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Resumo

0 controlo de helicopteros tem vindo a adquirir nas ultimas décadas maior visibilidade por
ser uma tarefa de elevada dificuldade. Esta dificuldade relaciona-se com a tendéncia do
helicoptero para a instabilidade. Para aumentar a estabilidade dinamica existem dois fatores
de grande influéncia: as qualidades de voo e a auséncia de falhas nos atuadores e é neles que
esta dissertacao se ira focar. Garantir boas qualidades de voo é um objetivo e uma necessidade
constante em todas as fases de voo pois desta forma a estabilidade da aeronave é assegurada.
Outra necessidade constante e mais evidente é evitar a ocorréncia de falhas.

O presente trabalho visa entdo o desenvolvimento de um método de controlo capaz de
estabilizar o sistema de modo 6timo e robusto mantendo as qualidades de voo no nivel desejado
mesmo na presenca de falhas nos atuadores. A Alocacao de Polos pelo método de Ackermann e
o método de controlo LQR (Regulador Linear Quadrdtico) formam a base para toda a modelacao
do controlo 6timo desenvolvido. O método de Ackermann por garantir as qualidades de voo
desejadas e o LQR por garantir um desempenho 6timo e robusto ao sistema. A unido dos dois
métodos, pelas suas vantagens individuais, permitiram chegar ao algoritmo pretendido.

A estabilidade dinamica do helicoptero compreende um conjunto de modos naturais
onde o controlador tem dificuldade em manter as qualidades de voo e foi em cada um desses
modos que se testou o método proposto. Simularam-se se comparam-se as respostas obtidas
pelo método de Ackermann com as do algoritmo proposto. Essas respostas envolvem a simulacdo
da atitude para cada modo de voo, a avaliacao das respetivas qualidades de voo, o custo de
ambos os métodos e as respostas de controlo e de estado face a presenca das falhas. Perante
os resultados obtidos, constatou-se que ambos os métodos tém a capacidade de impor as
qualidades de voo e estabilizar o sistema mesmo na presenca de falhas. Porém o algoritmo
proposto apresenta sempre melhores resultados, quer a estabilizar o sistema de forma mais

rapida quer pelo facto de apresentar um menor custo e portanto o objetivo é cumprido.
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Abstract

In the last decades, helicopters’ control has received a higher attention, both from academic
and engineering community due to its natural instability. In order to enhance the dynamic
stability, two major factors are considered: flight qualities and the absence of
actuators failures. This thesis will focus both of them. The main goal is to guarantee a good
flight quality necessary in all flight phases to assure the aircraft stability. Another constant

necessity and even more evident is the constant necessity to avoid actuators failure.

The present work will focus in a development of a controlled, optimized and robust method
able to stabilize the system, maintaining its flight qualities even in the event of an actuators
failure. Ackermann’s pole allocation method and the LQR control method, form the base
modulation for the optimal control development. Ackermann’s formula guarantees the wanted

flight qualities, while LQR method guarantees an optimal and robust performance.

Both control methods, due to their individual advantages, are able to achieve an optimal
algorithm. Helicopter dynamic stability is composed by natural modes in which the algorithm
developed will be tested on. The proposed algorithm was simulated and compared with the
responses obtained from Ackermann’s method. These responses involve the simulation of the
flight attitude for each mode, as well as the investigation of the respective flight qualities, the

cost of both methods and the control and state responses due to the presence of faults.

The results obtained indicate that both methods have the ability to apply the flying qualities
and stabilize the system even in the occurrence of failures. However, the proposed algorithm
presents always better results such for quicker system stabilization and power cost. With these

results, the main goal was achieved.
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Capitulo 1- Introducao

1.1.Motivacao

O helicoptero é uma aeronave que faz parte de uma das categorias de asa rotativa e
que se torna Unica pela variedade de funcodes civis e militares [1]. Esta € uma das muitas
definicbes que caracterizam os helicopteros. Estas aeronaves marcam a diferenca por
possuirem asas rotativas que lhes permite pairar, subir/descolar e descer/aterrar na vertical,
voar lateralmente, para tras e girar. Por isso, ao contrario das aeronaves de asa fixa, estes
possuem uma vasta manobrabilidade que lhes traz diversas vantagens quer a nivel civil quer

militar.

Essas vantagens passam pela capacidade de operar em areas remotas, inacessiveis para
outros avides ou veiculos. Desde que haja espaco de manobra, estes conseguem operar em
zonas montanhosas, selvas, sobre o mar e sobre os polos, podendo assim serem usados em
inUmeras ocasides como por exemplo em operacoes de guerra, de policiamento, inspecao de
linhas elétricas, combate a incéndios e principalmente em operacdes de resgate e salvamento
mesmo em condicdes de terreno e clima adverso. Grande parte dos especialistas na aviacao
considera o helicoptero a aeronave mais versatil e inovadora conhecida pelo Homem. E esta
versatilidade que os torna um dos veiculos mais importantes e mais Uteis da aviacao de hoje

em dia e uma das razoes pela qual foi esta aeronave a escolhida para o estudo desta dissertacao.

A segunda razao passa pelo estudo do controlo da estabilidade. O grande problema dos
helicopteros é a sensibilidade as perturbagdes internas e externas, tornando-os muito instaveis.

Por um lado, esta instabilidade resulta dos comandos de voo estarem interligados, de
maneira que os ajustes que se fazem produzem efeitos que requerem compensacdes nos outros
comandos. Por outro lado qualquer perturbacao (como por exemplo falhas internas ou rajadas
de vento) influencia o helicdptero exigindo do piloto uma célere intervencao de modo a corrigir
a mesma.

Associadas a estabilidade, estdo também as qualidades de voo. As qualidades de voo
permitem avaliar a estabilidade e a atitude do helicoptero face a determinados parametros e
missdes de voo e, embora o helicoptero seja projetado para ter boas qualidades de voo, estas
vao-se degradando com a presenca de falhas ou até mesmo com perturbacdes. Nestes casos a
instabilidade aumenta a dificuldade do controlador em manter a estabilidade da aeronave.
Adicionalmente, existem fases de voo numa aeronave que sao mais perigosas/ delicadas do que
outras, como € o caso da aterragem e da descolagem e por isso exigem que o helicoptero seja

necessariamente estavel, caso contrario o resultado pode ser catastrofico. Por estas razdes €
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necessario que as qualidades de voo se mantenham no nivel desejado de forma a assegurar a
estabilidade para o movimento pretendido.

Torna-se entao importante desenvolver métodos e sistemas que garantam eficazmente
as qualidades de voo quer haja ou ndo ocorréncia de falhas. Evidentemente que considerar a

presenca de falhas é mais vantajoso e mais vidas e recursos podem ser poupados.

1.2. O problema e as consequéncias das falhas em

geral

As falhas nos atuadores podem ter efeitos prejudiciais significativos sobre o
desempenho dos sistemas de controlo e precisam de ser compensados, ja que muitas vezes
causam um comportamento indesejado do sistema e, por vezes, levam a instabilidade, perda
de controlo e acidentes catastroficos.

Para melhorar a fiabilidade e o desempenho do sistema, um controlador tem de ser
capaz de acomodar essas falhas e equilibrar o efeito causado por elas instantanea e
automaticamente sempre que elas ocorrem. Felizmente, o avanco tecnologico permitiu
técnicas de monitoramento eletréonico de componentes criticos fazendo uma grande
contribuicdo para a seguranca. Desta forma, as falhas espontaneas sdo raras, porém ainda

ocorrem.

Em Portugal, segundo o Gabinete de Prevencao e Investigacao de Acidentes com
Aeronaves (GPIAA), ocorreram nos Ultimos 5 anos, 15 acidentes de helicopteros com causas que
vao desde a distracdo dos pilotos por fadiga, falta de reconhecimento da area por parte do
piloto, infracao do envelope de voo e raramente falhas nos motores ou no sistema de controlo
[2]. Estes dados estdao em conformidade com as ultimas estatisticas do EHSAT (European
Helicopter Safety Analysis Team) que mostram que a principal causa dos acidentes (70%) foi
provocada por falha humana [3].

Nem sempre o resultado dos acidentes é fatal. Os helicopteros conseguem sobreviver a
algumas falhas. No entanto, ha determinados componentes cuja falha pode ser catastrofica,
sobretudo se esta acontecer no sistema de controlo e na resposta dos atuadores [4]. O EHSAT
aponta as falhas nos sistemas de controlo como uma das principais causas de acidentes (22%)
[3]. Os resultados estatisticos para este tipo de falha séo relativamente baixos, mas acidentes
causados por elas sdo os mais agressivos, dai a importancia em evita-los.

O exemplo mais relevante de falhas nos sistemas de controlo sao as falhas no
rotor/atuadores de cauda. Com a perda do rotor de cauda, o helicoptero é incapaz de
compensar o torque causado pelo rotor principal e consequentemente comeca a cair girando

em torno do seu rotor principal. Até agora a Unica forma de corrigir este movimento ¢ iniciando
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a autorrotacao para se conseguir aterrar, onde a responsabilidade fica literalmente “nas maos
do piloto” [5].

Apesar de existirem sistemas que garantem alguma seguranca, estes ainda estao
fortemente dependentes da habilidade e da experiéncia do piloto. E por esta razdo e para
reduzir a quantidade de acidentes que € necessario encontrar melhores métodos de prevencao
de falha e formas de evitar os acidentes através de sistemas de controlo que consigam manter

minimamente a estabilidade da aeronave em caso de falha.

1.3. Controlo de Sistemas de Aeronaves

Os sistemas de controlo necessitam de ser desenvolvidos de forma que determinadas
propriedades principais do sistema se mantenham quase inalteradas quando sujeitas a
perturbacdes. Nos Ultimos anos tém sido realizados estudos para atingir o chamado controlo
otimo da atitude que pretende garantir o funcionamento do sistema com o minimo de erros

possiveis.

Os sistemas de controlo que procuram de alguma forma dar resposta as falhas dizem-
se, genericamente, sistemas de controlo tolerante a falhas - FTCS (Fault Tolerant Control
Systems) [6]. Nos FTCS existem métodos passivos e métodos ativos, muitos deles utilizados em
areas como navios, carros e satélites. No dominio aeronautico, as pesquisas centram-se nas
aeronaves de asa fixa, tilt-rotor e UAV’s. Para os helicopteros a informacao é escassa. No
entanto os trabalhos realizados nesta area e considerados importantes serdao descritos de

seguida.

0 controlo passivo tolerante a falhas utiliza técnicas de controlo robusto para assegurar
que o desempenho do sistema de controlo se mantém aceitavel mesmo quando o processo tem
falhas [6]. No projeto de controladores robustos pretende-se obter um controlador que satisfaca
as especificacoes de projeto em condicoes normais de funcionamento do sistema e que garanta
um desempenho satisfatorio na presenca de falhas. Estas abordagens sao usualmente baseadas
na teoria do controlo robusto H,. Rao e seus colegas [7] criaram um sistema MIMO (Multiple
Input Multiple Output) com rotor duplo que se assemelha ao sistema do helicoptero com um
acoplamento cruzado entre os eixos laterais e longitudinais. Neste trabalho projetou-se um
observador H,, e um controlador H,, para o sistema criado, com o objetivo de tolerar as falhas
nos sensores e/ou nos atuadores. De facto o sistema concebido apresentou um bom desempenho
sobretudo quando o observador e o controlador foram aplicados em simultaneo. Outro exemplo
de aplicacao deste tipo de controlo foi o apresentado por Zhang [8] que apresentou uma
metodologia de controlo robusto adaptativo H,, para resolver problemas de controlo na atitude
de um quadcopter com falhas nos atuadores e perturbacdes externas. Estes sao alguns dos

muitos exemplos de aplicacao do controlo robusto face a presenca de falhas.
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Os métodos ativos FTC apresentam melhor desempenho e uma maior capacidade de
tratar um conjunto mais abrangente de classes de falhas [6]. A seguir sao apresentadas as

metodologias mais frequentes nos helicopteros, no que toca a FTC ativos.

O controlo adaptativo apresenta caracteristicas adequadas ao controlo das falhas
devido a sua capacidade de adaptacdao a alteracdoes dos parametros do sistema, nao
necessitando, na maior parte dos casos, do mecanismo de reconfiguracao nem do sistema de
detecao e diagnostico da falha (FDD- Fault Detection and Diagnosis). Atualmente existe um
forte interesse no desenvolvimento de métodos de controlo adaptativo pela sua capacidade de
ajuste perante o problema para o qual foi configurado e por isso sao aplicados na resolucao de
problemas de controlo de voo, como sao exemplo os problemas resolvidos por, Zhang [9],
Kapoor [10] e Boussaid [11]. Nesta area da computacao adaptativa tém sido propostos novos
métodos de FTCS, nomeadamente usando redes neuronais, logica difusa ou formulacées neuro-
difusas. Uma vantagem destes métodos deriva da sua aplicabilidade a sistemas nao lineares
usando a representacdo por modelos baseados em redes neuronais ou em logica difusa. A
capacidade de aprendizagem destes métodos torna possivel a adaptacdo do modelo e do

controlador em situacdes de falha no sistema, obtendo-se assim a desejada tolerancia a falhas.

