. No trabalho de Cakir (2011), essa aero-
nave foi automatizada e transformada em uma plataforma de testes.
Seu objetivo foi desenvolver um VANT de baixo custo para servir a
cursos de graduacao que abrangem as areas de controle e automagao.
Jodeh (2006) vai mais além, transformando o Rascal 110 em um VANT
autonomo e descrevendo em detalhes todos os passos para obtencgao do
modelo dindmico e projeto do seu sistema de controle.

O simulador de voo FlightGear disponibiliza uma versao do Ras-
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cal 110. Através da interface do simulador, é possivel pilota-la usando
dispositivos de entrada, tais como teclado, mouse e joystick. Tam-
bém é possivel efetuar voos auténomos com o controlador PID padrao
do FlightGear ou através de qualquer outro sistema de controle au-
tomatico implementado pelo préprio usuario. O FlightGear também
disponibiliza na documentagdo da aeronave a ficha técnica do VANT,
cujos principais dados sao vistos na Tabela 1.

Tabela 1 — Ficha técnica do Rascal 110.

Descricao Medida
Comprimento 6,31 ft
Envergadura 9,17 ft
Corda 1,15 ft
Area das asas 10,57 ft?
Peso bruto 14,5 lbs
Velocidade de cruzeiro | 101,26 ft/s
Deflexao do elevador 40,35 rad

Fonte: Do Autor

Conforme pode-se observar na Tabela 1, foi utilizado o sistema
imperial de medidas, por estar assim descrito na documentagao da ae-
ronave e também ser muito utilizado na literatura especializada em
VANTs.

Neste capitulo, foram apresentados alguns conceitos bésicos so-
bre o funcionamento de VANTs de asa fixa. Esses conceitos sao impor-
tantes para facilitar o entendimento do processo de obtengao do modelo
da dindmica do VANT, realizada posteriormente nos Capitulos 3, 4 e
5.
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3 CINEMATICA E DINAMICA DO VOO

O objetivo deste capitulo é demonstrar, de forma resumida, as
relagbes entre posigoes e velocidades (cinemética) e as relagoes entre
forgas e momentos (dindmica) que envolvem o voo de uma aeronave de
asa fixa. Sao apresentadas as expressoes que definem a cinematica e
dindmica de uma aeronave de asa fixa, sem demonstrar por completo as
dedugbes mateméticas para obtengao de cada equacao, por estar fora
do escopo deste trabalho. Os procedimentos para obtencao de cada
equagao estao descritos em detalhes nos Capitulos 2 e 3 de Beard e
McLain (2012).

Este capitulo esté organizado da seguinte forma: na Secdo 3.1
sao apresentados os sistemas de coordenadas utilizados na modelagem
da dindmica de VANTs. Em seguida, na Segao 3.2, é definida a nota-
¢ao utilizada para as variaveis de estado do VANT. Na Segao 3.3 sao
demonstradas as equagoes que definem a cinematica de voo do VANT.
Por fim, na Se¢ao 3.4, sao apresentadas as equagodes que definem a
dindmica de voo do VANT.

3.1 SISTEMAS DE COORDENADAS

Nesta secao, sao apresentados alguns sistemas de coordenadas
utilizados na modelagem da dindmica de VANTs. Os conceitos aqui
apresentados sao baseados no Capitulo 2 de Beard e McLain (2012). O
objetivo é demonstrar como é possivel descrever a orientagao de uma
aeronave em relagdo & um referencial inercial (terra). De acordo com
Beard e McLain (2012), é necessario utilizar diferentes tipos de sistemas
de coordenadas pelas seguintes razoes:

e As equagoes de movimento de Newton, sdo derivadas em relagao
a um referencial inercial fixo, a terra;

e Forcas aerodindmicas e momentos que agem sobre a aeronave sao
mais facilmente descritas tomando-se o préprio corpo da aeronave
como referéncia;

e Sensores embarcados, tais como acelerdémetros e giroscopios, me-
dem as informacoes em relagao ao corpo da aeronave. Em con-
trapartida, sistemas de posicionamento global medem posigoes e
velocidades em relagao a superficie da terra.
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Um sistema de coordenada é transformado em outro através de
operagoes trigonométricas de rotagdo e translagdo (BEARD; MCLAIN,
2012). Os trés principais sistemas de coordenadas, ilustrados na Figura
5, utilizam como referéncia a terra, o corpo da aeronave e a dire¢ao do
vetor velocidade do ar, respectivamente. A seguir uma breve descri-
¢ao, em traducao livre, de cada um dos trés sistemas de coordenadas,
identificados pelos seus simbolos de representagao.

e F': nomeado em inglés como "inertial frame”, esse sistema de
coordenadas ¢ fixado na superficie da terra. E também conhecido
pela sigla NED (North, Fast and Down). Em seu sistema de
coordenadas, o eixo x aponta para o norte, o eixo y para o leste
e 0 eixo z em dire¢do ao centro da terra. Seus eixos coordenados
(x,9, z) sdo representados por vetores unitarios e nomeados de i’
j' e k', respectivamente;

e 7' nomeado em inglés como "body frame", esse sistema de co-
ordenadas ¢ fixado no centro de massa da aeronave. E obtido
través de uma sequéncia de rotagdes, com base nos angulos de
FEuler, de F* para F°. Em seu sistema de coordenadas, o eixo x
aponta na dire¢ao do nariz da aeronave, o eixo y na direcao da
asa direita e o eixo z para baixo. Seus eixos coordenados (z,y, z)
sdo representados por vetores unitarios e nomeados de %, j° e k°,
respectivamente;

e F?°: nomeado em inglés como "stability frame”, esse sistema de
coordenadas se baseia no vetor velocidade do ar (V). A velo-
cidade da aeronave é referida com base na velocidade do ar em
torno dela. Para gerar forca de sustentacao, as asas da aeronave
devem formar um angulo em relagao ao vetor V,. Esse angulo é
chamado de dngulo de ataque e é representado por a. Em seu
sistema de coordenadas, o eixo x aponta na diregao do vetor V,
o eixo y na diregdo da asa direita e o eixo z para baixo. Seus ei-
xos coordenados (z,y, z) sdo representados por vetores unitarios
e nomeados de %, j° e k®, respectivamente.

A Figura 5 ilustra uma representagao geral dos trés sistemas
de coordenadas citados. Além dos sistemas F', F° e F°, Beard e
McLain (2012) demonstram a existéncia de mais quatro, caracterizados
pelos simbolos FV (vehicle frame), F°! (vehicle-1 frame), F2 (vehicle-
2 frame) e F* (wind frame). A projegdo individual de cada um destes
sistemas de coordenadas pode ser visto em detalhes no Capitulo 2 de
Beard e McLain (2012).
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Figura 5 — Sistemas de Coordenadas.

Fonte: Adaptado de (BEARD; MCLAIN, 2012)

O vetor V, é obtido através da diferenca entre a velocidade em
relacdo ao solo, representada no sistema F?, e a velocidade do vento,
representada no sistema F*. Como ambas estao em sistemas de co-
ordenadas diferentes, na Secao 2.3 do Capitulo 2 de Beard e McLain
(2012) sao apresentadas, em detalhes, as operagoes de rotagao entre os
sistemas até chegar a representacao final de V, conforme expressao a
seguir:

u? +v? + w? (3.1)

onde u, v e w sdo as velocidades ao longo dos eixos i?, j® e kP, respec-
tivamente. Com base nas componentes de V,, o dngulo de ataque pode
ser representado da seguinte forma:

a=tan"! <E> (3.2)
U

Os sistemas de coordenadas F? e F° coincidem quando o =
0. Em muitos casos é conveniente, no inicio dos célculos, converter
forcas que sao representadas no sistema F*° para o sistema F°. Segundo
Beard e McLain (2012), isso ocorre devido ao fato dos calculos baseados
em caracteristicas aerodinamicas, por exemplo velocidades, forcas e
momentos, serem mais facilmente compreendidos quando expressados



35

pelo sistema F°. As equacdes que descrevem os momentos sao similares
em ambos os sistemas F° e F*, desde que tenham suas origens no centro
de massa da aeronave. As matrizes contendo as fungoes trigonométricas
para transformagcao entre sistemas de coordenadas nao sao apresentadas
por estarem fora do escopo deste trabalho, mas podem ser vistas em
detalhes no Capitulo 2, Segao 2.2, de Beard e McLain (2012).

O principal objetivo desta se¢ao foi introduzir alguns conceitos
bésicos sobre os sistemas de coordenadas e suas diferentes nomencla-
turas, uma vez que elas aparecerao com certa frequéncia em algumas
expressoes mateméticas que contribuem para a modelagem da dindmica
do VANT.

3.2 VARIAVEIS DE ESTADO

A dindmica de voo de uma aeronave de asa fixa pode ser repre-
sentada pela composicao de dois tipos de movimentos: o translacional e
o rotacional (NELSON, 1989). Ainda segundo Nelson (1989), esses mo-
vimentos podem ser representados matematicamente através de doze
variaveis de estado. Relacionados ao movimento translacional, existem
trés estados de posicao e trés de velocidade. De forma similar, relacio-
nados ao movimento rotacional, existem trés estados de posigao angular
e trés de velocidade angular (BEARD; MCLAIN, 2012). As doze variaveis
de estado estao listadas na Tabela 2.

Tabela 2 — Variaveis de estado do VANT.

Movimento Descricao Eixo x | Eixo y | Eixo z
L Posigoes Pn Pe Pd
Translacional Velocidades m . w
Rotacional P081§9es angulares ) ¢ Y
Velocidades angulares P q r

Fonte: Do Autor

Em relacao as variaveis de estado listadas na Tabela 2, seguem
algumas observagoes:

e As variaveis p,, pe € pq sao posi¢coes medidas, respectivamente,
ao longo dos eixos i*, j* e k* do sistema F*;

e As varidveis u, v e w sao velocidades medidas, respectivamente,
ao longo dos eixos %, j* e kb do sistema F?;
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Figura 6 — Representagao das variaveis de estado.

Fonte: Adaptado de (BEARD; MCLAIN, 2012)

e As variaveis ¢, 6 e 1 sdo posicoes angulares medidas respectiva-
mente sobre os sistemas F2, F'l e F;

e As variaveis p, q e r sao velocidades angulares medidas respecti-
vamente em torno dos eixos i?, j* e k¥ do sistema F°.

As variaveis de estado sdo esquematicamente ilustradas através
da Figura 6 e referem-se apenas aquelas representadas através do sis-
tema F?. Devido as diferencas entre sistemas discutidas anteriormente,
as demais variaveis de estado nao poderiam ser representadas na mesma
figura. Conforme sera visto posteriormente, quando ¢ = 6 = 0, teremos
p= qb, q= fer= 1/) Geralmente, as velocidades angulares p, g e 7 sao
funcoes de derivadas em relacao ao tempo dos dngulos de atitude QS, 0 e
¢ e dos angulos ¢ e 0 (BEARD; MCLAIN, 2012). As segbes seguintes sao
dedicadas a demonstrar as equacoes de movimento correspondentes a
cada uma das variaveis de estado listadas na Tabela 2.

3.3 CINEMATICA

Nesta secao, as equagoes que definem a cinemaética de voo do
VANT descrevem os movimentos translacional e rotacional. De acordo
com Beard e McLain (2012), a velocidade translacional de um VANT
é geralmente expressada em relagao as componentes da velocidade em
cada eixo direcional do sistema F?. As variaveis u, v e w correspondem
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a velocidade da aeronave projetadas ao londo dos eixos %, j° e kP, res-
pectivamente. Em contrapartida, a posigao translacional de um VANT
é geralmente medida e expressada através do sistema F°. A relacdo
entre velocidade e posicao translacional requer diferenciagao e pode ser
representada da seguinte forma:

= u(cosbcosy)) + v(senpsenbcos) — cospseni))
+ w(cospsenbcosyy + senpseni)) (3.3)

= u(coslsen)) + v(senpsenfsenth + cospcosy))
+ w(cospsenfsenp — senpcosi)) (3.4)
pa = —usend + v(senpcost) + w(cospcosh) (3.5)

onde as derivadas p,, p. e pg foram obtidas a partir da transforma-
cao de Fb em FU das variaveis u, v e w. Essa, é uma representacao da
cinematica que relaciona as derivadas das posi¢oes em termo das veloci-
dades em cada eixo, sendo que forgas e aceleragao nao sao consideradas
(BEARD; MCLAIN, 2012).