As redes neuronais artificiais representam um tipo de computacao que se baseia na
forma como o cérebro executa calculos. A figura seguinte é um exemplo deste tipo de
configuracao, onde se pode ver essa rede que pretende imitar o funcionamento dos neuronios

bioldgicos, dai o nome de redes neuronais artificiais [13].

Predicted
Output Vector

Input
Vector

Fig. 1. Esquema genérico das redes neuronais artificiais.

O controlo adaptativo associado a redes neuronais da origem ao controlo adaptativo
neuronal [12, 13]. As suas capacidades de aproximacao e inerentes caracteristicas adaptativas
tornam-no uma alternativa muito atrativa para a modelacao de sistemas nao lineares como é o
caso do helicéptero [12]. Os trabalhos com base nas redes neuronais com controlo adaptativo,
com aplicacao em helicdpteros foram investigados em [14] e apresentam bom desempenho na
estabilidade da aeronave e na compensacdo das nao-linearidades e parametros de incerteza

aquando da ocorréncia de perturbacdes ou falha. Para além do helicoptero, este sistema é
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muito aplicado em UAV’s. O Boeing-747 também utiliza este sistema num modelo matematico

para detecao de falhas nos seus sensores e atuadores [15].

A utilizacao de modelos fuzzy ou difusos permite funcionar com sistemas com falta de
informacao de algumas das suas caracteristicas e para tal nao utiliza a logica Booleana. Na
logica Booleana os elementos assumem valores binarios, ou seja, sdo limitados a 2 valores (0
ou 1). A logica difusa é uma generalizacdo desta logica que foi desenvolvida para aproximar as
informacdes da linguagem humana. A diferenca é que em vez de se trabalhar com variaveis
binarias, trabalha-se com variaveis linguisticas (por exemplo: muito/pouco), dificeis de
quantificar que variam entre zero e um, ficando assim mais proxima do raciocinio humano. Esta
capacidade de descrever matematicamente o raciocinio humano, permite que estados
indeterminados possam ser tratados por dispositivos de controlo tornando-se possivel avaliar
conceitos nao-quantificaveis [17]. A estas caracteristicas esta associada a boa capacidade de
lidar com incertezas e aproximacdes e € por isso que surge associado aos sistemas de redes
neuronais com controlo adaptativo, dando origem ao sistema “Rapid Helicopter Drive Train
Fault Detection Using Adaptive-Network-Based Fuzzy Method”. Este sistema é usado para
detetar as falhas tendo em conta as vibracdes no helicoptero [17]. A ldgica difusa também é
bastante utilizada em UAV’s, para melhorar o controlo em caso de perda do rotor de cauda
[18].

Em determinadas aplicacdes de seguranca critica, onde as avarias ndao podem ser
toleradas, utilizam-se os métodos de detecdo e isolamento de falhas (Fault Detection and
Isolation - FDI) como o sistema FDI apresentado por Heredia [19] para o caso de um helicoptero
UAV. Outro método passa pela redundancia de hardware para facilitar a recuperacao do sistema

perante a ocorréncia de falha.

A NASA também desenvolveu um sistema de seguranca conhecido como Hard Over
Monitoring Equipment (HOME). Este sistema é um computador independente a prova de falhas
que foi projetado para complementar e melhorar a seguranca de voo de um helicoptero. O
HOME verifica as ordens de controlo enviadas pelo computador de controlo de voo do
helicoptero. Especificamente, este pretende detetar uma entrada perigosa (hazardous
hardover) que seja enviado para qualquer um dos quatro eixos do controlo de voo e, caso
encontre, transfere o controlo do helicoptero para o piloto de seguranca de voo (safety-pilot).
Este sistema também tem sido muito Gtil para evitar a ocorréncia de falhas e tem demostrado

bons resultados [20].

Estes sao os métodos mais usados na area de controlo para evitar as falhas e
consequente reducao de acidentes. Em 2014 o EHSAT elaborou um relatorio onde constam todos
os sistemas de seguranca existentes para helicopteros e refere a necessidade de continuar a

desenvolver sistemas mais eficazes que melhorem a seguranca e atenuem o nimero de
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acidentes. Neste contexto, adianta ainda que juntamente com o International Helicopter Safety
Team (IHST), estao a ser feitos esforcos com o objetivo de reduzir em 80% a taxa de acidentes
de helicopteros até 2016 [17].

No que respeita as qualidades de voo, estas envolvem o estudo e a avaliacdo das
caracteristicas de estabilidade e controlo de uma aeronave. As suas formas de avaliacdo estdo
bem definidas como se vera mais a frente, pelo que poucos sdo os trabalhos desenvolvidos nesta

area.

Como referido anteriormente, o helicoptero é uma aeronave versatil e a sua capacidade
de transportar carregamentos suspensos (por exemplo, os baldes de agua para o combate a
incéndios) torna-a muito Util, porém esses pesos causam a degradacao das qualidades de voo.
Ivler [21] aborda esta questao, propondo um sistema de controlo que utiliza medicdes dos
movimentos de carga suspensa, bem como do feedback da fuselagem convencional para
melhorar as qualidades de voo. O modelo pretendia através de um software otimizar os
movimentos do cabo de forma a aumentar a estabilidade, o desempenho e as qualidades de
voo do helicoptero. Suresh [22] projetou um sistema de aumento de estabilidade longitudinal
e lateral para um helicoptero instavel. Para tal, implementou nesse sistema o Regulador Linear
Quadratico (LQR) para posteriormente avaliar, segundo a ADS-33 (Aeronautical Design
Standard), as qualidades de voo que esse sistema apresenta. Os resultados mostraram, na sua
maioria, qualidades de voo no nivel 1.

No desenvolvimento de técnicas de melhoramento das qualidades de voo, os projetistas
devem ajustar da melhor forma os ganhos das leis de controlo com vista a lidar o melhor possivel
com as exigéncias dos requisitos das qualidades de voo. No entanto, exceto com o uso de
técnicas de otimizacdo, nenhum método de sintese classico (como o LQ, LQG, LQG/LTR, H,)
parece ser adequado a este problema, devido a especificidade das leis de controlo e a
especificidade dos requisitos. E por esta razao que geralmente se encontra o LQR associado aos

problemas de qualidades de voo, por este ser um método de controlo 6timo [23].

A grande maioria dos trabalhos relacionados com as qualidades de voo foca-se no
desenvolvimento de um problema do helicoptero e utiliza os resultados das qualidades de voo
como forma de validar a teoria. Poucos sdo os métodos existentes que impéem as qualidades
de voo ao sistema. Um desses exemplos esta aplicado para helicopteros UAV’s em [24]. Os
métodos mais conhecidos sdo os métodos de Alocacdo de Polos, cada qual com uma
determinada forma de impor os polos ao sistema através da matriz de ganho, como é o caso do

método através da formula de Ackermann, que sera explicado mais adiante.
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1.4. Objetivos

Os helicopteros, como qualquer outro sistema tém certos problemas que para serem
corrigidos implicam variados estudos para o seu desenvolvimento e consequente
melhoramento, sobretudo nas areas de aerodinamica e controlo. Neste caso, o estudo incidira

na area de controlo.

O principal problema a atenuar é a instabilidade do helicoptero. Uma das formas de
aumentar a estabilidade é através de sistemas que permitam impor as qualidades de voo. Como
ja referido anteriormente, existem determinadas fases de voo em que € obrigatorio cumprir-se
o nivel 1 de qualidade de voo. Porém, face a perturbacoes, falhas ou imprecisdes eletronicas
nos comandos, as qualidades de voo degradam-se e nem sempre o controlador tem capacidade
de manter os requisitos relativos as qualidades de voo, como acontece com os modos de voo.
Os modos de voo sdo movimentos da dinamica do helicoptero que resultam de manobras ou

perturbacdes e que aquando do seu surgimento podem levar a instabilidade do helicoptero.

Por outro lado, como visto na seccdo anterior, os trabalhos desenvolvidos nesta area
estao relacionados com o controlo das falhas ou associados a resolucdo de outros problemas
utilizando as qualidades de voo para validar a utilidade do método. Desta forma, mais do que
um desafio seria oportuno unir a necessidade de manter as qualidades no nivel desejado com a

necessidade de atenuar a instabilidade causada pelas falhas nos atuadores.

Posto isto, o objetivo principal desta dissertacao € o desenvolvimento de um método
de controlo de atitude que desempenhe tarefas de controlo 6timo e robusto capaz de impor as
qualidades do voo pretendidas e mante-las mesmo na presenca falhas nos atuadores.

Serado apenas consideradas falhas parciais nos atuadores uma vez que as ocorréncias de
falhas totais sao, em geral, impossiveis de controlar. Este método sera aplicado a cada modo
de voo do helicoptero, na tentativa de atenuar a instabilidade e melhorar o desempenho do

controlador nestas situacoes.

1.5. Estrutura do Trabalho

O segundo capitulo inicia-se com a abordagem aos movimentos do helicéptero.
Inicialmente apresenta os varios comandos de controlo e explica de forma sucinta o seu
funcionamento. Isto permite introduzir as equacdes da dinamica de voo que sao constituidas
pelas equacdes de movimento, forcas e momentos e por isso todas estas equacoes sao também
apresentadas. O helicoptero possui uma dinamica nao linear que dificulta a sua manipulacao e

€ por esta razao que se aborda o sistema de controlo linearizado da dinamica do helicoptero,



Controlo Otimo da Atitude de um Helicoptero com Falha de Atuadores

quer para o modelo longitudinal, quer para o modelo latero-direcional. Explicada a dinamica
de voo do helicoptero, passa-se para a definicdo das qualidades de voo e sucessiva apresentacao
das trés possibilidades de avaliacdo das mesmas: pela Escala de Cooper-Harper, pela ADS-33
(Aeronautical Design Standard) ou pela estabilidade dinamica através dos valores proprios. Para
melhor compreensao deu-se um exemplo de aplicacdo para este Ultimo método. Por fim, é feito
um balanco das vantagens e desvantagens dos Ultimos dois métodos para assim se justificar a

opcao escolhida a aplicar no algoritmo proposto.

0 objetivo do terceiro capitulo é apresentar o algoritmo proposto. Como se pretende
que este algoritmo tenha caracteristicas 6timas e robustas procedeu-se a uma breve explicacao
destes conceitos. De seguida sao apresentados os dois métodos base para a construcao do
algoritmo proposto: Alocacao de polos pelo método de Ackermann e controlo pelo método LQR
(Linear Quadratic Regulator). O método proposto é entdo apresentado. Os conceitos de
controlabilidade e observabilidade sao requisitos a cumprir e por isso também se procede a sua

explicacao.

No quarto capitulo apresentam-se os resultados associados a simulacdo do algoritmo
proposto. Sdo obtidas as qualidades de voo iniciais e os graficos da atitude dos modos
longitudinais e latero-direcionais sem controlador. De seguida, sao apresentados os graficos da
atitude dos modos de voo para o método de Ackermann e para o método proposto. Estes graficos
sdo analisados e comparados com os obtidos inicialmente sem controlador. Verifica-se também
se as qualidades de voo obtidas apos o algoritmo proposto correspondem as impostas. Por fim,
surge uma tabela comparativa dos custos associados a cada método e os graficos que comparam
a resposta dos controlos e dos estados para cada método, na presenca de falhas e para cada

modo de voo.

0 quinto capitulo é dedicado as conclusoes retiradas desta dissertacao e aos possiveis

trabalhos futuros.
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Capitulo 2 - Qualidades de Voo dos Helicopteros

2.1. Descricao dos comandos de helicépteros

O controlo da posicao e da atitude de um corpo no espaco requer o controlo das forcas
e dos momentos em 3 eixos (Fig.2). O helicoptero possui 6 graus de liberdade e para controlar
o helicoptero, o piloto dispée de trés comandos que atuam de maneira integrada, facilitando a
manobrabilidade e reunindo em varios comandos movimentos diferentes. Esses comandos sao:
o ciclico, o coletivo e os pedais. Como se pode ver na figura 2, o helicoptero tem liberdade de

deslocamento nos trés eixos espaciais, x, y e z [26].

cg \
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Fig. 2 - Sistema de eixos ortogonal da dinamica de voo do helicoptero [26].

Considera-se o sistema de eixos ortogonal com os seus eixos fixos na propria aeronave
e para fins da dinamica de forcas, a origem dos eixos é no centro de massa do helicoptero.
Onde:

X Y, e Zsao as forcas lineares nos eixos x, y e zrespetivamente;

u, v, € wsao as velocidades translacionais nos eixos x, y e z respetivamente;

L, M, e Nsao os momentos nos eixos x, y e z respetivamente;

P q, € rsao as taxas angulares (taxa de rolamento, taxa de arfagem e taxa de guinada) sobre

0s eixos x, y e zrespetivamente.

0 eixo x é de deslocamento longitudinal e é comandado pelo ciclico, que permite que
a aeronave se desloque para a frente ou para tras.
0 eixo y corresponde ao deslocamento lateral e também é comandado pelo ciclico, que

permite o movimento lateral, para a esquerda ou para direita.
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0 eixo z representa o deslocamento vertical da aeronave e é orientado, normalmente,
com sentido positivo para baixo. O movimento de subida e descida que ocorre neste eixo é
comandado pelo coletivo, que permite apenas esse grau de liberdade.

Os pedais sao os responsaveis pelo movimento de guinada do helicéptero. A mudanca
no angulo das pas aumenta ou reduz a pressao do rotor de cauda e leva a fuselagem a executar

o movimento de guinada na direcao do pedal aplicado [27].

Cyclic stick

Collective lever

Anti-torque pedals

Fig. 3 - Mecanismos de controlo do helicoptero [27].

2.2. Dindmica do helicéptero

A dinamica do helicoptero é descrita pela resposta as entradas nos controlos.
Recorrendo-se a teoria da dinamica e da aerodinamica, pode-se fazer a representacao
matematica da dindmica do helicoptero. O seu movimento em voo é modelado pela combinacdo
de varios subsistemas interligados entre si. A figura 4 demonstra esta interligacdo dos
subsistemas entre os quais: o rotor principal, o rotor de cauda, a fuselagem, as empenagens e

o sistema propulsivo [26].
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Fig. 4 - Cinco sistemas de modelagem do helicoptero [26].

Relacionando a aerodinamica de cada subsistema, obtém-se as equacdes da dinamica
do helicoptero, que sdo constituidas pelas equacées de movimento, atitude, forcas e
momentos. Nestas equacoes estdao implicitos os 6 graus de liberdade e sao caracterizadas por
nove variaveis de estado: trés componentes da velocidade inercial translacional, u, v, w, trés
componentes da velocidade rotacional inercial expressas no referencial do helicoptero, p, g, r,

e pelos angulos de Euler, ¢, 0,v.

2.2.1. Forcas e momentos atuantes no helicéptero

Para representar o movimento do helicoptero, os efeitos das forcas e dos momentos
devem ter-se em conta. As forcas (X,Y,Z) e os momentos (L,M,N) incluem os efeitos
provenientes da aerodinamica, da gravidade e da propulsao e as suas equacdes sdo descritas
pela soma das contribuicdes dos cinco subsistemas abordados anteriormente. Para definir os
efeitos das forcas e dos momentos resultantes do rotor principal, do rotor de cauda, da
gravidade e do arrasto no rotor principal, os indices rp,rc, g, € a serdo, respetivamente, usados
[26]:

Fo=X=Xpp+Xee +X, @2.1)
E, =Y =Y, +Y+Y, (2.2)
F,=7="Zpy+Zye +Z, (2.3)
L=M,=Lyy+Lo+L, (2.4)
M =M, =M., + M, +M, (2.5)
N =M, =Ny +N,.+N, (2.6)
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De Padfield [26], obtém-se as seguintes equacdes da forca:

F, = -T,psenf;. —senf x Mg (2.7)
F, =T,, xsenfis + Ty + sen¢ * cos 6 * Mg (2.8)
F, = =T, * €OS P15 * COS Py + cOs ¢ * cos 6 x M, g (2.9)

Onde T,

w00 Tres Bicr Prs S80, respetivamente, as forcas do rotor principal e de cauda e o angulo

de flapping lateral e longitudinal.

2.2.2. Equag¢des do movimento

Os helicopteros tém a capacidade de executar dois tipos de movimentos: translacional
e rotacional. Estes movimentos provocam alteracdes na posicao e na rotacao em torno dos
eixos. Para derivar as equacdes de movimento translacional e rotacional do helicoptero é
necessario assumir o helicoptero como um corpo rigido com referéncia fixa no seu centro de
massa.

O movimento translacional define-se pelo movimento do centro de gravidade e tem por
base a Segunda Lei de Newton e o Efeito de Coriolis. A aceleracao linear, em torno do sistema

de eixos no corpo, ao longo dos eixos X, y, z € definida pelas seguintes equacdes [27]:

uzvr—qw+;—"—gsen9 (2.10)
vV =pw-—ur+ ;—y + gsen¢gcoso (2.11)
W=uq-—pv+ ;—Z + gcosgcosh (2.12)

onde u,v,w sao as componentes da velocidade translacional da fuselagem, F,, F,, F, sao as

forcas atuantes na fuselagem e M, é a massa do helicoptero.

Por outro lado, a aceleracao angular em torno dos eixos x, y e z é definida por [27]:

p= quyJI/‘IZZ + ;"’_x (2.13)
G =pr loz=lex | My (2.14)
Iyy lyy
P = pq R 4 2 (@.13)
em que p,q,r sao as componentes da velocidade angular na fuselagem, I,,,I,,1,, sdo os

momentos de inércia do helicoptero e M,, M,, M, sao os momentos externos aerodinamicos em

torno do respetivo eixo [27].
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Por fim, tem-se as equacdes cinematicas rotacionais. Estas equacdes representam o

movimento do helicoptero em relacdo ao sistema inercial fixo na terra e sao representadas por:

¢ =p + (q seng +rcosp)tgh (2.16)
6 =qcosp—rseng (2.17)
Y = (qgsen¢ + 1 cos ¢p) colse (2.18)

2.3. Sistema de controlo linearizado

A dinamica do helicoptero é essencialmente nao linear. As expressdes apresentadas
anteriormente caracterizam essa mesma dinamica. Porém, problemas nao lineares sao
consideravelmente mais dificeis do que os lineares. Por esta razao os modelos linearizados sao
comumente utilizados no desenvolvimento das leis de controlo. A finalidade da linearizacao e
a sua aplicacao é obter um modelo linear correspondente ao nao-linear, pois é mais simples

lidar com sistemas lineares.

Em geral, um sistema é caracterizado por ter m entradas e r saidas, como é exemplo o

sistema da figura a seguir (fig.5).

u(t) € R™ b= f(o,u) y(t) R

—_— —

y = h(x,u)

Fig. 5 - Sistema com m entradas e r saidas.

As equacOes que caracterizam o comportamento deste sistema sao geralmente equacoes

diferenciais nao lineares, escritas na forma [28]:

x=f(x,u)
{y e (2.19)

Em que:

x : Vetor de estado, x e R™

y : Vetor de saida do sistema, y e R?

u : Vetor de controlo, u € RP

f e h : sdo funcdes nado lineares do movimento do helicoptero, das entradas de controlo e que

incluem algumas perturbacdes.
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0 modelo linearizado da dinamica do helicoptero é representado geralmente sob a forma de

espaco de estados:

{x = Ax + Bu (2.20)

y=Cx+ Du

Onde:

A: Matriz de estado, A € R™"

B: Matriz de controlo do estado, B € R™*?

C: Matriz de saida, C € R?*"

D: Matriz de controlo de saida, D € R?7*" (matriz que relaciona a forma como o vetor de controlo
influencia diretamente a saida do sistema).

E importante especificar os vetores de estado e de controlo. Com 6 graus de liberdade, o vetor

de estado é representado por [26]:

x=[u,w,q0,v,p¢1]" (2.21)

As variaveis de entradas do vetor de controlo sdo as usuais de um helicoptero: deflexdes do
coletivo do rotor principal, deflexdes do ciclico longitudinalmente, deflexdes do ciclico
lateralmente e deflexdes do coletivo do rotor de cauda. O vetor de entrada de controlo é

respetivamente [26]:

u = [0y, 015,01, Oor | (2.22)

Quando se trata da dinamica longitudinal e latero-direcional, os vetores de estado e de
controlo, assim como as matrizes do sistema (2.20) sdo constituidos de forma diferente.

No modelo longitudinal o vetor de estado é definido como x = [u,w,q,0]" e o vetor
de controlo é definido por u = [6,,6:5]7. No modelo linearizado do movimento latero-
direcional, o vetor de estado é definido por x = [v,p,¢,r]7 e o vetor de controlo por
u = [01,600r]7. As matrizes A e C passam a ter uma dimensdo Ae R** e CeR*4,

respetivamente e as matrizes 7 e D passam a ter uma dimensao de Be R**? e D e R**2,
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2.4. Qualidades de voo e respetiva avaliacao

A descricao das qualidades de voo do helicoptero passa pela definicao de um critério
para avaliar o comportamento do helicoptero perante perturbacdées externas, perante o
controlo do piloto e a carga de trabalho que o piloto deve enfrentar para gerir uma determinada
fase de voo.

Existem trés formas de avaliar as qualidades de voo. A primeira forma é através da
escala de Cooper-Harper que se baseia sobretudo na opiniao do piloto. Embora a opinidao
subjetiva do piloto seja na maioria das vezes o fator decisivo, levanta-se a necessidade de haver
critérios quantitativos que facam uma avaliacdo mais exata, que sao as outras duas formas de
avaliacdo. A primeira tem por base a ADS-33 (Aeronautical Design Standard). A ADS-33 é a
regulamentacao desenvolvida pelo exército americano e que contém todos os requisitos para
avaliar as qualidades de voo. A segunda passa pela analise da estabilidade dinamica que utiliza
os valores proprios dos movimentos caracteristicos da dinamica de voo para determinar o nivel

das qualidades de voo. Estes trés métodos serdo analisados de seguida.

2.4.1 Escala de Cooper-Harper

A escala de Cooper-Harper define uma série de niveis, de 1 a 10, em ordem crescente
de carga de trabalho do piloto. Esta escala tem como objetivo classificar e dar uma “nota” ao
comportamento da aeronave nas diversas situacdes de voo.

A classificacdo das eventuais deficiéncias detetadas durante o ensaio de voo,
juntamente com as indispensaveis observagdes pessoais do piloto € comparada com a avaliacao
de outros pilotos e indicara o nivel da qualidade de voo e fornecera aos engenheiros informacoes
sobre as areas a serem trabalhadas, visando atingir o pleno objetivo proposto para a aeronave.

A figura seguinte mostra o critério de definicao das qualidades de voo segundo esta escala [27]:
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Handling Qualities Rating Scale
Adequacy for Selected Task Aircraft Demands on the Pilot in Selected  Pilot
or Required Operation Characteristics Task or Required Opearation® Rating
Excellent Pilot cormpensation not a factor for desired
Highly desirable performance
Good Pilol compensation not a factor for desired
*|Negligitte deficiencies  [perormance —{ Level 1
| _[Fair — Some mildly Minimal pitot compensation required for
Yos unpleasant deficiencies  |desired performance
] Minar but anndying Desined performance requires moderate o
kit deficiancies pilot compansation
salistactory fﬁrm'“ ||, [Maderately obijectionable [Adequate performance requires Y| Level 2
without eroovament| | |2efciencies considerable pilot compensation eve
improwsmant? \Very objectionatle but  |Adequate performance requires extensive 0
tolerable defidencies  |pilol compensation
Yes
. — Adequale performance nat attzinable with
15 adequale PMajor dericiancies maximurn tolerable pilot compensation 7]
performance N Deficiencies = - —
aftainable with e require  [a|Major deficiencies (Conakiamibin pot compans.ahon b (2B | Level 3
L I'Ewﬂ for control
a iolerable improverneant
pilot workload . . Intense pilol compensation is required 1o
T " Major dericiancies retain contral o
Yes
it |mprovement . o Control will be lost during some porfion of
Major deficiencies A =
controllable? P madstory "| ! required operation @
A
” ey * Definiion of required operation imvohes designation of fight phass
Pilot decisions T e

Fig. 6 - Escala de Cooper-Harper para a definicao de qualidades de voo [26].

Em geral esta escala é simplificada em trés niveis diferentes, segundo o critério ilustrado na

tabela seguinte [26, 29]:

Tabela 1 - Niveis das qualidades de voo e respetivas caracteristicas [30].

Nivel Caracteristicas

1 As qualidades de voo sao perfeitamente adequadas a fase de voo em causa.

As qualidades de voo sao adequadas para realizar a missao da fase de voo em causa,
2 mas ha um aumento da carga de trabalho sobre o piloto para completar a missao
ou a eficacia da missao é limitada, podendo ambos existir.

As qualidades de voo permitem o controlo do helicoptero, porém a eficacia da

3 missao fica gravemente comprometida ou a carga de trabalho sobre o piloto para
completar a missao fica no limite da sua capacidade, ou ambos os casos podem se
verificar.

Desta forma a avaliacao das qualidades de voo esta restringida ao piloto, quer através da sua
opinido, quer pela carga de trabalho que teve durante a operacdao. Daqui surgem dois
problemas. O primeiro reside na dificuldade em quantificar a habilidade e a opinidao do piloto,
pois leva a conclusdes pouco exatas. O segundo problema surge da avaliacao dos pilotos, ou

seja, a avaliacao do piloto, mesmo seguindo a escala de Cooper-Harper, pode variar de piloto
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para piloto e portanto ha a necessidade de varias opinides. Isto traduz-se num aumento da
duracdo do programa de testes, num maior gasto econdmico e na necessidade de resolver as

pequenas, mas decisivas, variacoes de opiniao.