Quanto ao movimento rotacional, Beard e McLain (2012) de-
monstram que as relagoes entre as posicoes angulares ¢, 6 e 1) e as
velocidades angulares p, ¢ e r s2o mais complicadas devido ao fato das
velocidades angulares estarem representadas pelo sistema F?, enquanto
as posigoes angulares por trés sistemas de coordenadas distintos: ¢ é
uma transformacio de F2? para F°, f é uma transformacdo de F!
para F'2 e ¢, é uma transformacio de F° para Fv!.

As velocidades angulares com base no sistema F?, podem ser
expressadas em termos das derivadas das posigoes angulares ¢, 6 e v,
tomado as devidas transformagoes entre sistemas (detalhes nas Equa-
¢oes 3.2 e 3.3 de Beard e McLain (2012)), resultando nas seguintes
equagoes:

b =p+ q(sendtand) + r(cosgptand)
0 =qcos¢ — rsend (3.7)
) =q(singsech) + r(cospsech)

As Equagoes (3.6), (3.7) e (3.8), expressam as derivadas dos trés esta-

dos de posigdo angular em termos das posi¢oes angulares ¢ e 6 e das
velocidades angulares p, ¢ e r.
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3.4 DINAMICA

Nesta secao, as equagoes que definem a dindmica de voo do
VANT s@o apresentadas. FEstas equagbes descrevem os movimentos
translacional e rotacional levando-se em consideragao as causas que os
gerou, ou seja, havera relagoes das forgas e momentos que incidem so-
bre o corpo da aeronave. Para obter as equagoes da dindmica de um
VANT, Beard e McLain (2012) fazem uso da segunda lei de Newton,
primeiro aplicando aos graus de liberdade do movimento translacional
e, na sequéncia, repetindo o processo para o movimento rotacional.

3.4.1 Movimento Translacional

A aplicagao da segunda lei de Newton sobre um VANT baseia-se
na terra como referéncia, ou seja, utiliza o sistema de coordenadas F°.
Embora o movimento seja referenciado em um ponto fixo, ele pode ser
expressado usando componentes de um vetor associado a outro sistema
de coordenadas, por exemplo o sistema F’. Beard e McLain (2012)
fazem isso para o vetor velocidade em relacao ao solo (Vy), que, por
conveniéncia, ¢ expressado através do sistema FP pela expressio:

ng =(u v w)T (3.9)

A segunda lei de Newton aplicada a um corpo em movimento de

translacao pode ser descrita como:

dV,
m = 3.10
=1 (310)
onde m ¢é a massa da aeronave, % é a derivada em relacao ao tempo

no sistema F?, e f é a soma de todas as forcas externas agindo sobre
o corpo do VANT. As forgas externas incluem gravidade, forgas aero-
dinamicas e forcas de propulsao. A derivada da velocidade em relacao
ao sistema F? pode ser escrita em termos da derivada no sistema F° e
da velocidade angular, sendo representada da seguinte forma:

dvy, _ dVy

dti = Tn —&—wb/i X VQ (311)

onde wy/; ¢ a velocidade angular do VANT em relagao ao sistema JF i,
Combinando as Equagoes (3.10) e (3.11), resulta em uma repre-
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sentagao alternativa da segunda lei de Newton, direcionada ao sistema
de coordenadas F?:

dV,
m| —= 4wy, XV, | = 3.12
(dtb + b/i g) f ( )
Por se tratar de uma aeronave manobrével, pode-se aplicar novamente
a segunda lei expressando as forcas e velocidades no sistema F°, da
seguinte forma:

avp
m <dtj +whys X ng> =f° (3.13)

onde os vetores wg/i e fb sdo dados por:
T
wé’/i = (p q r) (3.14)

A expressao dd‘t/z é a taxa de variacao da velocidade do VANT repre-

sentada no sistema F?. Considerando que as velocidades u, v e w sdo
projecoes instantaneas de ng ao longo dos eixos i, j* e k®, obtém-se:

dvb U
dTZ =1 (3.16)

Com base na Equagdo (3.16), expandindo o produto da Equa-
¢ao (3.13) e reagrupando os termos, obtém-se o seguinte conjunto de
equagoes:

1

w=rv—quw+ —F, (3.17)
m

; + 1 (3.18)

v =pw—ru+ — .

p my

. 1

w=qu—pv+ —F, (3.19)
m

As forcas Fy, Fy e F, s@o as respectivas forgas externas agindo sobre
o corpo da aeronave ao longo dos eixos i®, j° e kP. Estas forcas serdo
descritas com mais detalhes no Capitulo 4.
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3.4.2 Movimento Rotacional

Aplicando a segunda lei de Newton ao movimento rotacional

obtém-se:
dh

dt;
onde h é o vetor momento angular e m é a soma de todos os momentos
externos aplicados em torno do centro de massa do VANT. A deri-
vada do momento angular tomada no sistema F* pode ser expandida e
representada da seguinte forma:

m (3.20)

dh  dh

a_ . 3.21
a, ap, Tewim (3.21)

Para o movimento translacional, é mais conveniente expressar a Equa-
¢do (3.21) no sistema F° da seguinte forma:

dh®  dh’
il e wpy; x m” (3.22)

Considerando o VANT como um corpo rigido, o momento de
inércia é definido como o produto da matriz de inércia J pelo vetor
velocidade angular, resultando:

R’ = Juwy, (3.23)
onde J é dado por:

Jm _Jzy _sz
J=|-J. I, -J,. (3.24)
_J.'L'Z _Jyz Jz

Os termos da diagonal principal de J sao chamados de momentos de
inércia, enquanto os demais termos sao chamados de produtos de inér-
cia. O momento de inércia mede a tendéncia da aeronave se opor a
aceleragdo em torno de um especifico eixo de rotagdo (BEARD; MCLAIN,
2012).

Implicito a cada termo da matriz J existe uma integral que é
calculada em relacdo ao eixos i, j® e k¥ do sistema F?. Isso implica
que J é constante quando vista a partir de F° e, consequentemente,

37‘] = 0. Calculando as derivadas e substituindo na Equagao (3.22)
2
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obtém-se: .
dwy /i

J
dtp

+wlb’/i X (Jwé’/i) =m’ (3.25)

- odwd,, .. .
A expressao dt”b/ * ¢é a taxa de variacao da velocidade angular expres-

sada no sistema F°, conforme visto por um observador no corpo em
movimento.
. . ~ P N b
Considerando p, g e r projegoes instantineas de wy /; em torno

dos eixos ¥, j® e k®, obtém-se a seguinte expressio:

dwé’ ) p

. /i .

Wy = il (3.26)
T

Rearranjando a Equagao (3.25), obtém-se:
=370 [~y x (It ) +m'] (3.27)

De acordo com Beard e McLain (2012), as aeronaves de asa fixa s@o
frequentemente simétricas em relacdo ao plano formado pelos eixos i®
e k%, o que torna os produtos de inércia Jzy = Jy. = 0. Sendo assim,
a matriz J pode ser reescrita da seguinte forma:

J=1 0 J, 0 (3.28)
—J.. O J.

Diante destas consideracoes de simetria, a matriz inversa de J
pode ser calculada pela seguinte expressao:

, o0 J
Jl— adj(J) _ 5 1 (F) (3.29)
det(3) ~ \y. ¢ 4 '
T T
onde I" é definido por:
r=7J3.J.-J2, (3.30)

Os momentos externos em torno dos eixos i°, j e k? sdao definidos como:
T
m’=(l m n) (3.31)

Desta forma, a Equacao (3.27) pode ser reescrita através destas com-
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ponentes:
p=1I1pq— I'ogr + I'sl + I'yn (3.32)
G=TIspr—1Ts (p* —1°) + lem (3.33)
7= 1I7pg— I'ngr+ I'sl+ I'sn (3.34)

onde as varidveis I'; & I's sdo operagoes entre momentos de inércia e
produtos de inércia, e podem ser vistas em detalhes na Equagao 3.32
da Subsecao 3.3.2 do Capitulo 3 de Beard e McLain (2012).

Neste capitulo, foram apresentadas as doze varidveis de estado
que descrevem a cinemética e dinAmica de um VANT de asa fixa. Estas
equagoes nao estao completas, pois as forcas e momentos que agem
sobre o corpo do VANT ainda nao foram definidas. No Capitulo 4
sao definidas as forgas e momentos gravitacionais, aerodinamicas e de
propulsao.
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4 FORCAS E MOMENTOS

Neste capitulo, as forcas e momentos que agem sobre o corpo do
VANT sao apresentadas. O objetivo é proporcionar uma visao geral
das expressoes que definem as forgas gravitacional, aerodindmica e de
propulsao, que somadas formam as forcas F,, F, e F,, e os momentos
I, m e n, citados anteriormente no Capitulo 3. Os procedimentos para
dedugao de cada equagao podem ser vistos em detalhes no Capitulo 4
de Beard e McLain (2012).

Este capitulo estd organizado da seguinte forma: na Segao 4.1
sao apresentadas as forcas gravitacionais. Em seguida, na Secgao 4.2,
sdo obtidas as forcas e momentos causados pelas forcas aerodindmicas.
Por fim, na Secao 4.3, sdo descritas as forgas e momentos causados pela
forga de propulsao.

4.1 FORCAS GRAVITACIONAIS

O efeito do campo gravitacional sobre um VANT pode ser mo-
delado como uma forga proporcional a massa que atua no centro de
massa da aeronave (BEARD; MCLAIN, 2012). Essa forca age no sentido
do eixo k' e é proporcional a massa da aeronave multiplicada pela cons-
tante gravitacional g. Se analisada pelo sistema de coordenadas F", a
forca gravitacional agindo no centro de massa da aeronave é dada pela
seguinte expressao:

fr=1o0 (4.1)
mg

No Capitulo 3, as forgas foram expressadas com base no sistema
de coordenadas F°. Desta forma, a forca gravitacional representada
pela Equacdo (4.1) deve ser transformada de FV para F°, resultando

em:
—mgsent

o = | mgcoshseng (4.2)
mgcosfcoso

Conforme pode-se observar na Equagao (4.2), existem componentes de
forca gravitacional nos eixos i®, j* e k’. Também é possivel observar
que, quando representada no sistema F?, a forca gravitacional passa a
ser funcdo também dos angulos 0 e ¢.
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Desde que a for¢a da gravidade atue em torno do centro de massa
do VANT, nao havera nenhum momento sobre a aeronave produzido
pela gravidade (BEARD; MCLAIN, 2012).

4.2 FORCAS AERODINAMICAS E MOMENTOS

Nesta secao, as forgas aerodindmicas e momentos que atuam
sobre o VANT sao discutidas e apresentadas de forma resumida. De
acordo com Beard e McLain (2012), quando uma aeronave de asa fixa se
desloca através do ar, uma distribui¢ao de pressao é gerada em torno de
suas asas. A forma mais comum de representar essa pressao é através
da combinacao das forcas e momentos ocasionados por essa pressao,
sendo ela uma fungao do vetor V,, da densidade do ar p, do formato do
aerofdlio (perfil) das asas e do angulo de ataque « das asas em relacao
a V. Ainda segundo Beard e McLain (2012), é comum decompor as
forcas aerodindmicas e momentos em dois grupos: longitudinal e lateral.

4.2.1 Aerodinamica Longitudinal

As forcas aerodinimicas e momentos longitudinal, causam mo-
vimento da aeronave no plano i® — k?. Essas forcas e momentos sao no-
meadas de sustentagio, arrasto e momento de inclinagédo (ou momento
de arfagem), respectivamente. Por definigdo, as forgas de sustentagao e
arrasto estao alinhadas com os eixos i® e k° do sistema de coordenadas
F?, conforme ilustrado na Figura 7.

Quando representado na forma vetorial, o momento de arfagem
também se alinha com o eixo j° do sistema F?°. As forcas de susten-
tagao e arrasto e o momento de arfagem sao fortemente influenciados
pelo angulo «, velocidade angular ¢ e deflexao do elevador . (BEARD;
MCLAIN, 2012). Com base nestas afirmacoes, as forgas de sustentacao
e arrasto e momentos de arfagem podem ser computadas em funcao de
a, q e 0. da seguinte forma:

1
Fy = 3pVa*SCi(a,q,5) (4.3)

S
|

1
ipVazSCD(a,q,ée) (4.4)
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Figura 7 — Forgas e momentos sobre o VANT.