2.4.2 Método de avaliacao das qualidades de voo segundo
ADS-33

As especificacdes segundo a ADS-33 estao divididas para voo pairado e para voo em
frente e apresentam os parametros necessarios a calcular para determinar o desempenho da
aeronave tendo como referéncia graficos e tabelas com valores padrdo para o nivel 1, 2 ou 3
das qualidades de voo. Neste caso serao apresentadas as especificacdes para voo em frente por

ser o mais usual [30].

O desempenho do helicoptero é obtido recorrendo a testes de voo que sao
minuciosamente estruturados dando origem as chamadas “tarefas da missdo” que o helicéptero
tem de executar. Em cada tarefa da missdao, ha uma avaliacdo ao nivel da frequéncia e do
tempo que mede o desempenho do helicoptero. A amplitude é outro dos critérios usados e esta
associada a frequéncia. A amplitude esta dividida em trés niveis (pequeno, médio e alto) que
correspondem a comportamentos com frequéncias longas (long-), médias (mid-) e pequenas

(short-term), ver figura 7:

)
£ short
& term
g ) dynamic OFE boundary
<  mid

term

small

long term moderate large

trim—e

) amplitude
X coupling

Fig. 7 - Grafico que ilustra os diferentes niveis de frequéncia e de amplitude [26].

Para cada um dos niveis de amplitude ha diferentes parametros que avaliam as qualidades de
Voo e consequentemente surgem graficos diferentes das tarefas de missdo para os movimentos

de rolamento, guinada e arfagem como sera apresentado de seguida [26].
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2.4.2.1. Resposta de termo curto (largura de banda)

Para um sistema de controlo de voo dar uma resposta da atitude, a ADS-33E define a
largura de banda (Bandwidth- wgy,,) € 0 atraso de fase (phase delay- 7,,,) como os pardmetros
para determinar o nivel de voo. Para determinar estes parametros sao necessarios dados de

resposta em frequéncia que resultam da analise do grafico seguinte [22, 30]:

|i|

Xl ds
X=0,8, 9
H=Foordg)

® (deg)
: ]"’M:u

Frequency (radisec)
flog scale)

Fig. 8 - Diagrama para a determinacao da largura de banda e atraso de fase [26].

A largura de banda é definida na figura 8 como sendo a menor de duas frequéncias: a
largura de banda de fase limitada ou a largura de banda de ganho limitado. Estas sao obtidas

através das frequéncias de fase (a)Bthase) e de ganho (wBWgain ) da atitude de resposta ao

comando do ciclico. A largura de banda de fase é dada pela frequéncia cuja fase é -135". A
largura de banda de ganho é determinada pela frequéncia cuja funcao de ganho aumenta 6 dB
relativamente ao ganho quando a fase cruza w;g,. A referéncia de fase w;g, € importante
porque ela representa um limite de estabilidade potencial para o controlo feito pelo piloto
[26].

A ADS-33 estabelece que se a largura de banda definida pela margem de ganho é menor
do que a largura de banda definida pela margem de fase, ou é indefinida, o helicoptero entra
num estado designado de PIO prone (Pilot-induced oscillations) que se caracteriza por
movimentos oscilatoérios incontrolaveis devido ao esforco do piloto em controlar o helicoptero
[30].

Consoante o tipo de operacao assim se aplicam diferentes limites de largura de banda
e atraso de fase, mas em geral, procura-se alcancar uma elevada largura de banda e um baixo

atraso de fase (7).

0 atraso de fase é definido como o declive da resposta de fase (em radianos) na gama

wigo A 25 rad/s. A partir deste diagrama de fase e magnitude, a frequéncia w,g, € obtida.
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A diferenca de fase, A‘D2w180 para ir de w;g, para 2w;g, € calculado a partir do diagrama de

Bode. O atraso de fase é entao definido pela formula [26]:

1. = A%20180
P 57.32xwig0

(2.23)

Obtidos estes dois parametros, resta situa-los nos graficos correspondentes das tarefas
de missao para o movimento de arfagem, rolamento e guinada. As tarefas da missao estao
classificadas em duas missoes: atingir e perseguir o alvo e nas tarefas de missao gerais, na qual
este Ultimo se divide em operacdes Fully Attended Operations (o piloto consegue dedicar
atencao total a atitude e ao controlo do helicdptero) e Divided Attention Operations (o piloto

divide a sua atencdo em manobras dificeis de executar). A atitude do movimento de arfagem,

por exemplo, deve cumprir os limites da figura seguinte:

4 4 4
T ] T | ]
LEVEL | &7 | |LevEL 4
K ? LEVEL
33 < LEVEL 2 | 3
: 2" 3 ] 3
; LEVEL E LEVEL =
pg (5¢) :sy E4lnt Z 1 Sl
. . Z . .
— =] = -
i 49 2 ;fwf e
M= = ) = A1 = 1
2| 7 2 B
a1 3 Z 4 2
0 1 2 3 4 5 0 1 2 3 4 5 0 1 3 4
©OBWg (rad/sec) OBWg (rad/sec)

OBWg (rad/sec)

c) All Other MTEs - IMC

b) All Other MTEs - VMC
andior Diwided Attention Operafions

a) Target Acquisition and Tracking and Fully Attended Operations

Fig. 9 - Caracterizacao dos niveis de qualidade de voo em funcdo da frequéncia natural e do atraso para

o movimento de arfagem para diferentes missoes [30].

Como exemplo, e como ja referido, para determinar o nivel da qualidade de voo em que
a aeronave se encontra € necessario recorrer ao diagrama de Bode para se obter os valores da
largura de banda de fase e o atraso de fase. No caso das tarefas de missao gerais com a atencao

do piloto dividida (Fig.9 caso c), o helicoptero para se encontrar no nivel 1, tera de ter um

conjunto de valores situados abaixo da linha que define o nivel 1, como por exemplo Tpg
0.1rad/s e wpw, = 47rad/s. O mesmo tipo de raciocinio € aplicado para os outros niveis de
qualidade de voo e para os graficos de rolamento e guinada tipicos da resposta de baixa

amplitude que sao apresentados de seguida:
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LTELELLVENE

3 4 3
WEW,, (rad/sec)

[ 5]

a 1

Fig. 10 - Requisitos para a atitude de guinada de baixa amplitude [30].

4 Ao 4 7
) : Ey' y 3| LEVEL j =

3 3
(sec) | LEVEL3 g LE\I‘EL?' 3 4 j?'
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1 LeveL2 3 3 1 5{ )
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A : : A3 3 A 4 24— 1
3 ] LEVEL 1 3 = E
4 3 | | 3 3 7
0 1 2 3 4 5 0 1 2 3 4 5 0 1 2 3 -
mBWD {radlsec) mbD {rad/sec) mE'WIb (radisec)

a) Target Acquisition and Tracking bl All Other MTEs - VMC and c) All Other MTEs - IMC andfor
Fully Aftended Operations Divided Aftention Operations

Fig. 11 - Caracterizacao dos niveis de qualidade de voo em funcao da frequéncia natural e do atraso de

fase para o movimento de rolamento para diferentes missoes a baixa amplitude [30].

2.4.2.2.Resposta de termo médio (rapidez da dindmica da atitude)

A ADS-33 estabelece que os requisitos para definir as qualidades de voo para voo em
frente sao aplicados apenas nas partes do envelope de voo cuja velocidade seja superior a 45
nos. Desta forma, a ADS-33 nao possui critérios quantitativos para avaliar as qualidades de voo
dos movimentos de arfagem e guinada, de modo que o rolamento é o Unico movimento que
possui uma avaliacao.

A avaliacao desta resposta ¢ feita de acordo com a variacao do valor extremo da taxa

de rolamento (p,,) com a mudanca de atitude (A¢) que da origem a rapidez da dindmica do

rolamento [26, 30]:

rapidez da dinamica de rolamento = Z—':: (2.24)
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As qualidades de voo para esta resposta sao dadas num grafico da rapidez da dinamica
de rolamento em funcdo da mudanca da atitude minima do rolamento (A¢,,;,), como se pode

ver na seguinte figura:

25 25
20 =, LEVEL 1 20
Paak anguiar rats T
Peak atfitude change 1.5 P 15 LEVEL 1
P VEL 5 %’H
pk
g 10 I 10 e
LEVEL 3 LEVELZ | ]t
(trssci . | ke
LEVEL 3 | |

o i0 20 30 40 ¥ &0 o 0 20 30 40 30 &
Minimum attttude change. Adgn (deg) Minimum atttude changs. Adgn (deg)

a) Target Acguisition and Tracking b} Al Othar MTEs

Fig. 12 - Caracterizacdo dos niveis de qualidade de voo em funcao da frequéncia natural e do atraso de

fase para o movimento de rolamento em diferentes missoes de média amplitude [30].

0O valor extremo da taxa de rolamento ( p,x) € o valor da mudanca de atitude (A¢) sao obtidos

apos ser dado uma entrada de pulso de ciclico lateral (8,.) com duracao t,, como se vé na figura

seguinte:
lateral
cyclic
81 [
T
Pok
roll rate :
p
Ag
roll angle i
4 L ]

t=0 t=t timet

Fig. 13 - Grafico tipico, de uma entrada de pulso, para obtencdo do valor da mudanca de atitude e do

valor extremo da taxa de rolamento [30].

As mudancas de atitude requeridas devem ser executadas com rapidez de uma atitude estavel
para outra, sem mudancas significativas no sinal de entrada de controlo do cockpit para a

posicao de equilibrio [31].
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A variacao minima da atitude do rolamento é obtida com base no grafico da mudanca da atitude

em funcao do tempo, como é exemplo o da figura seguinte:

é";':'n'il'ﬂi@‘l

time
Fig. 14 - Grafico da mudanca de atitude em fungao do tempo para obter a variacdo minima da atitude
[30].

Todos estes graficos sao obtidos pegando no sistema do helicoptero e avaliando esse sistema
com recurso a conhecimentos tedrico-praticos de eletronica. Como explicado na resposta de
baixa amplitude, a analise do grafico das qualidades de voo para esta resposta faz-se da mesma
forma. Por exemplo, para o grafico da Fig.12 b), para obter o nivel 1, a intersecao do valor da
rapidez da dinamica do rolamento com o valor da atitude minima do rolamento deve estar

situada acima da linha limite do nivel 1. Um exemplo para esse caso seria Z—’;‘ =2(GHe

A in = 40°. O mesmo raciocinio € aplicado para os outros niveis e para o grafico a).

2.4.2.3. Resposta de elevada amplitude

A resposta de elevada amplitude pode ser dada de acordo com as respostas da taxa
angular (rate response types) ou de acordo com as respostas na mudanca da atitude (attitude
response types). Em voo para a frente e para alta amplitude, a ADS-33 apenas especifica os

valores para os movimentos de rolamento e guinada [30].

22



Controlo Otimo da Atitude de um Helicoptero com Falha de Atuadores

Para o movimento de rolamento, o helicoptero deve cumprir os valores presentes na seguinte

tabela:

Tabela 2- Requisitos das qualidades de voo para o rolamento a baixa amplitude [31].

FATE RESPONSE-TYPES | ATTITUDE RESPONSE-TYFPES

ACHIEVABLE ROLL RATE | ACHIEVABLE BANK ANGLE
AGILITY CATEGORY (deg/sec) (deg)
MTE

LEVEL 1 LEVEL 2 LEVEL 1 LEVEL 2

Limited Asility 1 =12 =75 =135
Diecel Approach in IMC = = -
ILS Approach
Missed approach
Speed Control
Moderate Azility N
Slalom =30
Azmressive Amility ~

Deceleration to Dash =30 =11 =90 =30
Transient Turn
Pullup Pushover
Fuoll Reversal
Tipas i =90 =50 Unlimited =60
Track

High To-yo
Low Yo-yo

LN

Consoante as variadas missoes, assim existem valores limite de taxa de rolamento e de
angulo de rolamento que definem o nivel de qualidade de voo onde o helicoptero se encontra.
Por exemplo, para obter uma agilidade moderada no nivel 1, a resposta da atitude deve ter um

angulo de rolamento na ordem dos 25° [30].

Para o movimento de guinada, a mudanca de rumo num 1 segundo, na sequéncia da

mudanca de um deslocamento abrupto do controlo de guinada nao deve ser inferior a:

Nivel 1: menor do que 16 graus ou f3;;

Nivel 2: menor do que 8 graus ou %ﬁL;

Nivel 3: menor do que 4 graus ou %ﬁﬁ

onde B, é o limite do angulo de derrapagem, em graus, do envelope de voo operacional. Os
restantes controlos devem ser usados apenas o suficiente par reduzir as variacoes na atitude

de arfagem e rolamento [30].
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2.4.3. Estabilidade Dinamica

Os sistemas de aumento de estabilidade sao meios que permitem empenhar qualidades
do voo apropriadas a uma aeronave. Sao baseados nos conceitos de controlo por realimentacao
de estados e, melhoram a estabilidade e o controlo de uma aeronave que nao tem qualidades
do voo desejaveis. O objetivo deste subcapitulo € apresentar uma explicacdo sobre como os
valores obtidos nos calculos de estabilidade podem ser utilizados na avaliacdo das qualidades
de voo de uma aeronave.