Sustentagdo

Arrasto

Momento
K

Fonte: Adaptado de (BEARD; MCLAIN, 2012)

1
m= ipVaQSch(a,q,(Se) (4.5)

onde S é a area das asas, ¢ é o comprimento da corda da asa, Cp, é
o coeficiente de sustentagao, Cp é o coeficiente de arrasto e C), é o
coeficiente de momento de arfagem.

Os coeficientes de sustentacdo, arrasto e momento de arfagem
sao adimensionais e nao lineares. Porém, para pequenos valores de
«, o fluxo de ar em torno das asas se manterd laminar e preso a sua
superficie (BEARD; MCLAIN, 2012). Desta forma, Fr,, Fp e m podem
ser modelados usando aproximacao linear. Por exemplo, a for¢a de
sustentacao pode ser aproximada usando série de Taylor de primeira
ordem e escrita como:

1, aCL aCy, oCL,
FL—§PVGS Cro+ Do a+ B4 q+ a5, e (4.6)

onde Cp, é o valor de Cp, = ¢ =6, = 0.

De acordo com Beard e McLain (2012), é comum néo atribuir
dimensoes as derivadas parciais na aproximacao linear realizada na ob-
tengao da Equacao (4.6). Pelo fato dgé] ser expresso em rad/s e C, em

L

rad, substitui-se a derivada parcial B4 pelo fator padrao 5y-. Desta
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forma, a Equagao (4.6) é reescrita como:

1 C
Fr = §pVazS Cro+ Craa+ OL(IW(] + CLée(Se (47)

onde Cp, = aa%, Crq = % e Crs, = 86%, sendo agora todos os
coeficientes adimensionais. ‘

Seguindo os mesmos procedimentos, obtém-se as aproximagoes
lineares para a forga de arrasto e momento de arfagem, representados
pelas seguintes equagoes:

1
Fp :§PV(IZS |:OD0 + Cpaa + CDQ%Q + CD5356] (4.8)

c

1
m zipvazsc |:Cmo —+ Cmaa + C’mqm

g+ Chs, 56} (4.9)

onde:
e Cp, é o coeficiente de arrasto quando a = 0;
e Cp, € o coeficiente de arrasto pela variagao de «;
e Cp, é o coeficiente de arrasto pela variagao de g;
e Cps, é o coeficiente de arrasto pela variacao de d.;
e (0 € 0 coeficiente de momento de arfagem quando o = 0;
e (o € o coeficiente de momento de arfagem pela variagao de «;
o (g € o coeficiente de momento de arfagem pela variacdo de g;
o Cys, € o coeficiente de momento de arfagem pela variagdo de d..

As forgas de sustentagao e arrasto, representadas pelas Equagoes (4.7)
e (4.8), estao descritas no sistema de coordenadas F*. Para representa-
las nos sistema F?, é necessario rotacdo de F* para F pelo angulo a
da seguinte forma:

fm cosa  —Seno —-F
(fz) - <sena cosa ) <_Ff> (4.10)
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o que resulta nas equagoes:

1
fa zaprS [—Cp(a)cosa + Cr(a)senal

c
+ [-Cpgcosa + Crqsenal oy ¢
+ [-Cps, cosa + Crs, senal b, (4.11)

1
f2 :§pVa25’ [—Cp(a)sena — Cr(a)cosal

+ [-Cpgsena — Crqcosal %q
a

+ [~ Cps,sena — Cls. cosal §, (4.12)

As fungoes Cr(a) e Cp(w) apresentadas nas Equagoes (4.11)
e (4.12), sdo fungdes ndo lineares, mas sob pequenas variagoes de «
podem ser modeladas da seguinte formas:

Cr (@) = Cpo + Craa (4.13)

Cp (@) = Cp, + Cpac (4.14)

Segundo Beard e McLain (2012), o momento de arfagem é geralmente
uma funcdo nao linear de « e deve ser determinado através de ensaios
em tunel de vento ou em voos de testes. Assumindo-se as mesmas
condigoes para a sob pequenas variagoes, a funcao C,,, pode ser re-
presentada da seguinte forma:

Crm (@) = Crmo + Crmat (4.15)

Para grandes variagoes de «, na Secao 4.2.2 do Capitulo 4 de
Beard e McLain (2012) é demonstrada em detalhes a obtengao na forma
nao linear das funcoes Fp,, Fp e m.

4.2.2 Aerodinamica Lateral

A forga e os momentos causados pela aerodindmica lateral ge-
ram movimento translacional ao longo do eixo j® (BEARD; MCLAIN,
2012). Isso resulta em movimentos rotacionais de rolamento e guinada,
fazendo com que a trajetoria de voo da aeronave seja modificada. A
aerodinamica lateral sofre uma influéncia significativa do &ngulo de der-
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rapagem lateral 3, que é o angulo entre o vetor V, e o plano i® — kP.
Também é influenciada pelas velocidades angulares p e r e pela deflexao
das superficies de controle §, € d,.

Beard e McLain (2012) denotam a forca lateral como f, e os mo-
mentos de rolamento e guinada como [ e n, respectivamente, resultando
nas seguintes equacoes:

1

fy = 5pVaSCy (B,p,7, 00, 61) (4.16)
1

l= §pVa25bCl(ﬁ,p, 7,04,0r) (4.17)
1

n = 5prSan(ﬁm, 7,04, 0r) (4.18)

onde:

e Cy é coeficiente de forca aerodinamica ao longo do eixo j°;

e C; & o coeficiente de momento aerodindmico em torno do eixo i%;
e C, éo coeficiente de momento aerodinamico em torno do eixo k%;

e b & a envergadura das asas da aeronave.

Os coeficientes Cy, C; e C),, sao adimensionais e nao lineares.
Assumindo pequenas variacoes do angulo S e seguindo os mesmos pro-
cedimentos realizados para a aerodinadmica longitudinal, obtém-se as
respectivas equagoes da forga lateral e momentos de rolamento e gui-
nada:

b b
fy = [Cyo + Oyﬁﬂ + Cypmp + Cyrmr + Cy(;a(sa + CYéT(ST]

1
X 5pvfs (4.19)

b b
l= |:Clo +CipB + Clpﬁp + Clrﬁr + Cis,0a + C’zaﬁr}

1
X 5ijSb (4.20)
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n = Cno + Cnﬁﬂ + Cn LP + Cnrir + Cnéa(sa + Cné,vfsr

onde:

P2V, 2V,

1
X §pijb (4.21)

Cy, é o coeficiente de forca aerodindmica quando 8 = 0;

Cy g é o coeficiente de forca aerodindmica pela variacao de f3;
Cyp é o coeficiente de forca aerodindmica pela variagao de p;
Cy. é o coeficiente de forca aerodindmica pela variagao de r;
Cys, é o coeficiente de forca aerodinamica pela variagao de dg;
Cys, € o coeficiente de forga aerodindmica pela variacdo de 9,;
Cj, é o coeficiente de momento de rolamento quando g = 0;

Ci3 & o coeficiente de momento de rolamento pela variagao de [;
C'p € o coeficiente de momento de rolamento pela variagao de p;
Cy,- € o coeficiente de momento de rolamento pela variagao de r;

Cis, € o coeficiente de momento de rolamento pela variagdo de

da;

Cis, é o coeficiente de momento de rolamento pela variacao de J,;
Cho € o coeficiente de momento de guinada quando 5 = 0;

Cpp € o coeficiente de momento de guinada pela variacao de f3;
Chp ¢ o coeficiente de momento de guinada pela variagao de p;
Ch € o coeficiente de momento de guinada pela variacao de r;
Chns, € o coeficiente de momento de guinada pela variagado de d,;
Chrs, € o coeficiente de momento de guinada pela variacdo de 4.

De acordo com Beard e McLain (2012), a for¢a e momentos da

aerodindmica lateral estao alinhados com os eixos da aeronave no sis-
tema F?, sendo que ndo precisam passar por transformacio rotacional
entre sistemas de coordenadas. Para aeronaves que sao simétricas em
torno do plano i® — kb, Cy,, Cj, e Cyo, sdo tipicamente iguais a zero.
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4.3 FORCAS DE PROPULSAOS E MOMENTOS

Nesta segao, a forga de propulsao e momento gerados pelo grupo
motopropulsor sdo apresentados. Os componentes que formam o grupo
motopropulsor sdo o motor e a hélice do VANT.

4.3.1 Propulsao da Hélice

Segundo Beard e McLain (2012), um modelo simples de forga de
propulsao pode ser desenvolvido aplicando-se o principio de Bernoulli.
Calculam-se as pressoes a frente e atras da hélice e, desta forma, obtém-
se a diferenga de pressdao em torno da area da hélice. Aplicando o
principio de Bernoulli a frente e atrés da hélice, sao obtidas as seguintes
equagoes:

1

Pf =P+ §pVa2 (4.22)
1

Py=Py+ 5pvj (4.23)

onde Py é a pressao estatica, p a densidade do ar, V, é a velocidade em
que ar deixa a hélice, Py e P, as respectivas pressoes a frente e atras
da hélice.

Ignorando-se os transientes que ocorrem no motor, Beard e McLain
(2012) afirmam que existe uma relagao linear entre o comando de ace-
leragdo do motor (d;) e a velocidade angular da hélice. Desta forma, a
hélice em rotacao faz com que a V. possa ser representada da seguinte
forma:

Ve = K0y (4.24)

onde K, é a constante de eficiéncia do motor. O movimento circular da
hélice pode ser visto como um disco que possui uma area de cobertura
chamada Sj. Sendo assim, a for¢ga de propulsdo gerada pelo grupo
motopropulsor pode ser definida através da seguinte expressao:

Fyp = ShCh(P, — Py) (4.25)

onde Fy, é a forca de propulsao e C}, é o coeficiente aerodinamico da
hélice. Substituindo as Equagdes (4.22), (4.23) e (4.24) na Equagao
(4.25) e simplificando os termos, obtém-se:

1
Fpp= 5pshch[(Km(st)2 -V (4.26)
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De acordo com Beard e McLain (2012), as aeronaves da asa fixa cos-
tumam ser projetadas de tal forma que, a forga de propulsao atuara
somente sobre o eixo i’, sem produzir nenhum momento em torno do
centro de massa do VANT, resultando na seguinte equagao:
1 (Km(st)2 - Vz12
fp = ipShCh 0 (4.27)
0

4.3.2 Torque da Hélice

Quando a hélice rotaciona, surge uma forca sobre o ar que passa
através dela, aumentando o momento do ar enquanto estiver gerando
forga de propulsdo na aeronave (BEARD; MCLAIN, 2012). Forgas iguais
e opostas sdo aplicadas pelo movimento do ar na hélice. Ainda segundo
Beard e McLain (2012), o efeito total destas for¢as ¢ um torque em torno
do eixo de rotagao da hélice. O torque aplicado pelo motor a hélice,
e esta ao ar, geram torques iguais e opostos aplicados pela hélice ao
motor que esté fixado na estrutura do VANT.

O torque resultante é oposto a direcao de rotagao da hélice e
proporcional ao quadrado da velocidade angular da hélice, definido pela
seguinte equagao:

T, = —K7,(Kqd;)? (4.28)

onde T}, é o torque gerado pela forca de propulsao, Kr,, é a constante de
torque da hélice, e o produto Kqd;, é a velocidade de rotacao da hélice.
Os momentos produzidos pelo grupo motopropulsor sao representados
no sistema F® da seguinte formas:

—Krp(Kadt)?
m, = 0 (4.29)
0

De acordo com Beard e McLain (2012), o momento gerado pela
forga de propulsao é consideravelmente pequeno. Quando significativo,
esse momento causa uma pequena tendéncia de rotacionar (movimento
de rolamento) o VANT, em sentido oposto ao de rotagdo da hélice,
facilmente corrigido por uma pequena deflexao da superficie de controle
aileron.

Neste capitulo, foram apresentadas as forgas e momentos que
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agem sobre o corpo de uma aeronave de asa fixa. As expressdes que
representam cada tipo de forga foram demonstradas de forma genérica,
mas aplicam-se a qualquer uma das trés classes de VANTs, indepen-
dente de seu tamanho. A seguir, no Capitulo 5, essas equagoes sao
agrupadas e simplificadas para a formulagao do modelo matemaético
que descreve a dindmica de um VANT de asa fixa.
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5 MODELAGEM DA DINAMICA DE UM VANT

O objetivo deste capitulo é demonstrar uma forma de represen-
tacao matemaética da dindmica de movimento longitudinal do VANT
Rascal 110, necesséria para o projeto do seu controlador de altitude. A
formulagdo da dindmica lateral do VANT néo sera demonstrada por es-
tar fora do escopo deste trabalho. Os procedimentos e equagoes foram
obtidos com base no Capitulo 5 de Beard e McLain (2012).

Este capitulo estd organizado da seguinte forma: na Secao 5.1
sao demonstradas as equagoes nao lineares acopladas da dindmica lon-
gitudinal do VANT. Em seguida, na Segao 5.2, as equagoes sdo desa-
copladas e linearizadas sob uma condi¢ao de equilibrio do movimento
longitudinal. Por fim, na Se¢do 5.3, é obtido o modelo da dindmica
longitudinal do VANT Rascal 110 com a representacao do sistema em
espago de estados.

5.1 EQUACOES NAO LINEARES DO MOVIMENTO LONGITUDI-
NAL

Nesta secao, é apresentado um conjunto composto por cinco
equagoes nao lineares e acopladas, que representam a dindmica do mo-
vimento longitudinal do VANT. De acordo com Nelson (1989), diz-se
acoplado porque existe uma dependéncia entre as variaveis de estado
relacionadas a cada eixo direcional. Por exemplo, a dindmica existente
no eixo longitudinal é levemente afetada pela dindmica dos eixos trans-
versal e vertical, e assim sucessivamente. Algumas das equacoes de
cinematica, dinamica, forgas e momentos demonstradas anteriormente
nos Capitulos 3 e 4 sao agrupadas e simplificadas para a obtengao das
expressoes.

A variacao da velocidade ao longo do eixo i® foi obtida somando-
se as forcas f; (4.11) e f, (4.27) e substituindo na Equacdo (3.17),
resultando:

. VazS cq
it = v — qu — gsent + P30 (o) + Oxy(0) 331+ Cxs, ()8
pShCh 2 72
+ (K 60)? = V) (5.1)

onde as fungoes Cx, representam os coeficientes de forgas aerodiné-
micas ao longo do eixo i® e podem ser determinadas pelas seguintes
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expressoes:
Cx(a) = - Cp(a)cosa + CL(a)sena (5.2)
Cx (o) = — Cpycosa + Cp sena (5.3)
Cxs, =— Cpgs cosa+ Crs, seno

A variacdo da velocidade ao longo do eixo k® foi obtida substituindo-se
a forga f, (4.12) na Equagao (3.19), resultando:

pVa?S, cq
2m [Czla) + Czq2Va

+Cz5, (@)5.] (5.5)

W = qu — pv + g(cosfcosgp) +

onde as funcoes C'z, representam os coeficientes de forgas aerodinami-
cas ao longo do eixo kP, dadas por:

Cz(a) =— Cp(a)sena — Cp(a)cosa (5.6)
Cz4(a) = — Cpysena — Cp cosa (5.7)
Czs, = — Cpg,sena — Cp g cosa (5.8)
(5.9)

A variacdo da velocidade angular em torno do eixo j° foi obtida substituindo-
se o momento m (4.9) na Equagao (3.33), resultando:

N pVa?S,c cq
2.J, 12Va
+ Chs,de] (5.10)

G="Tspr —Ts(p* —1?) [Crno + Crna + Cry

A variacao da posicdo angular em torno do eixo j” é uma repeticao da
Equacao (3.7), resultando:

0 =qcos¢ — rseng (5.11)

A variacao de altitude da aeronave foi obtida fazendo-se h = —pg na
Equagao (3.5), obtendo-se:

h =usen® — v(sendcos®) — w(cos®cosO) (5.12)

As equagOes nao lineares apresentadas nesta secao descrevem a
dindmica longitudinal do VANT através das relagoes entre as forcas
gravitacional, aerodindmica e propulsao, mediante estimulos das varié-
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veis de entrada elevador §. e aceleragao do motor ;. As maneiras de
obtencao dos coeficientes aerodindmicos e de momentos apresentados,
nao fazem parte do escopo deste trabalho, mas podem ser vistas em
detalhes na literatura, conforme demonstrado nas obras de (NELSON,
1989), (ROSKAM, 1998), (BEARD; MCLAIN, 2012), entre outros.

5.2 LINEARIZACAO DAS EQUACOES DO MOVIMENTO

Nesta se¢ao, as equagoes da dindmica longitudinal descritas na
Secao 5.1 sao desacopladas e linearizadas. Para isso, sao seguidos os
procedimentos descritos no Capitulo 5 de Beard e McLain (2012). Atra-
vés da teoria de pequenos distirbios, as equagoes da dindmica longitu-
dinal sao linearizadas em torno de uma condi¢ao de voo em equilibrio
do VANT.

5.2.1 Condigoes de Equilibrio

Dado um sistema genérico de equagoes nao lineares:
= f(z,u) (5.13)

onde x sao os estados e u é o vetor de controle. Supondo que na
condi¢ao de voo em equilibrio temos os estados z* e o vetor de controle
u*, pode-se afirmar que que o sistema esta em equilibrio se:

i* = f(a*,u*) =0 (5.14)
Assumindo T = = — x*, obtemos:
T=z—a" (5.15)

Substituindo as Equagoes (5.13) e (5.14) na Equacao (5.15) e efetuando
as simplificagoes, obtém-se:

I= f(x7u) - f(x*7U*)

r=f(r+a2" -z, u+u* —u*)— f(z*,u")

= f(z* + 70" + 1) — f(z*,u") (5.16)
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Fazendo a expansao em série de Taylor da Equagao (5.16) em torno das
condigoes de equilibrio:

8f(a:*7u*)f+ of (z*,u*)

T=Jflt )+ ox ou

a+..— f(z*,u") (5.17)

Simplificando e mantendo apenas os termos de primeira ordem, obtém-
se:

af(z*,u )ﬂf-i- of (z*,u )ﬁ
ox Ju

Desta forma, é realizada a linearizacao do sistema determinando as
derivadas parciais % e % em torno das condigoes de equilibrio(BEARD;
MCLAIN, 2012).

Considerando-se apenas a dindmica do movimento longitudinal,
para atender as condigbes de equilibrio descrita pela Equagao (5.14),
assume-se que o VANT estara sob as seguintes condigoes:

T~

(5.18)

1. Sobre o corpo da aeronave nao haverao distiirbios externos cau-
sados por influéncia de ventos ou qualquer outro tipo de interfe-
réncia atmosférica;

2. A aeronave estara voando estabilizada, em uma dada altitude h;
3. A velocidade V, sera constante;
4. As asas estarao niveladas;

5. A superficie de controle elevador atuaré somente sobre a dindmica
longitudinal da aeronave;

6. Nao haverao influéncias da dindmica de voo lateral sobre a dini-
mica de voo longitudinal.

Sendo assim, os angulos ¢ e ¥ e as velocidades angulares p e r sao
considerados iguais a zero, ou seja, para o projeto do controlador apenas
as variaveis que influenciam a dindmica de movimento longitudinal do
VANT serao consideradas. Adicionalmente, considera-se também que
a aeronave voard com pequenos angulos de ataque, sendo utilizadas
aproximagoes lineares para as fungoes Cp,, Cpg € Cha-

Diante destas consideragoes e utilizando as definigoes para V, e «
nas Equagoes (3.1) e (3.2), as cinco equagdes do movimento longitudinal
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sdo reescritas da seguinte forma:

2 2
S
U = —quw — gsenf + W[CXO + Cxtan™t (%) + Cxs,.0c]
Vu? +w?S SnC
$ LT g P e 5 - (Vr )] (519)
2 2
S
W = qu + gcost + p(uz%)[czo + Cyotan™! (%) + Czs.0]
Vu? +w?S
+ pTCzch (5.20)
. L 2 2 -1 (W
qg= 2Jyp (u® + w?) cS[Crmg + Cimatan (u) + Cns.0e]
1
+ Up\/mSCch2q (5.21)
y
f=q (5.22)
h = usen® — wcosO (5.23)

Conforme pode-se observar, as Equagoes (5.19) a (5.23) conti-
nuam sendo nao lineares, porém desacopladas, ou seja, sem compo-
nentes da dindmica do movimento lateral. Posteriormente elas serao
linearizadas e calculadas as suas derivadas parciais de acordo com as
seguintes matrizes Jacobianas:

ou ou ou ou [oX0)
ou ow dq 00 oh
ow dw dw dw Ow
9 ou ow dq 00 oh
l =924 9¢ 8¢ 98¢ 9q (5.24)
ox ou ow dq 00 oh
86 98 96 86 96
ou ow dq 00 oh
dh  B8h  Oh  Oh  Bh
ou ow dq 00 oh

i du
Ode 00
ow  Ow
0dc 00t
0 . :
o o o4 (5.25)
ou 5. 95,
a0 06
e 90,
8h  Oh

0. 06
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onde % é chamada matriz de estabilidade e g—{l, a matriz de controle

(BEARD; MCLAIN, 2012).

Essas matrizes sao uma representagao analitica para a compreen-
sdo da dindmica longitudinal do VANT. Na Segdo 5.3, sao feitas mais
algumas consideragoes e simplificagoes para deixar as Jacobianas em
um formato mais adequado, necessario ao projeto do controlador de
altitude proposto neste trabalho.

5.2.2 Teoria de Pequenos Disturbios

A teoria de pequenos disturbios assume que cada varidvel do
conjunto de equagOes ndo lineares possuird um valor nominal (valor
obtido da condic¢ao de equilibrio) adicionado de um pequeno valor de
distarbio (NELSON, 1989). Tomando-se como exemplo a velocidade ao
longo eixo i, obtém-se:

u=u"+Au (5.26)

onde u* é o valor da velocidade na condicdo de equilibrio e Au, um
pequeno distirbio sobre essa variavel. Supondo que os desvios da con-
dicao de equilibrio sejam bem pequenos, espera-se obter um modelo
linearizado capaz de fornecer uma representacao tutil e razoavelmente
precisa do sistema nao linear (BAGHERI, 2014).

Como exemplo de sua aplicagao, considere X como sendo a soma
das forcas ao longo do eixo i’ na condicio de equilibrio. Somando a
Equagao (3.17) com o primeiro termo da Equagao (4.2) e rearranjando
os termos, obtém-se:

X* —mgsend* = m(u" + ¢*w* —r*v*) (5.27)

Aplicando a mesma notagao da Equagao (5.26) e simplificando o resul-
tado conforme descrito no Capitulo 3 de Nelson (1989), obtém-se:

AX — mgAbcosd* = mAu+ mw*Aq (5.28)

De acordo com Nelson (1989), é possivel expressar AX em termos dos
disturbios Au, Aw, Ad. e Ad;, através de expansao em série de Taylor,
resultando na seguinte expressao:

0X 0X 0X 0X
AX = %AU + %Aw + 6(56 A(Se + ai(stAét (529)
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Substituindo (5.29) em (5.28) e reagrupando os termos, obtém-se

(d — Xu> Au — X Aw + (geosd™)AO = X5, Ade + X5, Ady + w*Ag

dt
(5.30)
onde as derivadas parciais da Equagio (5.24) foram divididas pela
massa da aeronave e ganharam nova notagao (X, = 0X/0u/m, etc).
O procedimentos adotados para a linearizacao da forga X podem
ser repetidos para as demais forgas e momentos, através dos seguintes
passos (BAGHERI, 2014):

1. Substituir todas as variaveis das equagoes nao lineares pela nota-
¢ao utilizada na Equagdo (5.26);

2. Expandir a equagao resultante do passo 1 utilizando série de Tay-
lor, considerando apenas as variaveis com influéncia significativa
nas equagoes de for¢ga e momento em uma dada direcao em par-
ticular;

3. Substituir a equagao resultante do passo 2 na equagao obtida no
passo 1;

4. Dividir todas as derivadas parciais obtidas no passo 3 pela massa
da aeronave para obter a forma final de cada equagao.