A dinamica do helicoptero abrange um conjunto de modos naturais, cada qual com
frequéncia, amortecimento e distribuicdo das varidveis de resposta, Unicos. Existem cinco
modos de voo: dois longitudinais (fugdide e periodo curto) e trés latero-direcionais (espiral,
rolamento e rolamento holandés).

A caracterizacao de cada um destes modos é feita através das respetivas equacdes que
permitem também o estudo de certos conceitos dos sistemas como a importancia dos valores
proprios, a equacao caracteristica, o amortecimento e a frequéncia natural. Essas equacdes
serao representadas na forma de espaco de estados.

Comeca-se por perceber o comportamento do helicoptero para a condicao inicial de

x, = x(0), fazendo u = 0:
% = Ax (2.25)
A equacéo caracteristica deste sistema é dada por [27]:
det[Al —A] =0 (2.26)

Em que 1 satisfaz os valores proprios e os vetores proprios da matriz 4. Qualquer solucao x da
equacao (2.25) pode ser representada como uma combinacéo linear dos vetores proprios de A.
Tem-se que cada vetor proprio € um modo independente do helicoptero se movimentar.

A avaliagdo da estabilidade dinamica de um helicoptero esta entdo diretamente ligada
a avaliacdo da estabilidade individual de cada modo, a qual é determinada exclusivamente
pelos sinais da parte real dos respetivos valores proprios, A, da matriz A4: as partes reais
positivas indicam instabilidade, ao passo que as partes reais negativas apontam estabilidade.

As raizes da equacdo caracteristica da matriz 4 podem surgir de trés formas diferentes [31]:

a. Dois pares de raizes complexas (cada um sendo composto por raizes
conjugadas);
b. Duas raizes reais e um par de raizes complexas conjugadas;

c. Quatro raizes reais;
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A situacao em que se encontram duas raizes reais e duas raizes complexas (caso b) é a mais
encontrada. Explicada a estabilidade, resta perceber de que forma esta se relaciona com as
qualidades de voo. Essa relacao prende-se com a equacao (2.26) e com os valores préprios da

matriz 4, como sera explicado de seguida.

Para avaliar as qualidades de voo é necessario determinar os valores préprios da matriz
A, que estdao diretamente relacionados com os valores do amortecimento e da frequéncia
natural. Sao esses valores que permitirao informar o nivel de qualidade de voo e por conseguinte
até que ponto o helicoptero é estavel.

A matriz de estado 4, na equacao do modelo linearizado do voo longitudinal e latero-
direcional, tem quatro linhas e quatro colunas, pelo que o determinante da equacao (2.26) é

normalmente escrito na forma de polinomio caracteristico de quarta ordem [31]:

a4l4 + a313 + a2/12 + a1/1 + ao = 0 (2.27)
ou como o produto de fatores individuais:

1-2)A-23)A-2)(A—-24) =0 (2.28)
com a,, as, a,, a; € a, sendo elementos constantes dependentes dos elementos da matriz 4, e
A sendo um valor proprio da matriz A quando satisfizer a equacdo caracteristica. O
comportamento dos diversos modos tem uma dinamica de segunda ordem e por isso a equacao
caracteristica € apresentada como uma equacao quadratica em funcao do amortecimento (¢) e
da frequéncia natural (w,,):

ql) = 2% + 28w, A + w2 (2.29)

Pegando nas equagdes caracteristicas na forma quadratica e assumindo que sdo representadas

por q(1), tem-se:

22— (A + A4+ A4y

= 2.
94 { A2+ 28w, A + w2 (2.30)
Uma vez que ambas sao iguais, pode-se fazer a seguinte relacao:
Zfa)n = _(Al +/12) (2.31)
(A)EL = /1112 (2.32)
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Sabe-se que a estabilidade do helicoptero é geralmente obtida pela analise dos pares de

complexos conjugados:

A =a, —byi (2.33)
/‘12 = az + bzl (2.34)

Pela conjugacao dos polos, tem-se:
a; = a, (2.35)
b, = —b, (2.36)

A frequéncia natural, o amortecimento e os valores préprios relacionam-se da seguinte forma:

szn = _(A‘l +/12) = —2(11 (2.37)
wh =M, = |4 (2.38)

0 amortecimento e por conseguinte, a parte real dos valores proprios € dada por:

£= _zznj)(:l) _ —]]i(jl) (2.39)
R(L,) = —fw, (2.40)

A frequéncia natural e a parte imaginaria dos valores proprios relacionam-se da seguinte forma:

w? = b, = Im(L,) (2.41)

Im(Ay) = wp/1— €2 (2.42)
Os valores proprios podem entao ser representados deste modo:

A= 8wy + wpJ1—E2i (2.43)
Como se vera mais a frente, (Fig.16), a parte real é representada pela equacao (2.40) e a parte
imaginaria pela equacdo (2.42). Com base nestas relacbes € possivel, a partir dos valores

proprios obter os valores da frequéncia natural e do amortecimento, e vice-versa.

Posto isto, € preciso ter em atencao que para o sistema ser estavel, o amortecimento tera de

ser positivo (£ > 0), caso contrario indica instabilidade (¢ < 0).
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2.4.3.1. Dinamica Longitudinal

A estabilidade longitudinal do helicoptero é analisada em duas modalidades: periodo
curto e periodo longo (Fugoide). Estes movimentos sdao frequentemente oscilatorios e sdo
observados imediatamente depois de uma perturbacao, como por exemplo uma rajada de

vento.

Fugodide

A oscilacdo de longo periodo € apresentada na figura seguinte e surge apds uma perturbacao

no equilibrio.

Shaort-Pariad —
Regponze A Typical Pariod = 20 Seconds ——— =

Levei Flight

Veartical
Gust

Slovel H i l
‘c— D:“'”m“g —-I-— Speading Up —-—Ia— Shawing Dovwre ——= | =— Speeding Up —

Fig. 15 - Dinamica longitudinal do modo fugoide [29].

Este modo caracteriza-se por uma variacao da altitude, a qual é acompanhada por uma
mudanca de velocidade, sem praticamente haver alteracao do angulo de ataque. Na oscilacao
fugdide, enquanto o angulo de ataque permanece constante, ocorre uma troca lenta de energia
cinética (velocidade) e energia potencial (altura) entre niveis de energia de equilibrio na
tentativa de amortecer o movimento e por conseguinte restabelecer a condicao de equilibrio
que foi perturbada. A consequéncia da perturbacdo € uma oscilacdo na qual a aeronave
sucessivamente ganha e perde altitude, enquanto ganha e perde velocidade. Este movimento
€ tdo lento que os efeitos das forcas de inércia e as forcas de amortecimento sdao muito baixos.
Embora o amortecimento seja muito fraco, o periodo é por norma tao longo que o piloto
normalmente corrige este movimento sem estar ciente de que a oscilacao esta a ocorrer.
Tipicamente, e como mostra a figura, o periodo do fugbide é longo, na ordem dos 20 a 30
segundos [31, 32].
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Tendo como ponto de partida a equacao (2.29), o modo fugdide pode ser representado

pela seguinte equacao quadratica [27]:
2 _ Myl o _ o Mu _
p (xu+gM5),1 git=0 (2.44)

A frequéncia e o amortecimento sao dados respetivamente por [27]:

w2 ~ —gz—: (2.45)
My
20,0, = — (Xu + gM—é) (2.46)

Periodo Curto

O periodo curto é uma oscilacdo que se caracteriza por um movimento de arfagem
repentino em torno do centro de gravidade do helicoptero. Ha portanto uma variacao do angulo
de ataque sem variagdes na altitude. O periodo é de tal modo curto que a velocidade ndo chega
a sofrer alteracdes. A dinamica de periodo curto tem ainda tendéncia para frequéncias maiores
do que as tipicas do movimento de periodo longo. A acdo do estabilizador horizontal é
geralmente a razao para este modo apresentar uma oscilacao estavel [31, 32].

A equacao carateristica que avalia a estabilidade do periodo curto é dada pela equacédo
caracteristica ja apresentada em (2.29), onde a frequéncia e o amortecimento sao dados por
[27]:

2{pwsy = —(Zy + My) (2.47)
wéy = ZyMy — (Zg + UM, (2.48)

2.4.3.2. Identificacdo e avaliacdo das qualidades de voo dos modos

longitudinais

A avaliacdo dos modos longitudinais e consequente determinacao do nivel de voo pode
ser obtida usando diretamente as formulas dadas anteriormente, pois estas fornecem os valores
da frequéncia natural e do amortecimento que permitem obter o nivel a partir do grafico da
figura 16. Basta que para tal, sejam fornecidos os valores dos parametros envolventes em cada
equacao. No caso de nao ser possivel usar as formulas, pode-se recorrer a avaliacao dos valores

proprios, usando as equacdes (2.40) e (2.42) da seguinte forma [33]:
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Obter as quatro solucdes da equacado (2.27) que sdo os valores proprios da matriz

A, que surgem, como ja referido, na forma de complexos conjugados:
A=azbi (2.49)

Para cada valor proprio obtido e, através da relacdao A = —«Swniwn\/l——fzi,
estabelecer a correspondéncia entre ambos os formatos dos valores proprios, isto
é:

a=—-¢w, (2.50)

b= wy/1- &2 (2.51)

Resolve-se o sistema de forma a obter o valor do coeficiente de amortecimento e
da frequéncia natural para posteriormente calcular os periodos proprios

correspondentes a estes segundo a relacao:

21
Ty= = (2.52)

O periodo curto tem evidentemente um periodo curto, de modo que este
corresponde ao valor mais baixo dos periodos proprios calculados. O fugdide
corresponde entdo ao maior dos periodos proprios. Obtidos os valores do
amortecimento e da frequéncia natural, procede-se finalmente a avaliacdo do

respetivo nivel da qualidade de voo de acordo com o grafico seguinte:

@ V12
1.50 §
LEVEL 2 LEVEL 3

k|

1.25

LEVEL 1

£=0.35

139
-75 -.50 -.25 0 .25 .50

-Con
Fig. 16 - Grafico de referéncia das qualidades de voo para voo longitudinal [26].
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2.4.3.3.Estabilidade Latero-Direcional

Existem trés respostas naturais as perturbacdes no movimento latero-direcional: o

modo Espiral, o modo Rolamento Holandés e o modo Rolamento.

Espiral

Num helicoptero em deslizamento, a componente lateral de velocidade do ar atua
principalmente sobre o rotor de cauda. O rotor de cauda destina-se a criar um momento de
guinada que gire o helicoptero para a direcao oposta para a qual ele esta a deslizar. No entanto,
se o rotor de cauda tiver uma area muito grande ou estiver situado numa posicdo baixa no
helicoptero, o momento de rolamento que este produz pode exceder o momento de rolamento
estabilizador do rotor principal e, neste caso, o helicoptero pode entrar num mergulho em
espiral.

Este modo pode ser ou ndo amortecido e ndo se mantém oscilatorio. Se for divergente,
0 movimento € caracterizado por um rolamento acompanhado por uma variacdo da curva
segundo uma trajetoria em espiral cada vez mais apertada [29, 26].

Os valores proprios deste modo sao reais. A estabilidade do modo espiral é dada pela seguinte

expressao [26]:

g (LyNy—NyLy)
==-—FT 7T 2.53
s Lp (UgNy—0sLy) ( )

g—NpUe
P

Onde, U, é a velocidade de equilibrio e o, =

Rolamento Holandés

Ao contrario da espiral, quando o rotor de cauda esta situado numa posicao mais alta,
este dificilmente consegue opor-se ao efeito de diedro do rotor principal e o helicoptero
adquire uma elevada estabilidade lateral, de tal modo que se perturbada, sofre o fenomeno de
rolamento holandés. Este movimento é uma oscilacdo que combina guinada e rolamento. Esta
oscilacdo manifesta-se primariamente como uma derrapagem [29].

Na sequéncia de um deslizamento, a estabilidade lateral excessiva cria um movimento
de rolamento tao forte que gera impulso suficiente para ultrapassar a atitude correta. O
helicoptero entao oscila em torno de uma trajetdria de arfagem, rotacao e de guinada, mas
com diferencas de fase entre os movimentos.

Este modo oscilatorio tem um periodo relativamente curto e pode ser fortemente amortecido,
podendo acabar de vez ou estabilizar de acordo com a amplitude. Em alguns casos, a amplitude

cresce indefinidamente, mas na sua maioria a intervencao do piloto impede tal divergéncia. A
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figura seguinte exemplifica este movimento e destaca para além do rolamento e da guinada, o

movimento de arfagem [29].

-
- -
== ==
=5
E
oy
= ==
-ﬁ-
?

i?