5.2.3 Obtencgao das Derivadas de Estabilidade e Controle

Aplicando a teoria de pequenos disturbios descrita na Subsecao
5.2.2, as matrizes Jacobianas (5.24) e (5.25) sdo calculadas. Vale ressal-
tar que cada derivada parcial deve ser dividida pela massa da aeronave,
assumindo uma nova notacao, conforme visto nas equacoes descritas a
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seguir:
*pS SCx qw*
X, = wp [CX() + CXaOé* + ngeéz} — %
pScCx qu*q* B pSLCru* (5.31)
AmV* m ’
w*pS . N SCx ou*
Aszfq*+ P [CXO+CX0<0‘ +CX(5€6€]+%
pScCx qw*q* B pSLCLw* (5.32)
AmV} m ’
V*SC
X, = —w* + a2 Xd" (5.33)
4m
*pS SCzw*
Zy=q" + Lre [Czo+ Czoa” +Cgzs,0%] — Pomzal
m 2m
4 PoTzqh Sczch (5.34)
4mV;
*pS SCzu*
Zy = £r [Czo+ Czo0™ +Czs, 67 + poZall
m 2m
w*pSCz4cq” (5.35)
4mV )
V*SC
Zy =u* + PYantzq¢ (5.36)
4m
*2
Zse :M (5.37)
2m
u*pSc N o pScChyw*
= " + Gy, 87] = 225t
Mu Jy [CmO +C, ol + de e] 2Jy
pScQCmqu*q* (5.38)
4J,Vr '
*pS ScCh o™
M, = wJp E[Cono + Coma ™ + Cis, 7] + %
Y y
P Cmg"a" (5.39)
4J,Vx
pViScCy
=L e~ "Mq 5.40
pVr2ScChs
Ms =—9& — —"C 5.41
e = (5.41)
*2
x,, =P¥a 505, (5.42)
2m
2 $*
X5 :M (5.43)
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onde, X,, = 9u/0u/m, X,, = 0u/0w/m, etc.

As Equagoes (5.31) a (5.41) s@o as derivadas de estabilidade e as
Equacoes (5.42) e (5.43) as derivadas de controle. Na se¢do seguinte,
essas equagoes serao reagrupadas e organizadas em representagao de
espaco de estados.

5.2.4 Representacao em Espacgo de Estados

Nesta segdo, as Equagoes (5.31) a (5.43) s@o reescritas em es-
pago de estados. Segundo Ogata (2010), quando se trata de projetos
de controladores que envolvam sistemas mais complexos, por exemplo
sistemas com multiplas entradas e saidas, é conveniente a representacao
do sistema em espaco de estados, com todos os seus elementos repre-
sentados no dominio do tempo. Esta forma de representacao possibilita
uma relacao direta das derivadas de estabilidade e controle que atuam
sobre a dindmica do sistema, facilitando o entendimento do sistema
como um todo e o projeto do controlador.

Seja um sistema multivaridvel, linear e invariante no tempo,
pode-se escrever sua representacdo em espaco de estados na forma ma-
tricial como:

= Az(t) + Bu(t) (5.44)

g(t) = Cz(t) + Du(t) (5.45)
onde:

e Z(t) & o vetor de estados, cujos elementos sdo as variaveis de
estados;

e 1(t) é o vetor dos sinais de entrada de controle;

e §(t) é o vetor dos sinais de saida;

e A é a matriz que contém as derivadas de estabilidade;
e BB é a matriz que contém as derivadas de controle;

e (' ¢é a matriz de saida;

e D ¢é a matriz de transmissao direta, geralmente igual a zero,
desde que nenhum sinal de entrada seja aplicado diretamente a
saida.

As Equagoes (5.44) e (5.45) sdo representadas graficamente no dia-
grama de blocos visto na Figura 8.
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Figura 8 — Espago de estados em diagrama de blocos.

> D)

u(r) x(1) x(1) y()
B() Jdt ———N ¢

An K

Fonte: (OGATA, 2010)

Para fazer a representagao da dinamica longitudinal do Rascal
110 em espago de estado, considera-se novamente que o VANT estara
voando sob as condigoes de equilibrio descritas na Subsecao 5.2.1 e,
além disso, assumindo mais algumas condigoes:

1. Nao havera variacao de u, w, ¢, 6 e hem relagao a altitude h, ou
seja, as derivadas parciais gz = % = gg = gz = % = 0;

2. Nao havera varlagao angular de ¢ em relagdo ao angulo 6, ou seja,
a derivada parmal ae = 0;

3. Nao havera variacdo de 0 em relagao as variaveis u, w, 6 e h, ou

seja, as derivadas parciais gg = g—i = % = % =0.

4. Nao havera variagao de 0 e h em relagao a variavel ., ou seja, as

. s 00 Bh
derivadas parciais 5% = 3 5 =0;

5. Nao havera variacao de w, ¢, 8 e h em relacao a variavel §;, ou
ow _ 04 _ 06 _ oh _

seja, as derivadas parciais 5. = Do, = b8, — b5, = 0.

Com base nas condigoes 1 a 5 assumidas anteriormente, as Equa-
¢oes (5.24) e (5.25) s@o reorganizadas na forma de representacdo em
espaco de estados. Desta forma, as derivadas obtidas anteriormente
representam os coeficientes das matrizes de estabilidade e controle res-
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pectivamente, conforme descrito a seguir:

U Xu Xuw X4 —gcosf* 0 U
w Zu Zw Zg —gsenf* 0 w
il=| m. M, M, 0 ol |aq
7 0 0 1 0 ol |0
h send* —cosd* 0 u*cosf* + w*senf* 0 h
Xse  Xsy
Zse 0O _
+ | Ms., O 6_6 (5.46)
Ot
0 0
0 0
a 100 00 u 0 0
w 01 00O w 0 0
gl=10 010 ofl|lg]+]0 0 (5.47)
g 0001 0]]|86 0 0
h 0000 1/ \h 0 0

onde as Equagoes (5.46) e (5.47) representam respectivamente, as Equa-
¢oes (5.44) e (5.45).

Desta forma, através das Equacao (5.46) e (5.47), dispoem-se de
um modelo matemaético linear e desacoplado, que representa a dindmica
do movimento longitudinal do VANT. Através desta representagdo em
espaco de estados, é obtida na Segao 5.3 a modelagem da din&mica
longitudinal do VANT Rascal 110.

5.3 MODELAGEM DO RASCAL 110

Nesta segao, através do modelo analitico proposto pela Equa-
gao (5.46) ¢ realizada a modelagem da dindmica longitudinal do VANT
Rascal 110 existente no simulador de voo FlighGear. O objetivo é cal-
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Tabela 3 — Coeficientes aerodindmicos, de momentos e inercial.

Coeficiente | Valor | Coeficiente | Valor
Jy 1,55 Cpea 0,028
Ch 0,0518 | Cp, 0
Cmo -0,0015 | Cps, 0,03
Crma -0,5 Cro 0,25
Chms, -0.85 | Cr, 5
Cing -12 CLq 0
Cpo 0,0309 | Crs, -0.2

Fonte: Do autor

cular suas derivadas de estabilidade e controle a partir de uma condigao
de voo em equilibrio e, entdo, representa-las em espago de estados. As
informacgoes referentes a ficha técnica e coeficientes foram obtidos a
partir da documentagao do VANT.

Os coeficientes aerodindmicos, de momentos e inercial estao lista-
dos na Tabela 3. Através de um voo simulado no programa FlightGear,
foi estabelecida uma condi¢ao de voo em equilibrio para o Rascal 110.
Os parametros de referéncia desse voo estao listados na Tabela 4.

A simulagdo comegou com a aeronave ja em voo, a uma altitude
de aproximadamente 900 ft. O controlador PID padrao do simula-
dor foi configurado para a altitude de referéncia h* e para manter as
asas da aeronave niveladas e sem nenhum movimento lateral, ou seja,
fazendo os dngulos ¢ = ¢ = 0. Durante a simulagao, nao houve vari-
agao no controle de poténcia sobre o motor, sendo que §; foi mantido
constante com o valor iniciado pelo simulador. O tempo de simulagdo
durou aproximadamente 60 s, tempo suficiente para o VANT atingir a
altitude de referéncia e todas as variaveis atingirem um ponto de maior
estabilidade.

Aplicando os dados das Tabelas 1, 3 e 4 nas Equagoes (5.31) a
(5.43) e substituindo seus resultados nos coeficientes da Equagao (5.46),
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Tabela 4 — Condigoes de voo em equilibrio.

Variaveis Valores
h* 1000 ft
Va* 90 ft/s
u* 89,984 ft/s
w* -1,709 ft/s
a* -0,019 rad
o* -0,019 rad
q* 0 rad/s
0x 0,00032 rad
oy 50 %

Fonte: Do autor

foi obtido o seguinte sistema representado em espago de estados:

u —0,1732  —0,3057 11,7099  —32,1682 0\ [@
W —~1,0137 —12,5389 89,9838  0,6113 0| [w
G| =1 00050 —0,4201 —11,5907 0 0l g
7 0 0 1 0 ol |é
h —0,0190  —0,9998 0 90,0 0/ \h
—5,9219
45,3348
+ | —64,2528 (5‘6) (5.48)
0
0

Conforme pode-se observar na Equagao (5.48), a matriz de controle
foi modelada considerando-se apenas variagoes de J.. O projeto de
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controlador proposto neste trabalho, refere-se ao controle de altitude
somente através de ., sem variagoes na poténcia do motor, ou seja,
mantendo §; constante, por isso o excluindo do modelo. As matrizes
C e D (Equagao 5.47), nao foram apresentadas por permanecerem as
mesmas.

Em termos matematicos, a dindAmica do movimento longitudinal
do Rascal 110 é definida pelos autovalores da matriz A, que neste caso
em particular é numericamente definida em (5.48), sendo eles:

0.0000 + 0.0000i
—12,0812 + 6, 12913
~12,0812 — 6,1291i
—0,0702 4 0, 2845i
—0,0702 — 0, 2845i

Estes autovalores representam os polos da dindmica longitudinal do
Rascal 110. Exceto pelo polo na origem (valor zero), pode-se observar
que os sinais negativos indicam que os demais polos estao no semi-plano
esquerdo do lugar das raizes, o que garante a estabilidade estética da
aeronave sobre pequenas perturbagoes.

Também ¢é possivel observar que existem dois pares de polos
complexos conjugados. Esses polos definem as propriedades modais
da dindmica longitudinal do Rascal 110, sendo classificados por Peters
e Konyak (2003) em dois modos: curto periodo e longo periodo.

e Curto periodo: suas propriedades sao definidas pelas variaveis w e
q. Tem como principal caracteristica oscilagoes rapidas em torno
do eixo j°, sem provocar significativa alteracdo de velocidade e
altitude. Sua frequéncia de oscilagao costuma ser pelo menos
dez vezes maior que a frequéncia de oscilagao do modo de longo
periodo;

e Longo periodo: suas propriedades sao definidas pelas variaveis
u e . Tem como principal caracteristica oscilagbes lentas em
torno do eixo j°, provocando alteraces de velocidade e altitude
e mudando a trajetéria longitudinal da aeronave.

A Figura 9 ilustra as propriedades modais de curto e longo pe-
riodo que atuam na dindmica longitudinal de um VANT de asa fixa.
O polo na origem, refere-se a variavel h e, segundo Peters e Konyak
(2003), essa variavel, apesar de ser um dos estados do sistema, tem in-
fluéncia desprezivel na dindmica longitudinal e, por isso, nao é incluida
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Figura 9 — Propriedades modais.

Modo: curto periodo

/ o
?_i;_«-»:_f-f-"'/ \ ,__,.,_EE-‘-‘-»}

Modo: longo periodo

Fonte: (PETERS; KONYAK, 2003)

Tabela 5 — Anéalise modal do sistema.

Modos Polos £ wn (rad/s)
Curto Periodo | -12,0812+6,1291i | 0,8918 13,547
Longo Periodo | -0,07024+0,2845i | 0,2396 0,2931

Fonte: Do autor

na analise modal. A Tabela 5 lista as propriedades oscilatorias dos dois
modos da dinamica longitudinal. onde £ é o fator de amortecimento e
wy € a frequéncia natural de oscilagao. Conforme se pode observar na
Tabela 5, a frequéncia do modo de curto periodo é muito maior que a
frequéncia do modo de longo periodo, confirmando as afirmagoes feitas
por Peters e Konyak (2003).

Para validagao do modelo, a Figura 10 ilustra uma comparagao
do sistema modelado e simulado através do Matlab com o sistema origi-
nal (Rascal 110), simulado através do FlighGear, ambos submetidos a
uma entrada do tipo degrau, correspondente a uma deflexao de -0,0175
rad (1°) sobre d.. Conforme se pode observar na Figura 10, existe uma
pequena diferenca de amplitude entre as duas respostas, provavelmente
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Figura 10 — Validagao do sistema modelado.
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Fonte: Do autor

devido a linearizacao do sistema e ao grande ntimero de condi¢oes as-
sumidas para lineariza-lo. Porém, é possivel perceber que as oscilagoes
de ambas as respostas sao muito préximas.

Neste capitulo, a modelagem da dindmica longitudinal do VANT
Rascal 110 foi obtida. Partindo das equagoes nao lineares até a obten-
¢ao do seu modelo linear, representado em espacgo de estados, conseguiu-
se um modelo analitico com acuracia suficiente para dar inicio ao pro-
jeto do controlador de altitude, que é realizado no Capitulo 6.
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6 REGULADOR LINEAR QUADRATICO - LQR

Neste capitulo, é realizado o projeto do controlador de altitude
do VANT Rascal 110, através da técnica de controle LQR. O modelo
matematico da dindmica longitudinal do VANT, obtido anteriormente
na Segdo 5.3 do Capitulo 5, é utilizado no projeto do controlador. A
teoria e equagoes apresentadas no decorrer deste capitulo sao baseadas
no Capitulo 8 de Nelson (1989) e no Capitulo 10 de Ogata (2010).

Este capitulo esta organizado da seguinte forma: na Secao 6.1 é
apresentada a teoria relacionada a técnica de controle LQR. Na Subse-
¢ao 6.1.1 é demonstrada a técnica de redugao de erro em regime per-
manente através da inser¢ao de um integrador no sistema de controle
para seguimento de referéncia da variavel h. Na Secao 6.2 é realizado o
projeto do controlador de altitude do Rascal 110. Por fim, na Sec¢ao 6.3,
sao apresentados os resultados dos testes do controlador de altitude.

6.1 TEORIA DO CONTROLADOR LINEAR QUADRATICO

O controlador LQR é uma técnica de controle que pertence a
classe chamada controle 6timo (OGATA, 2010). Essa classe tem sua
formulagao baseada na Teoria de Controle Moderno, permitindo uma
aproximagao mais sisteméatica no projeto do controlador.

Seja um sistema linear representado pela Equacao (5.44). Para
resolver um problema de controle 6timo, dado um estado inicial z(to),
deseja-se encontrar um vetor de controle u que direciona o estado z(t)
para o estado final desejado x4(tf) de tal maneira que o indice de
performance selecionado na forma

ty
J= / o(%, 6, )dt (6.1)
to

seja minimizado (NELSON, 1989). Uma forma pratica para expressar o
indice J é representa-lo da seguinte forma:

ty
_ T
J—/O z° Qxdt (6.2)

onde () é uma matriz de penalizacao de estados. Segundo Nelson
(1989), para muitos problemas de controle é desejavel incluir também
penalidades para restrigoes fisicas, afim de reduzir a energia gasta pelo
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Figura 11 — Sistema regulador 6timo.

u X

— N § = Ax s Bu ——

—K<—

Fonte: (OGATA, 2010)

controlador. Sendo assim, o indice J pode ser reescrito através da
seguinte expressao:

ty
J= / (z'Qz + u’ Ru)dt (6.3)
0

onde R é a matriz de penalizagao de controle.

Através do indice de performance J, definido pela Equacao (6.3),
pode ser mostrado que, para um controlador linear realimentado, uma
lei de controle 6timo pode ser definida como:

a(t) = —Ki(t) (6.4)

onde K é uma matriz de ganho desconhecida a ser definida. A Figura
11 ilustra a aplicacdo da realimentacdo de estados, definida em (6.4),
no sistema linear, visto em (5.44), em forma de diagrama de blocos
simplificado.

O sistema de controle ilustrado na Figura 11 é geralmente refe-
renciado como problema do regulador linear (NELSON, 1989). O termo
"quadratico", incluso no nome da técnica de controle LQR, refere-se a
matriz @, presente na Equagdo (6.3), que possui ordem m x m, ou seja,
é uma matriz quadrada. Uma possivel solugao para o problema do con-
trole 6timo pode ser encontrada através dos seguintes procedimentos.

Inicialmente, substitui-se a Equacdo (6.4) na Equagao (5.44),
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resultando:
T=AZ - BKz=(A- BK)Z (6.5)

A partir desse ponto, assume-se que a matriz A — BK é estével, ou
seja, seus autovalores possuem suas partes reais negativas.

Substituindo a Equacéo (6.4) na Equacao (6.3) e colocando em
evidéncia ZT e Z, obtém-se:

Jz/wf@+Kﬁmﬂﬁ (6.6)
0

Agora assume-se que:

#1(Q + KTRK)z = —%(jTPaE) (6.7)

onde P é uma matriz real simétrica. Logo, obtém-se:

' (Q+ K"RK)z =—3"Pz — 3" Pz
:—#{M—BKFP+PM—BKﬂz (6.8)

Comparando ambos os lados da Equagao (6.8), observa-se que para esta
equagao ser verdadeira para qualquer valor de Z, é necessario que:

(A— BK)" P+ P(A— BK) = — (Q + KTRK) (6.9)

Ogata (2010) afirma que se a matriz A— BK ¢é estavel, é possivel provar
que existe uma matriz P positiva definida que satisfaz a Equagao (6.9).
Ainda segundo Ogata (2010), existe mais que uma matriz P que satisfaz
a Equagao (6.9) e, se o sistema é estavel, sempre existird uma matriz
P positiva definida que satisfaz essa equagao. Isso significa que, se a
equagao for resolvida e for obtida uma matriz P positiva definida, o
sistema é estavel. Outras matrizes P que satisfazem a Equagao (6.9)
mas que nao sejam positivas definidas, devem ser descartadas (OGATA,
2010).

Com base nas consideragoes feitas para a matriz P e assumindo
que ty — 00, o indice J da Equagdo (6.6) pode ser reescrito em funcao
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de P da seguinte forma:

J :/ ' (Q+ KTRK) zdt
0

=—3'Pz| = 2" (00) Pz (c0) + 27 (0) Pz (0) (6.10)

0

Desde que todos os autovalores da matriz A — BK tenham suas partes
reais negativas, temos Z (co) — 0. Sendo assim, obtém-se:

J =zT(0) Pz (0) (6.11)

Desta forma, o indice J pode ser obtido em termo das condicGes inicias
Z (0) e da matriz P (OGATA, 2010).

Continuando com a resolucao do problema do controle 6timo,
assume-se R como sendo uma matriz real simétrica, sendo representada

da seguinte forma:
R=T'T (6.12)

onde T é uma matriz nao singular. Utilizando a matriz R, a Equacao
(6.9) pode ser escrita como:

(AT - B"K"YP+P(A-BK)+Q+K'"T"TK =0 (6.13)
podendo ser reescrita da seguinte forma:
_ T _
ATP+ PA+ |TK - (17) " BTP| [TK - (17) " BTP]
~PBR'BT"P+Q=0 (6.14)
A minimizagdo de J em relacao a K requer a minimizagao de
— T _
" |TK — (17) " BTP|" |TK — (17) " B"P|s (6.15)
em relacdo a K (OGATA, 2010).
Desde que a Equagao (6.15) nao seja negativa, seu valor minimo
ocorre quando atinge o valor zero ou quando
TK = (T7)"' BTP (6.16)
e consequentemente K serd definido como:

K=T7"'(T")"'B"P=R'B"P (6.17)
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A Equacgao (6.17) fornece a matriz K oOtima. Desta forma, a lei de
controle 6tima para o problema do controle 6timo quando o indice J é
linear é dada por:

u(t)=-Kz(t)= -R 'BTPz(t) (6.18)

A matriz P na Equag@o (6.17) deve satisfazer a Equacao (6.9) na se-
guinte equagao reduzida:

ATP4+ PA—PBR'BTP+Q=0 (6.19)

A Equagéo (6.19) é chamada matriz reduzida da equagdo de Ricatti
(0GATA, 2010).

A teoria até aqui apresentada refere-se ao um controlador LQR
na sua forma mais simples. Na sequéncia, sera apresentada uma ma-
neira mais completa desta técnica de controle, sendo esta posterior-
mente aplicada no projeto do controle de altitude do VANT Rascal
110.

6.1.1 Eliminacao do Erro em Regime Permanente

Segundo Ogata (2010), quando a planta a ser controlada nao
possui um polo na origem, o esquema de controle ilustrado na Figura 11
seria insuficiente. Devido a natureza fisica do sistema, haverao erros em
regime permanente para sinais de referéncia do tipo degrau, impedindo
que o controlador alcance a referéncia desejada. Para resolver esse
problema, uma das possiveis solugoes é a inser¢ao de um integrador no
circuito para a eliminacdo do erro em regime permanente. A Figura
12 ilustra, de forma genérica, o diagrama de blocos de um controlador
LQR com integrador.

Com as Equagoes (5.44) e (5.45) com D = 0 e, a partir do
diagrama ilustrado na Figura 12, obtém-se uma nova representagao
matemaética para o controlador com:

u=-Kz+ K¢ (6.20)
E=r—y=r—Ct (6.21)
onde:

e K é o ganho integral;

e ¢ ¢é a saida do integrador;
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Figura 12 — Controlador LQR com integrador.

, 5 3 u X y
—»@» I P & »@» B ) T\ C

Fonte: (OGATA, 2010)

e £ é o erro de controle;
e 1 & 0 sinal de referéncia.

Conforme pode-se observar, a Equagdo (6.20) representa a lei de con-
trole demonstrada anteriormente pela Equagao (6.18), porém somada
ao produto da integral do erro £ pelo ganho integral K;. A funcéo
do integrador é atuar como um somador, fazendo com que o erro seja
continuamente reduzido até a Equacdo (6.21) tornar-se igual a zero.

Observando os autovalores encontrados anteriormente na solu-
¢ao da Equagao (5.48) da Secdo 5.3, é possivel perceber que o sistema
modelado para o Rascal 110, ja possui um polo na origem (raiz igual a
zero), relacionada com a variavel h. Teoricamente, nao seria necessario
a adigdo de um integrador ao LQR pois, devido as caracteristicas fisi-
cas do sistema, o erro em regime permanente a um sinal de referéncia
do tipo degrau naturalmente tenderia a zero. Porém, para aumentar a
robustez do sistema e permitir que o VANT consiga atingir altitudes
diferentes, no entanto préoximas daquela a qual o sistema foi lineari-
zado (h*), decidiu-se por projetar o controlador de altitude através da
técnica de controle LQR com integrador.

Para realizacao do LQR com integrador, a forma de minimizacao
do indice J e obtengao da matriz P, demonstradas na Secao 6.1, foram
as mesmas. Mas, para a inclusao do integrador ao sistema, foi neces-
sario aumentar as dimensoes das matrizes de estados A, controle B e
ganhos K, de tal forma que se conseguisse calcular simultaneamente os
ganhos K de realimentacao dos estados e o ganho K; do integrador.

Para a inclusao do integrador ao sistema, Ogata (2010) demons-
tra sua realizacao. Inicialmente, assume-se que a referéncia de entrada
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r é do tipo degrau. Na sequéncia, para t > 0, fazendo a combinagao das
Equacoes (5.44) e (6.21), obtém-se a seguinte representacao matricial:

@] _
£(1)

Deseja-se obter um sistema estavel de tal forma que Z (00), £ (c0)
e u(oco), aproximem-se de valores constantes. Entdo, em regime per-
manente, & (£) = 0, o que resulta em § (c0) = r. Ogata (2010) ainda
afirma que, em regime permanente, obtém-se:

#loe)) TN AP aoo) + | rio0)  (628)
£ () £ (o0) 0 1
Observando que 7 (¢) é uma entrada do tipo degrau, temos r (0c0) =

r(t) = r (constante) para ¢ > 0. Subtraindo a Equacdo (6.22) pela
Equagao (6.23), obtém-se:

A 0
-C 0

B
0

(t)

Ty
£(t)

0
u(t) + H r(t) (6.22)

A 0
-C 0

Z(t) — 7 (c0) _ A 0| |Z(t)—T(0)
£(t) — £ (o0) =C 0 |&(t) —&(o0)
B
+ { [(t) —u(c0)] (6.24)
0
Definindo
(t) — T (00) = T (2)

£(t) —&(00) =& (1)
@ (t) — 1 (00) = e (¢)

A Equagao (6.24) pode ser reescrita como:

e lt)| _ O B e (6.25)
£ (1)

& (1) 0
Ue (t) =—-KZ. (t) + KIge (t) (626)

A 0
-C 0

onde:
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Definindo o vetor de erro e (t) por:

T (T
e(t) = e (1) (6.27)
€e (1)
A Equagéo (6.25) pode ser representada pela expressao:
¢ = Ae + Bu, (6.28)
onde:
N A 0| . B
A= ,B = (6.29)
-C 0 0

e a Equagao (6.26), torna-se:

u. = —Ke (6.30)

onde:

K= [K : KI} (6.31)

Por fim, a equagao de erro de estado pode ser obtida substituindo a
Equacao (6.30) na Equagao (6.28):

é= (A + Bf() e (6.32)

Com base na teoria de controle 6timo e as equacoes obtidas nesta
subsecao, na secao seguinte é realizado o projeto do LQR com integra-
dor, que sera aplicado ao VANT.