Fig. 17 - Estabilidade latero-direcional: Rolamento Holandés [29].

Uma abordagem para a avaliacdo do rolamento holandés é feito através do amortecimento, que
é dado por [27]:

20,04 ~ <—Nr +Y, + 0y {Lr - i—}) / (1 - %) (2.54)

Ue Lp LpUe

e da frequéncia pela expressao [27]:

w3 =~ (U,N, + o4L,)/ (1 - %), com o, = o, (2.55)
pUe

Rolamento

0 modo de rolamento caracteriza-se por movimentos laterais e é simplesmente o
amortecimento do movimento de rolamento e caracteriza-se por ter um periodo curto de 1 a 2
segundos. Nao existe nenhum momento ou forca proporcional ao angulo de rolamento que tenda
a reestabelecer o equilibrio. Este modo é caracterizado por ter valores proprios reais e é

caracterizado por [30, 27]:

(2.56)
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Fig. 18 - llustracao do movimento de rolamento.

2.4.3.4. ldentificacdo e avaliacdo das qualidades de voo dos modos latero-

direcionais

Tal como os movimentos longitudinais, os movimentos latero-direcionais podem ser
avaliados através do calculo direto do amortecimento e da frequéncia natural usando as
equacbes dadas anteriormente. Porém, usando os valores proprios obtidos da matriz A, os
modos latero-direcionais podem ser identificados e analisados da seguinte forma: o movimento
espiral corresponde ao mais pequeno valor proprio real em valor absoluto. O rolamento
corresponde ao maior valor proprio real em valor absoluto e o rolamento holandés corresponde
aos valores proprios complexos [33].

Identificado cada modo e obtidos os valores do amortecimento e da frequéncia natural,
procede-se de seguida a avaliacdo do respetivo nivel da qualidade de voo de acordo com o

grafico seguinte:
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Fig. 19 - Requisitos latero-direcionais para as qualidades de voo [27].
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Os movimentos de espiral e rolamento holandés sdo os mais perigosos pois sdo os que
propiciam mais rapidamente a instabilidade do helicoptero. Desta forma os engenheiros
projetam a aeronave de modo a que as qualidades de voo destes movimentos permanecam nos

niveis estaveis (nos niveis 1 ou 2).

2.4.3.5 Exemplo de Aplicacao

Por uma questao de precisao, as formulas dadas para cada modo devem ser usadas
sempre que possivel. No caso em que tal nao é possivel, as qualidades de voo sao determinadas

a partir dos valores proprios da matriz 4.

Dé-se como exemplo os valores proprios da matriz A:

Valores proprios do voo longitudinal:

A = —0.65 + 0.544i
A, = —0.65 — 0.544i
=03+ 1.2i
=03 - 1.2i

SN
£ w
| |

As partes reais sao dadas por: a;,, = —{w, = —0.65 € az, = —¢{w, = —0.3

As partes imaginarias sao: by, = w,y/1—§2 =0.544 € by3 = w,/1 — 62 =12

Para descobrir a qual par conjugado corresponde o modo fugdide e o modo periodo curto, é
necessario calcular o periodo proprio. Para isso precisa-se de resolver um sistema de equacoes
para se obter os valores do amortecimento e da frequéncia natural.

Para 1, e 4,:

—§w, = —0.65 w, = 0.85 < 2m
s ,entao T, =—— = 11.58
{wn 1—§2 = 0.544 { £=0.77 P ondie? s
Para 1; e 4,:
—$w, =—0.3 w, = 1.24 2
= ,entao T, = ——— =5.22
{wn,h —&2=12 { §=024 N = s

O periodo curto tem o periodo préprio mais pequeno portanto corresponde aos valores proprios
A5 e A,. O fugdide, por sua vez corresponde aos valores proprios 4, e 4,.
Resta apenas identificar os valores préprios no grafico da figura 16: o periodo curto tem nivel

2 e o fugoide nivel 1.
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Valores préprios do voo latero-direcional:

A = —0.07 + 0.544i
A, = —0.07 — 0.544i
A3 = —8.0
Ay =—11

0 movimento de rolamento corresponde ao mais elevado valor préprio real em valor absoluto
e por isso é 1;. O movimento espiral corresponde ao menor valor préprio em valor absoluto e
por isso € 1,. O rolamento holandés tem, portanto, os valores proprios 1, e 1,. Fazendo as
mesmas relacdes que no movimento longitudinal, o grafico da figura 19 mostra que o rolamento

e a espiral tém nivel 1 e o rolamento holandés tem o nivel 3.

2.5. Vantagens e Desvantagens dos Métodos

Quantitativos

Os primeiros trabalhos relacionados com as qualidades de voo marcam a data de 1952,
mas sem sucesso. SO em 1982 é que a ADS-33 completou as conhecidas especificacdes para as
qualidades de voo. A maioria dos dados contidos na ADS-33 provém de um Simulador de
Movimento Vertical (VMS). Este simulador da NASA foi construido para fornecer uma capacidade
de simulacao de grande fidelidade para pesquisar novos conceitos de helicopteros e tecnologias
que satisfacam os requisitos das missoes [35].

Através deste método de simulacdo, a determinacdo das qualidades de voo é mais
intuitiva devido a facilidade visual, mas em termos de calculo é bastante mais complicada pois,
€ necessario recorrer a inimeros instrumentos de voo e de eletrdonica (osciloscopios, por
exemplo) para determinar com pouca exatidao os parametros necessarios para a analise dos
graficos anteriormente apresentados. Este método usando a ADS-33 é, portanto, mais grafico,
mais dificil e incerto.

Com a chegada da programacéo, foram desenvolvidos novos métodos analiticos mais
faceis e mais simples de implementar. Um desses métodos é precisamente, o método dos
valores préprios que permite chegar as mesmas conclusdes da ADS-33 mas de uma forma mais
exata e descomplicada. Para além disso, este método permite a alocacao de polos no algoritmo
proposto, como se vera no capitulo seguinte. Por estas razoes, foi este método o escolhido para

o calculo das qualidades de voo.
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Capitulo 3 - Método de Controlo de Atitude Tendo

em Conta as Qualidades de Voo e as Falhas

Neste capitulo sdo apresentadas duas metodologias de controlo: a alocacao de polos
pelo método de Ackermann e o método do Regulador Linear Quadratico (LQR-Linear Quadratic
Regulator) para posteriormente apresentar o método de controlo proposto. Mas antes de
avancar € necessario estabelecer alguns conceitos necessarios para a aplicacdo e melhor

compreensao destes métodos.

3.1 Controlo Otimo e Robusto

Existem duas divisdes essenciais na teoria do controlo, a classica e a moderna. O
controlo classico corresponde a todas as técnicas e métodos desenvolvidos até 1950, desde
entao até ao presente que se utiliza o controlo moderno.

As técnicas de controlo modernas permitem otimizar os sistemas de controlo quer ao
nivel do custo quer ao nivel do desempenho. No entanto, os algoritmos de controlo 6timo nem
sempre sao tolerantes a alteracdes no sistema de controlo. Para lidar com as perturbacoes,
elaborou-se o controlo robusto. O controlador robusto deve debrucar-se na minimizacao dos
efeitos das perturbacdes no sistema. Uma aplicacdo para este controlo é, precisamente em
sistemas que apresentam degradacao na presenca de alteracoes ou falhas parciais no sistema,
como € este 0 caso.

Segundo Feng [36], a solucdo de um problema robusto pode ser obtida através da
resolucdo de um problema o6timo, nomeadamente, utilizando o controlo LQR, como sera
utilizado.

Desta forma, o algoritmo proposto apresenta caracteristicas 6timas, na medida em que
as solucdes serao as mais precisas e, caracteristicas robustas pela capacidade de lidar com as
falhas e com as perturbacoes dos modos de voo.

O objetivo do controlador é minimizar os efeitos de determinados parametros iniciais
desconhecidos bem como, influéncias externas refletidas no comportamento do sistema. Assim,

deve-se resolver um problema de estabilizacao e outro de desempenho.
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3.2.Controlabilidade e Observabilidade

Considere-se o sistema (2.29) representado em espaco de estados:

X = Ax + Bu
(Z){ysz+Du

(3.1)
0 sistema, (3), € de estado controlavel se é sempre possivel conduzi-lo de um dado estado
inicial x; para um estado final qualquer x;, dentro do espaco de estado. A matriz de

controlabilidade é representada por:
A=[BABA?B, .., A""1B] (3.2)

0 sistema é controlavel se e somente se, A tem n colunas linearmente independentes, isto €,
a caracteristica da matriz de controlabilidade ¢ igual a n (rank(A) = n). Portanto, se o niUmero
de colunas linearmente independentes da matriz de controlabilidade for igual a dimensao da

matriz de estado, entdo o sistema é controlavel.

(2) é de observacao controlavel se for possivel conduzir o sistema de uma observacao qualquer
y; para outra qualquer y;, dentro do espaco de observacées. A matriz de observabilidade &

dada por:

[ C
| cA

e=| CAZ (3.3)
|

e e e e ]

CAn—l

O sistema ¢é observavel se e somente se a caracteristica da matriz de observabilidade for igual
am (rank(®) = m), onde m representa o nimero de linhas da matriz C. O mesmo sistema diz-
se completamente observavel se e somente se a caracteristica de © for igual a n, onde n se

refere a dimensao da matriz A.

3.3. Alocacdao de Polos segundo o Método de

Ackermann

Para manter as qualidades de voo em niveis aceitaveis (nivel 1 ou 2) é necessario impor
ao sistema os valores proprios (polos) que assegurem esses niveis. Para tal, usa-se o método de

alocacao de polos que utiliza o controlo por espaco de estados.
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Os polos de malha fechada do sistema poderdao ser alocados em qualquer posicao
desejada através da realimentacdo de estado, implementando uma matriz de ganho X

apropriada. O sistema descrito pode ser apresentado sob a forma de diagramas de blocos:

u’—|:®—' % = Ax-Bu X

it = —kx

o

Fig. 20 - Diagrama de blocos da realimentacao de estados.

Contudo, para que seja possivel alocar arbitrariamente todos os polos do sistema em malha
fechada é necessario que o sistema seja completamente controlavel. A ideia basica da

realimentacao de estados consiste na projecao de um controlador na forma:
i =—Kx (3.4)

e obter os coeficientes da matriz de ganho de realimentacao de estado X, com K € R*", de
forma a que os valores proprios do sistema em malha fechada sejam colocados nas posicoes
desejadas.

O sistema inicial x = Ax + Bu, quando realimentado por i#i = —Kx, passa a ser:
x =(A—BK)x (3.5)

A matriz de ganho, K, pode ser obtida utilizando a formulacao de Ackermann ou o método LQR.
Existem outras formas de alocar os polos mas o método de Ackermann foi o escolhido pois é
utilizado para sistemas com uma Unica entrada, como é caso do sistema em questdo, uma vez
que se trata de uma avaliacado individual de cada modo de voo ( apenas uma entrada).

A formula de Ackermann é entao dada por:

0 T
K= a1, - a0 (3.6)

na qual A;,1,, ..., A,, sdo os n valores proprios que determinam a dinamica do sistema [37].
A matriz de ganho, K,deve ser tal que a matriz aumentada A4 = A — BK seja uma matriz

de Hurwitz (M é uma matriz de Hurwitz se todos os valores préprios da matriz tiverem partes
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reais negativas) e possua os polos impostos. Note-se que, para que haja consisténcia nos
calculos matematicos, a matriz de ganho devera ter tantas linhas como o nimero de colunas

da matriz de controlo.

3.4. Controlo pelo método LQR (Linear Quadratic
Regulator)

O método LQR consiste num controlador, baseado na teoria do controlo 6timo, que se
destina a um sistema linear e tem como objetivo determinar as solucdes 6timas do sistema
tendo em conta a minimizacdo de um critério de desempenho quadratico. O LQR é um
controlador 6timo porque proporciona o melhor desempenho possivel fornecendo o menor erro
possivel as entradas. O seu esquema por realimentacdo de estados permite obter uma matriz
de ganho K que minimiza a funcao objetivo de modo a ajustar o sistema para atingir um
compromisso entre o uso do esforco de controlo, a amplitude e a velocidade de resposta que
vai garantir um sistema estavel. O tempo de resposta também é mais rapido, uma vez que este
é gerado automaticamente conforme as iteracoes sdo executadas e o sistema é estabilizado,
pelo que o seu desempenho também acaba por ser melhor. Para além disso permite uma
aprendizagem mais rapida devido a sua simplicidade e pode ser aplicado a qualquer sistema
MIMO (Multiple Input Multiple Output) ou SISO (Single Input Single Output).

Considerando o sistema linear (2.20) de forma simplificada:
x =Ax + Bu (3.7)
com x €ER*, u e R™, A € R™, B e R™™,
A ideia base para obter a lei de controlo, é resolver um problema de otimizacdo que pretende
encontrar o vetor de controlo, u, de forma a minimizar a funcao de custo, /,em que esta Ultima
¢é dada por:
Jw) = fooo(xTQx + uTRu) dt (3.8)
As matrizes Q e R designam, respetivamente, as matrizes de ponderacao do estado e do
controlo e representam, respetivamente, a importancia relativa do erro e do gasto de energia.
Para que o custo necessario para estabilizar o sistema seja positivo ou no minimo nulo,

J =0, ambas as matrizes Q e R tém de ser simétricas (Q = QT e R = RT), a matriz Q positiva

semi-definida (Q = 0), e a matriz R positivamente definida (R > 0).
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O vetor de controlo que se pretende parametrizar e que minimiza a funcao de custo

(3.8) surge como uma funcao linear do vetor de estado:
u=—Kx (3.9)
onde K € R™*" é a matriz de ganho do sistema. Esta matriz é dada por:
K =R !BTP (3.10)
Na equacao (3.10), a matriz P é determinada resolvendo a equacao de Riccati:
ATP + PA—PBR'BTP+Q =0 (3.11)

cuja solucao Unica € uma matriz simétrica e positivamente definida, P = PT e P > 0.

Obtida a matriz P, pode-se finalmente obter a lei de controlo para o controlador LQR (3.8)
Portanto, o dimensionamento do controlador resume-se em determinar os elementos

da matriz K de modo a minimizar o critério de desempenho, J,quando o controlo for escolhido

segundo a equacao u = —Kx.

A selecao das matrizes Q e R é baseada normalmente em procedimentos iterativos ou
por tentativa erro recorrendo-se a experiéncia e a compreensao fisica dos problemas
envolvidos. A escolha das matrizes de peso Q e R que por nao serem bem definidas
comprometem o gasto de energia de controlo, no sentido de ter uma matriz inapropriada para
a energia real que seja necessaria para a estabilizacao. Esta acaba por ser a limitacdo deste

método.

3.5.Método Proposto

Os métodos apresentados anteriormente (Alocacao de Polos pelo Método de Ackermann
e o Método LQR) sdo metodologias de controlo completamente independentes uma da outra e
para um melhor entendimento, procede-se de seguida uma breve explicacao das diferencas
entre ambas.

O controlo pelo método de Ackermann permite impor os polos desejados no sistema,
assegurando as qualidades de voo, no entanto, este pode nao ser 6timo. Apesar deste
controlador conseguir estabilizar o sistema, a probabilidade deste ser 6timo é medida com base
na sorte e, portanto, essa probabilidade ¢ muito reduzida. Ja o LQR classico, apesar de nao ter
a capacidade de impor polos, garante uma resposta 6tima e em geral robusta, por todas as

razoes anunciadas anteriormente.
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Relembrando, o que se pretende desde inicio é obter um método de controlo 6timo e

robusto que estabilize o sistema na presenca de falhas e assegure boas qualidades de voo. Para

tal, ha a necessidade de unir ambos os métodos.

Surge entao a questao: Como utilizar o método de controlo de Ackermann no ambito

do método de controlo LQR?

O que ambos os métodos tém em comum € a necessidade de conceber a matriz de

ganho e é através dela que é possivel resolver o problema.

Considere-se que a matriz de ganho obtida pelo método de Ackermann é definida por, K, € a

matriz de ganho obtida do LQR definida por K.

A forma de resolver esta questao tem a seguinte metodologia:
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Impor os valores proprios e encontrar a matriz de ganho K, com a formula de

Ackermann;

Obter K., e consequentemente, Q e P, minimizando, através da norma de Frobenius

(anexo 3), as diferencas existentes entre K, e K, através da seguinte formulagao:
Min [|Kack = Kigr|| (3.12)
Q.P rile

A matriz K, garante a imposicao dos polos no sistema, ao passo que K, garante a

otimizacao do controlo e por isso a diferenca entre ambos tera de ser minima.

O valor de K;,, é desconhecido mas sabe-se, pela teoria de controlo do LQR, que

Ki;r = R7'BTP, portanto a minimizagao resultara em:
Min | Kack — RT'BTPIIZ (3.13)

A matriz R esta relacionada com as exigéncias ao consumo energético e por isso pode
ser assumida pelo projetista de forma adequada ao sistema. Na matriz P, a medida que
a norma anterior for minimizada, os valores desta serao calculados usando como

restricao imposta a equacao de Riccati:
ATP+PA—PBR'BTP+(Q =0 (3.14)

0O mesmo acontece com a matriz Q. Enquanto que no controlador LQR classico, descrito

anteriormente, a matriz de ganho K é obtida arbitrando @, neste caso isso nao pode
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acontecer. Isto porque segundo a equacao de Riccati, para cada valor de Q existe uma
Unica solucado de P que permite impor os polos. Deste modo € necessario obter a matriz

Q otima que permita acertar os polos para obter uma matriz P também o6tima.

Note-se que a matriz P, da mesma dimensao que a matriz 4, tem de ser positivamente

definida (P > 0) e simétrica (P = PT) e por isso é definida por:

P11 P21 -+ Pn1
p= p?l Pszz Prszz (3.15)
pnl Pnz pnn

Assume-se a matriz Q diagonal, da mesma dimensao que a matriz A e por isso é definida

da seguinte forma:

g2 0 0
Q=]0 -~ 0 (3.16)
0 0 g2

3. Calcular os valores proprios da matriz A aumentada (A = A — BKq ) € a partir deles,

verificar se o sistema se encontra no nivel pretendido.

Note-se que o algoritmo proposto € uma combinacdo do método de controlo de Ackermann com

o método de controlo LQR.

Uma vez que se trata de um método de controlo 6timo é essencial avaliar e comparar os custos
associados ao método apresentado e ao método de Ackermann. Para isso & necessario
especificar uma funcao de custo de forma adequada para a otimizacao. Em geral, utiliza-se a
funcao de custo quadratica apresentada em (3.8).

Sejam ack e lgr os indices associados ao método de controlo de Ackermann e ao método de
controlo proposto, respetivamente. A funcao de custo para o método de Ackermann é entéo

dada por:

]ack(u) = fooo(xackTqurxack + ugckRuack) dt (317)

Onde o controlo é dado por: u,., = —KckXqck € @ Mmatriz Q, por defeito tera de ser a calculada

pelo método proposto.

Para o método proposto a funcao de custo e o controlo sao os seguintes, respetivamente:

]lqr(u) = fooo(xlququrxlqr + uz;quulqr) dt (318)

Ugr = —KigrXigr (3.19)
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Por fim, para implementar as falhas € utilizado o modelo de falhas com reducao da efetividade
nos atuadores [38, 39, 40]. Relembrando que a matriz de controlo é de dimensao B e R,

considere-se entao o sistema com p atuadores.

Defina-se a seguinte matriz diagonal, A:

(3.20)

Cada h; representa a efetividade do atuador no sistema, pelo que as falhas em cada atuador
sdo modeladas através da alteracao do valor h; no intervalo h; = ]0,1].

Quanto mais proximo de zero for o valor de h;, mais proximo da falha total estara o atuador
ou, pelo contrario, H € uma matriz identidade no caso de todos os atuadores estarem em pleno
funcionamento. Desta forma, o sistema com possiveis falhas nos atuadores pode ser modelado

na forma de espaco de estados por:
X = Ax + BHu (3.21)

Neste formato, a matriz H afeta apenas o vetor de controlo. Isto significa que a falha

implementada em h; ira apenas afetar o atuador correspondente pois:

hyuy

hou,

Hu = (3.22)

hyu,
Outra forma de simular as falhas nos atuadores seria colocar a matriz H atras da matriz B
(x = Ax + HBu). Porém, neste caso, a implementacao das falhas nos atuadores € geral, isto é,
o valor da efetividade colocado em h; afeta todos os atuadores da mesma forma.
Pretende-se aplicar o primeiro modelo pois permite analisar especificamente o controlo

da atitude perante a falha de um atuador em particular.
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Capitulo 4 - Simulacao e analise dos resultados do

algoritmo proposto

Neste capitulo sao apresentados os resultados da simulacao do algoritmo proposto no
capitulo 3. Serao feitas simulacdes do algoritmo proposto com o método de Ackermann para,
desta forma poder compara-los e verificar se o algoritmo apresentado desempenha funcoes
otimas (pela presenca do LQR) e se consegue impor os polos pela presenca do método de
Ackermann.

Inicialmente sera apresentado o calculo para obter as qualidades de voo iniciais da
aeronave. De seguida passa-se para a formulacdo do método de controlo de Ackermann onde
serao apresentados os resultados dos niveis de qualidades de voo obtidos bem como a simulacdo
para cada modo. Depois serdao apresentadas as mesmas simulacées mas desta vez ja com a
implementacao do LQR através do algoritmo proposto. Por fim, sera apresentada a comparacao
do custo entre ambos os métodos e a sua resposta face a falhas nos atuadores.

Todos os resultados apresentados foram obtidos recorrendo ao software Matlab®

4.1 Qualidades de Voo Iniciais

Comeca-se por utilizar as formulas que definem cada modo de voo apresentadas no
capitulo 2, (2.45, 2.46, 2.47, 2.48,2.56). Para o calculo destas formulas recorreu-se aos dados
do helicoptero militar SA 330 [40] presentes no anexo 2. A partir destas formulas obtém-se os
valores da parte real e imaginaria dos valores proprios. Estes sdo projetados no grafico de
analise das qualidades de voo do respetivo modo (Fig. 16 e 19) para se descobrir o nivel a que
pertencem. Na tabela 3 estdo presentes estes resultados. Os graficos sao obtidos através da

funcao step do Matlab®.

Tabela 3 - Valores proprios obtidos inicialmente e respetivo nivel de qualidades de voo para cada modo

de voo
Valores Proprios Nivel de Qualidade de Voo
A=—§wpt w,\/1— &
. —&w,=-0.2478 )
Fugodide wn\/l—_fz = 0.5753 Nivel 2
) —&wy,=-0.373 )
Periodo Curto wn\/@ - 1.2139 Nivel 2
—&wy,= -1.660 )
Rolamento wnm -0 Nivel 1
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—&w,=-0.16127 )
Espiral wn\/l——fz -0 Nivel 3

—&w,=-0.30769 .
Rolamento Holandés wn\/l——fz - 1.115 Nivel 2

Os graficos que caracterizam a atitude de cada um destes modos numa fase inicial, sem
qualquer controlador, sao os seguintes:

x10" Modo Fugoide Inicial

=)
g
c 1 /\
S /
IS
o
©
o
S \ I
[=))
<
) \ I
-3
0 10 20 30 40 50 60 70
Tempo (s)

Fig. 21 - Resposta do modo fugdide sem controlador.

0 modo fugodide apresenta oscilacdes desde o inicio, porém a partir dos 30 segundos e, apesar
de se encontrar no nivel 2 de qualidades de voo, este apresenta uma instabilidade crescente e
bastante acentuada, pelo que é necessario implementar um controlador que controle e

estabilize a atitude deste modo.

Modo Periodo Curto Inicial
15

05

Angulo de Arfagem (rad)

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18
Tempo (s)

Fig. 22 - Grafico da resposta do modo de periodo curto sem controlador.
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O periodo curto mostra uma grande oscilacdo inicial mas estabiliza aproximadamente
a partir dos 12 segundos. Neste caso, deve-se tentar tornar este modo o mais suave possivel
através da implementacao do método proposto.

Os modos latero-direcionais obtidos estao representados no grafico seguinte:

Modos Latero-direcionais
15

0.5

R.H.L
E.l
R.L

Angulo de Pranchamento (rad)

0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
Tempo (s)

Inicial (R.H.I) e Espiral (E.I.).

O rolamento encontra-se no nivel 1, pelo que é natural apresentar uma resposta sem
oscilacées. O modo espiral apresenta uma resposta semelhante ao modo rolamento, no entanto
o tempo de estabilizacao é bastante maior, cerca de 40 segundos, o que se justifica pelo facto
de ser um movimento bastante mais complexo. Analogamente ao modo de periodo curto, o

Rolamento Holandés é bastante oscilante numa fase inicial, mas estabiliza a partir dos 15
segundos.

4.2 Simulacao do Algoritmo Proposto

0 algoritmo proposto sera entao implementado seguindo a ordem apresentada em 3.4.
Os modos de voo sao independentes uns dos outros e por isso o algoritmo é implementado para
cada um deles.

Comeca-se por implementar os polos através do método de controlo pelo método de
Ackermann.
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4.2.1 Calculo das matrizes 4, B,Ce D

O primeiro passo é encontrar as matrizes A, B,C e D correspondentes a cada modo.

Para tal, € usado o comando tf2ss do Matlab®:

[A,B,C,D]=tf2ss(num,den), onde num e den sao o numerador e o denominador da funcao de

transferéncia.

Esta funcdo utiliza os valores, obtidos anteriormente, da frequéncia e do
amortecimento na funcao de transferéncia (4.1) deste tipo de sistemas (sistemas de segunda

ordem) e, através dela, sdo obtidas as matrizes pretendidas.