6.2 PROJETO DO CONTROLADOR

Nesta secao, o projeto do controlador de altitude do Rascal 110
é apresentado. A estrutura de controle foi definida com base na Figura
11, da seguinte forma:

e A saida do sistema é §j = h, ou seja, a altitude, realimentada
através do lago mais externo com C' =1[000 0 1J;

e A entrada de referéncia é » = h*, ou seja, a altitude definida nas
condigoes de voo em equilibrio;
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e O erro de controle é dado por f = h* — h, ou seja, a diferenca
entre a altitude de referéncia e a altitude medida;

e O sinal de controle u é aplicado sobre a variavel d., ou seja, o
controlador atua somente no elevador da aeronave;

e Sao realimentadas cinco variaveis de estados através do vetor T =
[ww g0 hT.
As cinco variaveis de estado do vetor Z estao disponiveis para leitura

através do FlightGear. As variaveis u e w, sdo obtidas a partir da
decomposigao do vetor V, da seguinte forma:

u = Vycos(a) (6.33)

w = Vysen(a) (6.34)

onde V, e a também estao disponiveis para leitura direta, da mesma
forma que as variaveis ¢, 6 e h.

Para dar continuidade ao projeto do controlador, algumas con-
digoes devem ser atendidas:

1. O modelo linear obtido para o VANT é completamente controla-
vel;

2. Todas as varidveis de estado estao disponiveis para leitura e o
sistema seré observével,

3. O projeto do controlador nao leva em consideragao possiveis dis-
turbios de qualquer natureza;

4. O controlador é projetado somente para voo em velocidade de
cruzeiro.

Para garantir a condigao 1, é necessario verificar a controlabili-
dade do sistema. Segundo Ogata (2010), um sistema é dito completa-
mente controlavel no tempo ¢ se, através de um vetor de controle u (),
é possivel transferir o sistema de um estado inicial x (t) para qualquer
outro estado em um intervalo de tempo finito. E possivel verificar ma-
tematicamente a controlabilidade de um sistema através da seguinte
expressao matricial:

C:=|B ° AB @ A?2B ' ... A" 1B (6.35)



78

onde C}, é a matriz de controlabilidade do sistema. Através da Equacao
(6.35), o sistema sera dito completamente controlavel se o posto da
matriz C, for da mesma ordem da matriz A.

Sejam as respectivas matrizes de estabilidade e controle A e B,
obtidas anteriormente na Equagao (5.48), a Equagao (6.35) foi resolvida
através do programa Matlab que forneceu como resultado posto(C,) =
5, ou seja, é igual a ordem da matriz A, logo o sistema é completamente
controlavel.

Para garantir a condigao 2, é necesséario que o sistema seja ob-
servavel. De acordo com Ogata (2010), o conceito de observabilidade é
muito importante na pratica, principalmente quando se trata da aplica-
¢ao de sistemas de controles com realimentacao de estados, como é caso
do LQR. Um sistema é dito completamente observavel se cada estado
x (to) pode ser determinado através da observagao da saida y (t) sobre
um intervalo de tempo finito, tg < t < t; (OGATA, 2010). E possivel
verificar matematicamente a observabilidade de um sistema através da
seguinte expressao matricial:

c
CA
0, =| cA? (6.36)

_CAnil_

onde O, é a matriz de observabilidade do sistema. Através da Equacao
(6.36), o sistema sera dito completamente observéivel se o posto da
matriz O, for da mesma ordem da matriz A.

Sejam as respectivas matrizes de estabilidade e saida A e C, a
Equagao (6.36) foi resolvida através do programa Matlab, que forneceu
como resultado posto(O,) = 5, ou seja, é igual a ordem da matriz A,
logo o sistema é completamente observavel.

A condigao 3 foi garantida ao desabilitar, no simulador de voo
FlightGear, todas as fungoes que produzem distirbios atmosféricos, tais
como vento, turbuléncia, etc. Por fim, embora existam véarios estagios
em um voo (decolagem, subida, cruzeiro, etc.), durante os testes a
condigao 4 é garantida mantendo-se o Rascal 110 voando em regime de
cruzeiro antes do acionamento do controlador.

A obtencio do vetor de ganhos K, definido pela Equacao (6.31),
foi realizada através da fungéo care() do programa Matlab da seguinte
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forma: o
K. =care(A,B,Q, R) (6.37)

onde K. é o vetor de ganhos do controlador LQR, A e B as matrizes
aumentadas definidas pela Equacao (6.29). Esta funcao calcula os ga-
nhos 6timos com base na equagao de Ricatti representada pela Equacgao
(6.19).

Nesta secao, foi apresentado o projeto do controlador LR com
integrador para o controle de altitude do VANT Rascal 110. Na secao
seguinte, os ganhos obtidos sao apresentados e o controlador é testado,
primeiro em simulagoes através do programa Simulink e, na sequéncia,
através de implementagdo no simulador de voo FlightGear.

6.3 RESULTADOS

Nesta secao, o controlador LQR com integrador projetado para
o controle de altitude do VANT Rascal 110 foi testado. Através da
Equagédo (6.37), foram obtidos cinco diferentes vetores de ganhos K,
mediante cinco variagées das matrizes Q e R, conforme listados nas
Tabelas 6 e 7. No projeto do controlador, a matriz Q foi definida para

Tabela 6 — Valores aplicados a ) e R para obtencao de K.

Q| Qa |Qw | Qs | Qs | Qr | Q1 R
1]0,01]0,01]0,01]0,01]| 001 | 0,01 | 10000
2 10,01 | 0,01 | 0,01 | 0,01 | 0,001 | 0,01 | 10000
3 1 1 1 1 0,001 | 0,01 | 10000
4
5

1 | 10 | 1 | 10 |0001]0,01| 10000
1 | 10 | 1 | 100 | 0,001 |0,01 | 10000

Fonte: Do autor

apresentar termos nao nulos na diagonal principal e os demais termos
iguais a zero. Para cada modelo calculado, a matriz R possui apenas
um valor. Isso se deve ao fato de existir apenas uma entrada de controle
definida pela variavel d..

Os identificados das Tabelas 6 e 7 sao correspondentes. Por
exemplo, o vetor K, = [Ka Ky K; Kj Kj, K] foi obtido a partir
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Tabela 7 — Ganhos obtidos para o vetor K.

Kg Kg K; K; K; | K;
-0,0007 | 0,0009 | -0,0222 | -0,3574 | -0,003 | 0,001
-0,0007 | 0,0009 | -0,0213 | -0,3419 | -0,0028 | 0,001
0,0006 | 0,0007 | -0,0334 | -0,4747 | -0,0043 | 0,001
0,0003 | -0,0036 | -0,0671 | -0,5105 | -0,0044 | 0,001
0,0003 | -0,0036 | -0,0676 | -0,5214 | -0,0044 | 0,001

Fonte: Do autor

N NS

das matrizes Q1 = diag[Qa, Qw, Qz, Qs Q7, Q1] € Ri1. O mesmo exem-
plo aplica-se aos demais identificadores de ambas as tabelas. Os cinco
controladores foram simulados, primeiro através do programa Simu-
link e, apés, através do simulador de voo FlightGear. Os resultados
sao demonstrados através de gréaficos e tabelas demonstrativas entre os
modelos.

6.3.1 Resultados e Discussoes do Simulink

Para a realizacao dos testes através do programa Simulink, um
modelo em diagrama de blocos do controlador, semelhante ao ilustrado
na Figura 12, foi montado. Individualmente, cada um dos cinco con-
troladores foram testados.

No primeiro teste de simulagao, cada controlador foi submetido
ao teste de subida, ou seja, a aeronave estava abaixo da altitude de
referéncia. A Figura 13 ilustra um grafico comparativo de altitude e
agao de controle entre os cinco controladores, sendo que demonstra suas
respectivas respostas temporais durante o movimento de subida.

Conforme se pode observar na Figura 13, os controladores 1 e
2 obtiveram uma resposta mais rapida que os demais, porém provo-
cando pequenos sobressinais. Isso se deve aos valores escolhidos para
as suas matrizes ). Conforme listado na Tabela 6, os controladores
1 e 2 possuem valores para () menores que aqueles escolhidos para os
controladores 3, 4 e 5. Isso implica que os estados dos controladores
1 e 2 sofreram menor penalizacdo por parte do controlador, ou seja,
tiveram maior liberdade. Consequentemente, com menor penalidade



Figura 13 — Testes de subida no Simulink.

TESTES DE ALTITUDE EM SUBIDA - SIMULINK
T T T

M

20 3
TEMPO (s)

Fonte: Do autor

sobre os estados, maiores serao os valores das respostas transitorias, o
que justifica a maior resposta e sobressinal observados.

No segundo teste de simulagao, cada controlador foi submetido
ao teste de descida, ou seja, a aeronave estava acima da altitude de
referéncia. A Figura 14 ilustra um grafico comparativo de altitude e
acao de controle, entre os cinco controladores, sendo que demonstra
suas respectivas respostas temporais durante o movimento de descida.

Figura 14 — Testes de descida no Simulink.
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Semelhante ao que ocorreu com os testes de subida, observa-se na
Figura 14 que, durante os testes de descida, os controladores 1 e 2 tam-
bém obtiveram respostas e sobressinais maiores que os controladores 3,
4 e 5. Devido ao fato das configuragoes de cada um dos controladores
serem as mesmas, conclui-se que as consideragoes sobre as matrizes @,
feitas anteriormente para os testes de subida, sdo as mesmas para os
testes de descida.

Para quantificar as observagoes graficas feitas nas Figuras 13 e
14, uma analise numérica entre os cinco controladores LQR foi reali-
zada. Através da Tabela 8, sdo demonstrados os valores aproximados
de sobressinal (Mp), tempo de pico (Tp), tempo de acomodacgao (T's),
erro em regime e maxima amplitude de deflexdo do elevador.

Tabela 8 — Resultados numéricos do Stmulink.

h e
LQR | Mp [%] | Tp [s] | Ts [s] | Erro [ft] | Max [rad]
1 3,70 4,61 9,38 0 + 0,00432
2 7,78 4,65 10,89 0 + 0,00449
3 1,27 3,59 4,98 0 =+ 0,00333
4 1,28 380 | 6,00 0 1 0,00297
5 1,29 3,88 5,84 0 =+ 0,00293

Fonte: Do autor

Os valores listados na Tabela 8 referem-se aos testes de subida e
descida. Pelo fato do programa Simulink estar simulando um sistema
linear em condigoes ideais (sem disturbios), os resultados de ambos
os testes sao simétricos. Por isso, a tabela nao faz distingao entre os
testes, exceto pelos valores de ¢, diferenciados pelo simbolo 4, onde
(—) refere-se a subida e (+) a descida. Outro fator que se pode observar
na Tabela 8 é o erro em regime ser igual a zero para todos os casos.
E provavel que esse fato também seja influenciado pela linearizacao do
sistema somado a agao do integrador, que naturalmente tende a anular
0 erro em regime permanente.

Nesta subsegao, foram demonstrados os resultados dos cinco pro-
jetos do controlador LQR. Através de simulagoes no programa Simulink,
o controlador de altitude para o Rascal 110 foi testado em situacoes



83

ideais sobre um sistema linearizado. Apenas dois testes (subida e des-
cida) foram realizados para cada controlador. Este trabalho ndo tem
como objetivo fazer uma analise detalhada de desempenho entre contro-
ladores, por isso a pequena quantidade de testes, considerada suficiente
para demonstrar o funcionamento dos controladores. Na sequéncia, os
mesmos controladores testados foram implementados para o controle
de altitude do VANT no simulador de voo FlightGear, onde o LQR

controlou um sistema nao linear.
6.3.2 Resultados e Discussoes do FlightGear

A aplicagdo do controlador LQR sobre o Rascal 110 através do
FlightGear, se deu através de comunicacdo via o protocolo UDP. Ini-
cialmente o controlador foi discretizado por emulacgao utilizando trans-
formacao Bilinear com tempo de amostragem de 0,001 s, conforme
descrito em detalhes no Capitulo 13 de Nise (2007). Essa transforma-
¢ao fol necessaria pois a comunicagao entre o simulador e o controlador
ocorre de forma discreta no tempo. A discretizacdo ocorreu sobre o
integrador do LQR porque nos testes realizados no Simulink ele foi
implementado em tempo continuo.

Apos sua discretizagao, o controlador foi implementado em lin-
guagem de programagao C, sendo que ambos, LQR e FlightGear, funci-
onaram conjuntamente no mesmo sistema operacional. A comunicagdo
entre o controlador e o VANT ocorreu a uma frequéncia de 10 Hz,
ou seja, foi possivel trocar informagoes entre eles a cada 0,1 s. Essa
frequéncia foi definida em testes experimentais e foi suficiente para
permitir a troca de informagoes sem causar lentidao ao sistema. Os
testes de subida e descida foram efetuados em etapas diferentes.

Para os testes de subida, o Rascal 110 iniciou a simulagao ja em
voo estabilizado pelo controlador PID padrao do FlightGear. Para cada
teste de subida, a aeronave foi posicionada a uma altitude inicial de 990
ft, com asas niveladas, sem qualquer movimento lateral e poténcia do
motor mantida constante a 50%. O objetivo de cada teste foi fazer
o Rascal 110 mover-se verticalmente para cima, partindo da altitude
inicial até a altitude de 1000 ft. A Figura 15 ilustra um gréafico com-
parativo entre altitude e acao de controle, entre os cinco controladores,
sendo que esta figura demonstra suas respectivas respostas temporais
durante os movimentos de subida.

Conforme se pode observar na Figura 15, as respostas transi-
térias oscilam um pouco mais que nos testes realizados anteriormente
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Figura 15 — Testes de subida no FlightGear.

TESTES DE ALTITUDE EM SUBIDA - FLIGHTGEAR
1004
T

1002

1000

h(ft)

TEMPO (s)

Fonte: Do autor

no Simulink. E provavel que isso tenha ocorrido pelo fato do LQR,
que é uma técnica de controle linear, estar atuando sobre um sistema
nao linear. Outro fator que pode ter contribuido para esse comporta-
mento é o fato do Rascal 110 possuir alta sensibilidade no movimento
de arfagem, observada em testes preliminares ao projeto do controla-
dor. Foi observado que no estagio de voo em cruzeiro, mantendo-se
a poténcia do motor constante e aplicando ao elevador uma entrada
do tipo degrau com deflexao de apenas -0,0175 rad, seria o suficiente
para, rapidamente, gerar altos valores de @, reduzindo bruscamente a
velocidade de voo e, consequentemente, causando perda de sustentacao
na aeronave, o que reforca o comportamento mais oscilatério durante
as transigoes.

Semelhante aos testes realizados no Simulink, também observa-se
na Figura 15 que, os controladores 1 e 2 obtiveram respostas transitorias
maiores em relagdo aos demais controladores. Novamente, as afirma-
¢oes feitas anteriormente para os testes no Simulink sobre a escolha das
matrizes @), podem ter influenciado na resposta transitéria de cada um
dos cinco controladores. Porém, ao contrario do que foi demonstrado
nas Figuras 13 e 14, é possivel observar que, mesmo possuindo maior
resposta transitoria, os controladores 1 e 2 tiveram menor esforco de
controle J., provavelmente ocasionado pelos altos valores atribuidos a
R e também as nao linearidades do sistema.

Para os testes de descida, repetiu-se o mesmo procedimento efe-
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Figura 16 — Testes de descida no FlightGear.

tuado para os testes anteriores, porém, com a aeronave posicionada a
uma altitude de 1010 ft. Desta vez, o objetivo foi fazer a aeronave
mover-se verticalmente para baixo até atingir a altitude de referéncia
em 1000 ft. A Figura 16 ilustra um grafico comparativo entre os cinco
controladores em movimento de descida. Durante os testes de descida,
ilustrados na Figura 16, todos os controladores também apresentaram
maiores oscilagdoes nos periodos transitorios. Os controladores 1 e 2
mantiveram seus comportamentos, com transitérios um pouco maiores
que os demais controladores. As variagoes de §. dos controladores 1 e
2 mantiveram-se menores que os demais controladores.

Para quantificar as observagoes graficas feitas nas Figuras 15
e 16, uma simples analise numérica entre os cinco controladores LQR
testados no FlightGear foi realizada e demonstrada para os movimentos
de subida e descida, respectivamente, através das Tabelas 9 e 10.

E possivel observar na Tabela 9 que os valores de sobressinal dos
controladores 1 e 2 reduziram consideravelmente se comparados com os
resultados da Tabela 8. Isso pode ter ocorrido devido as escolhas dos
valores das matrizes @ e R, além de outras nao linearidades naturais
do sistema. Da mesma forma que ocorreu nos testes realizados através
do Simulink, os sobressinais dos controladores 1 e 2 foram maiores que
os demais controladores, reforgando as observagoes feitas em relagao as
matrizes Q). O sinal positivo para os valores de erro significam que,
em regime permanente, o Rascal 110 estabilizou um pouco abaixo da
altitude de referéncia.



Tabela 9 — Anélise dos testes em subida no FlighGear.

h O
LQR | Mp [%] | Tp [s] | Ts [s] | Erro [ft] | Max [rad]
1 2,72 5,50 | 11,80 0,60 -0,010
2 2,60 5,70 | 12,50 0,68 -0,009
3 1,80 460 | 7,20 0,63 0,015
4 1,80 4,60 7,70 0,36 -0,015
5 1,70 4,60 7,80 0,35 -0,015

Fonte: Do autor

Tabela 10 — Analise dos testes em descida no FlighGear.

h de
LQR | Mp [%] | Tp [s] | Ts [s] | Erro [ft] | Max [rad]
1 1,82 580 | 13,00 | -1,06 0,011
2 1,68 6,00 | 13,90 | -1,17 0,010
3 0,86 470 | 10,00 | -0,96 0,015
4 0,52 4,90 10,60 -1,18 0,016
5 0,41 490 | 10,60 | -1,20 0,016

Fonte: Do autor
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Na Tabela 10, os valores de sobressinal para os controladores 1 e
2 também foram maiores que os demais controladores, porém menores
se comparados com os testes de subida descritos na Tabela 9. Além da
questao da influéncia na escolha das matrizes () e das nao linearidades
do sistema, também pode ter ocorrido um aumento da energia cinética
da aeronave durante os movimentos de descida, provocando um ganho
na sensibilidade do movimento de arfagem gerado pela acdo do con-
trolador sobre .. Outra provavel causa do sobressinal maior para os
controladores 1 e 2, em ambos os movimentos (subida e descida), pode
ser uma pequena diferenga na velocidade dos controladores 1 e 2. Ana-
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lisando a variagao de J. nas Figuras 15 e 16, tem-se a percepgao que, ao
chegar muito préoximo das altitudes de referéncia, os controladores 1 e
2 foram mais lentos em relagao aos controladores 3, 4 e 5. Entretanto,
essa pequena diferenga de velocidade dos controladores nos periodos
transitorios, nao determina, através desta simples analise, que os con-
troladores 1 e 2 foram menos eficientes quanto os demais controladores.
Os valores negativos para os erros de altitude em regime permanente,
significa que, durante os testes, a aeronave estabilizou um pouco acima
das altitudes de referéncias.

Os resultados demonstrados pelas Tabelas 9 e 10 sao apenas
aproximagoes. Os dados foram obtidos a partir de inspeg¢bes visuais
através dos graficos ilustrados pelas Figuras 15 e 16. Este trabalho nao
tem como objetivo realizar uma analise quantitativa através de compa-
ragoes entre os cinco controladores testados. O proposito das tabelas
é fornecer uma percepgao numérica e aproximada dos comportamentos
observados nos graficos.

O controlador LQR aqui proposto atingiu seus objetivos ao pos-
sibilitar o deslocamento vertical do Rascal 110 para as altitudes de
referéncias. Nao ha como determinar ou estimar, com esses resultados,
seu grau de robustez se comparado, por exemplo, a técnica de casca-
teamento proposta por Ahsun et al. (2015), ilustrada anteriormente
na Figura 1. O controlador proposto por Ahsun et al. (2015), tem a
vantagem de proporcionar maior robustez ao sistema, pois cada contro-
lador foi sintonizado individualmente para atuar dentro de uma faixa
de operacao especificada pelo projetista.

Em contrapartida, Ahsun et al. (2015) necessitou sintonizar in-
dividualmente cada controlador, utilizando-se de técnicas de controle
classico. Para isso, foi necessario efetuar o calculo dos ganhos através
da analise do lugar das raizes, tomando os devidos cuidados para evi-
tar saturagoes entre os controladores. Para o emprego desta técnica,
foi necessario conhecer a fungao de transferéncia de cada controlador,
considerando-se nao sé as posi¢oes dos polos, mas também as posigoes
dos zeros do sistema.

O controlador LQR apresentado neste trabalho, tem como van-
tagem nao levar em consideracao a existéncia de zeros no sistema, bem
como nao precisar calcular separadamente os ganhos de cada laco de
realimentagao. Outra vantagem é que os ganhos K do controlador LQR
sdo considerados 6timos e foram calculados simultaneamente, através
de uma s6 operacao, pela definicao das matrizes de penalizacdo @ e
R. Obter ganhos 6timos significa que os valores de K fardo a melhor
alocagao dos polos do sistema mediante a minimizagao do indice J.



88

Por outro lado, a técnica de controle LQR necessita de um mo-
delo matematico preciso do sistema, algo dificil de se obter, principal-
mente em sistemas com varios graus de liberdade, como é o caso de um
VANT. Outra caracteristica do LQR ¢é a impossibilidade de se poder
alocar os polos do sistema onde o projetista desejar.

Neste capitulo, foi comprovada a possibilidade de implementacao
de um controlador de altitude para um VANT de asa fixa, utilizando
uma metodologia mais simples para o projeto do controlador. Um sis-
tema baseado na técnica de controle LQR foi projetado para o Rascal
110 e simulado utilizando o Simulink (sistema linearizado) e o Flight-
Gear (sistema nao linear). Os resultados dos testes, em ambos os casos,
demonstraram a capacidade do controlador atingir as referéncias e 14
manter-se de forma estabilizada. Embora nao tenham sido realizados
testes comparativos com outras técnicas de controle, o sistema de con-
trole de altitude proposto para o Rascal 110 atingiu seus objetivos.
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7 CONCLUSOES E TRABALHOS FUTUROS

Este trabalho apresentou uma metodologia para simplificar o
projeto de um controlador de altitude para um VANT de asa fixa,
através da técnica de controle moderno LQR. Utilizando ferramentas
computacionais contendo programas de simulagoes, tais como o Ma-
tlab/Simulink e FlighGear, foi possivel desenvolver o controlador LQR
e testa-lo sob condigoes ideais, primeiro em um sistema linear e, apos,
em um sistema nao linear. Os resultados obtidos nos testes demons-
traram ser possivel, empregando-se a técnica LQR, projetar um con-
trolador de altitude eficiente e sem a necessidade de realizar a sintonia
individual de cada um dos ganhos do controlador.

Durante os testes, o LQR conseguiu fazer o VANT Rascal 110
mover-se verticalmente para as altitude de referéncias selecionadas,
com pequenos sobressinais e erros em regime muito baixos. Embora
nao tenha sido possivel uma anélise comparativa com outras técnicas
de controle, os resultados obtidos através da técnica de controle LQR
demonstraram-se satisfatorios para os objetivos propostos neste traba-
lho.

Com o intuito de dar continuidade neste trabalho, seguem algu-
mas propostas de trabalhos futuros:

1. Adicionar distirbios de qualquer natureza, mas que sejam repro-
duziveis, para testar a robustez do controlador de altitude, tanto
no Simulink quanto no FlightGear;

2. Comparar o controlador LR com outras técnicas de controle,
tais como o PID, entre outras;

3. Refazer o projeto do controlador de altitude considerando tam-
bém o controle de poténcia do motor;

4. Reprojetar o controlador de altitude para operar em outras fases
de voo, tais como: voo em subida, descida e aproximagao para
pouso;

5. Implementar o controlador LR em uma aeronave radiocontro-
lada (aeromodelo) para verificar seu comportamento em um sis-
tema real.
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