_Y(s) _ kw3

=96 = Frtersraz M k > 0: ganho estatico; (4.1)

H(s)

Assumiu-se um ganho estatico de 1. Os valores das matrizes estao presentes no anexo 4.

Antes de avancar, note-se que o modo rolamento ja se encontra no nivel 1 e portanto nédo faz
sentido implementar o algoritmo que o conduza para esse mesmo nivel. Assim, este algoritmo
sera apenas implementado para os restantes modos (fugoéide, periodo curto, espiral e rolamento

holandés).

4.2.2. Controlabilidade e observabilidade do sistema

De seguida faz-se uma analise para averiguar se o sistema € controlavel e observavel.

Para cada modo, a matriz de controlabilidade, A, e a matriz de observabilidade, ©, sao obtidas
recorrendo as funcoes ctrb(A,B) e obsv(A,C), respetivamente. A matriz de estado A4 é de

dimensdao n = 2. Apds o calculo em Matlab® verifica-se que para todos os modos, a
caracteristica de ambas as matrizes € igual a dimensdo da matriz de estado, indicando que a

atitude do respetivo modo é completamente controlavel e observavel.

rank(A) = rank(ctrb(A, B)) =2=n
rank(0) = rank(obsv(A, C)) =2=n

O sistema cumpre os requisitos necessarios para o método de Ackermann ser implementado.

Pode-se passar de seguida a alocacao de polos.
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4.2.3 Alocacao de Polos pelo Método de Ackermann

Os polos sao definidos de acordo com a figura 16 e 19, dependendo do modo de voo em
questdao. O modo fugdide e de periodo curto, como sao modos longitudinais, podem ter os
mesmos valores proprios, retirados da figura 16. O rolamento Holandés e a espiral como séo

movimentos latero-direcionais tém valores proprios diferentes, escolhidos segundo a figura 19.
Foram escolhidos os seguintes valores préoprios para obter o nivel 1 das qualidades de voo:

Fugoide e Periodo Curto: —0.60 + 1.15i;
Rolamento Holandés: —1.5 + 2i;
Espiral: —1.5 + 0i;

Aplicando a funcao acker no programa de Matlab®, os polos pretendidos sao impostos ao
sistema e é obtida a matriz de ganho K,,. A matriz 4,,, aumentada é calculada de forma a
verificar se os polos escolhidos estao de facto implementados no sistema e esta passa a ser a

nova matriz de estado do sistema. A tabela seguinte apresenta os resultados para ambas:

Tabela 4 - Matriz de ganho e aumentada e respetivos valores proprios para o modo fugdide, periodo curto

e rolamento segundo o método de Ackermann.

Matriz de Ganho K, MAat"Z DS Valores proprios
Aok =A - BKy
L _ [1.6957001" A= —1.200 —1.68250
Fugdide Kack = [1_290100 ack [ 1.00 0 ] A= —0.60+ 1.15i
Periodo 0.4540017 A —1.200 —1.68250 )
p— . A = = -
Curto Kacie = [ 0.34799 ack [ 1.00 0 ] A= -060% 1.15:
T
Rolamento | K, = [2-38461 A = 300 —6.2500] A= 154+ 2i
Holandés 4.912005 ack 1.00 0
. 2.677441" _ :
Espiral = A —3.00 —6.250 A= -15% 0i
P Kact [ 6.22398 Ager =[ 1.00 0 ]

Como esperado, os valores proprios obtidos das matrizes aumentadas correspondem aos polos

impostos a cada modo, o que significa que o método de Ackermann cumpriu o seu objetivo.
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4.2.3 Aplicacao do método LQR pela formulacdo proposta

Aplicado o método de controlo segundo Ackermann para a alocacao dos polos, resta
aplicar o método LQR para a otimizagao do controlo. A matriz de ganho correspondente, K,
a matriz 6tima de ponderacdo @ e a matriz 6tima de Riccati, A sao calculadas aplicando a
minimizacao apresentada em (3.12), no Matlab®

A matriz R, tem o mesmo nimero de colunas que a matriz de estado e apos se avaliar

alguns resultados do sistema, assumiu-se igual a:
R=2 4.1)

As matrizes Q e P tém a mesma dimensdo que a matriz de estado:

_[P11 P12 _ Qﬂ 0]
P= P12 pzz] Q= [ 0 g% (4.2)

pelo que as incognitas a serem calculadas através da minimizacdo sao apenas cinco:

q11, 922, P11, P12, P22

Min |Kger — R7IBTP||% (4.3)

d11,922,P11,P12,P22

Com a restricao:
R P+ PR,gc— PBR™IBTP +Q =0 (4.4)

Os resultados das matrizes @, P e K, apresentam-se no anexo 3. Depois de obter o valor de
Kigr , @ matriz 4, aumentada é recalculada com a matriz K,,,, passando a ser: 4, = Agc —
BK4-. Os seus valores proprios sao também calculados de forma a verificar, no grafico

correspondente, se as qualidades de voo se apresentam no nivel pretendido. Posto isto, a matriz

aumentada, os seus valores proprios e o nivel correspondente sao:
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Tabela 5 - Valores Proprios obtidos da matriz A aumentada, A,qr, e o respetivo nivel obtido para o modo

fugodide, periodo curto e rolamento.

Valores Proprios Nivel de qualidade
de voo

Fugoide A= —1.4478 + 093612 Nivel 1

FEREED Ehi A= —0.82700 + 1.16041 Nivel 1

Espiral A=—473195 + 0i Nivel 1

Rolamento

Holandés A=-2.69230 + 1.978250i Nivel 1

Analisando os valores proprios de todos os modos, apesar destes nao serem exatamente iguais
aos impostos, mantém-se no nivel 1. Em todos eles se verificou uma deslocacao, no respetivo
grafico (Fig.16 e19), para a esquerda afastando-se por isso dos niveis menos desejados.

Os graficos seguintes comparam o movimento obtido segundo a aplicacdo do método de

controlo por Ackermann e o algoritmo proposto (com LQR).

Fugoide Método Ackermann vs Fugdide Algoritmo Proposto
14

12

= /\
©
=1
£ /
>
208
©
< /
206
o
> 04
c
< // F. Ack.
0.2 ||
F.AP.
0
0 5 10 15

Tempo (s)
Fig. 24 - Comparacdo do movimento fugdide em relacdo ao método de controlo segundo Ackerman (F.
Ack.) e segundo o algoritmo proposto (F. A.P.)

0 modo fugoide inicial (Fig.21) ndo esta representado por ter uma dimensao demasiado
grande que impede a sua simulacdo em conjunto com esta. Fazendo a comparacao deste grafico
com o grafico da figura 21, nota-se claramente que o modo fugodide estabilizou. Ambos os
métodos apresentaram bons resultados na estabilizacdo, porém o algoritmo proposto teve um

melhor desempenho. A amplitude no método de Ackermann é bastante maior, apresenta
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algumas oscilacoes até estabilizar e s6 o consegue proximo dos 7 segundos. Ja o algoritmo
proposto estabiliza por volta dos 3 segundos.

Periodo Curto Inicial vs Periodo Curto Método Ackermann vs Periodo Curto Algoritmo Proposto
1.4

N
1.2 A .
/ —
1 / SN S — T ————
0.8
/
0.6 /
/
0.4 v
/) ——PcC.l
0.2 ya —P.C. Ack.
) —P.C.AP.
J
0
0 5 10 15

Tempo (s)

Fig. 25 - Comparacao do movimento de periodo curto inicial, sem controlador (P.C.l), com o periodo curto

segundo o controlo por Ackermann (P.C. Ack) e pelo Algoritmo proposto (P.C. A.P.)

Nesta simulacdo do periodo curto, ha nitidamente uma evolucdo na reducdo das
oscilacdes. O algoritmo proposto apresenta um melhor desempenho, estabiliza aos 4,5 segundos
e nao necessita de tanta energia para o fazer (menor amplitude). A resposta do periodo curto
face ao método de Ackermann é satisfatoria mas apresenta algumas oscilacoes, fazendo-o

estabilizar mais tarde (8 segundos).

Espiral Inicial vs Espiral segundo Ackermann vs Espiral Algoritmo Proposto

1
e ——
g [ T
2 08
c
[}
§ I /
S o6
2
o 04
3 / E.l
o
3 02 E.Ack. L
c EAP.
< ;

o I

0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
Tempo (s)

Fig. 26 - Representacao do modo espiral inicialmente (E.I) com o modo espiral segundo o método de

Ackermann (E.Ack) e algoritmo proposto (E. A.P).

Neste modo a primeira observacdo que salta a vista € o tempo de estabilizacdo que foi
significativamente reduzido. O modo espiral inicialmente estabiliza aos 40 segundos e com a

aplicacao dos métodos, a estabilizacdo é reduzida. O algoritmo proposto apresenta um melhor
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desempenho, uma vez que atinge a estabilidade mais rapidamente (2 s) do que o método de
Ackermann (5 s).

R.H. Inicial vs R.H. segundo Ackermann vs R.H. Algoritmo Proposto
15

0.5

RH. 1

Angulo de Pranchamento (rad)

R.H. Ack.

R.H. A.P.

Tempo (s)

Fig. 27 - Representacao do modo rolamento holandés inicial (R.H.I) com o modo rolamento holandés

segundo Ackermann (R.H.Ack) e segundo o algoritmo proposto (R.H.AP).

A resposta deste modo é muito semelhante a obtida no periodo curto. O algoritmo proposto
apresenta melhor desempenho, estabilizando mais cedo que pelo método de Ackermann. O
método de Ackermann exige um gasto de energia maior para conseguir estabilizar quase ao

mesmo tempo que método proposto.

4.2.4 Comparacao do custo para ambos os métodos

Nesta simulacdo, e para cada método, € necessario calcular o proximo estado, xj.q,
recorrendo ao estado e ao controlo no instante anterior, x;, e u,. Para isso utilizam-se as
respetivas expressoes de controlo (ugex = —KgcrXqck € Uigr = —KigrXiqr ) € 0 método de Butcher
(anexo 4) para resolver as respetivas equagoes de estado (¥acx = AgckXack + Black € %igr =
Alqrxlqr + Bu,,,). Este € um processo de sucessivas iteracoes que permite obter os vetores de
estado e controlo de cada método para posteriormente se utilizarem na resolucao do integral

da funcao de custo através do método de Simpson (anexo 4).

Tabela 6 - Valores da funcdo de custo de cada modo relativamente ao método de Ackermann e ao
Algoritmo proposto.

Custo Método de Ackermann (J,.) | Custo Método de Proposto (J,4,)
Fugéide 0.85683 0.56036
Periodo Curto 0.217023 0.182120
Espiral 1.2021 0.81529
Rolamento 41.787735 28.89567
Holandés
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A funcao de custo deve ser minimizada de forma a minimizar os desvios indesejaveis, a limitar
a energia dos estados e da acao do controlo. A energia dos estados e da acao do controlo estao
relacionadas com a matriz Q e com a matriz R respetivamente. Neste caso, a matriz @ foi
calculada de forma 6tima, ja a matriz Rfoi arbitrada de forma a obter os melhores resultados.
Quanto maior a matriz R, maior sera o valor do custo e vice-versa.

A funcao de custo pelo método de Ackermann tem valores superiores, o que significa
que o gasto energético do controlador é maior e por isso nao é vantajoso. O maior custo, por
ordem decrescente, verificou-se no rolamento holandés, de seguida, na espiral, fugodide e por
fim, periodo curto. Os movimentos latero-direcionais tiveram, portanto, um maior custo pelo
facto de serem movimentos mais complexos e por isso exigem maior desempenho do
controlador.

Este resultado era espectavel na medida em que, comparando o método de Ackermann
com algoritmo proposto, no método de Ackermann os valores de amplitude vao diminuindo

também de acordo com esta ordem.

4.2.5 Simulacao das falhas nos atuadores

Obtidas as matrizes de ganho, pode-se agora simular as falhas nos atuadores e
consequentemente comparar as respostas do controlo e dos estados em relacdo método de
Ackermann, por si s6, com o algoritmo proposto.

A metodologia aplicada para esta simulacdo tem por base a utilizada para o calculo do
custo, ou seja, os vetores de estado e de controlo (x, e u,) para cada método sao obtidos
através de sucessivas iteragcoes utilizando, para tal, o método de Butcher. A diferenca esta na
equacao de estado, pois como se pretende representar as falhas, € necessario implementar a

matriz H, como explicado no capitulo 3:

Xack = AackXack + BlUgcr Passa a ser Xqc, = AgerXack + BHuger

Xigr = AgrXigr + BUiqr Passa a ser xyq, = AygrXigr + BHUg,

Cada vetor de controlo obtido no processo iterativo é de dimensao u € R**! e portanto, a matriz
Hterd a mesma dimensao, ou seja, sera um escalar. Como serda um escalar, o facto de estar
atras do vetor u ou da matriz B, tem exatamente o mesmo efeito.

Foram feitas as simulacoes para os seguintes valores de efetividade do atuador:H = 0.3,H =
0.5e H=0.7, cada qual comparada com a atitude do controlo com o atuador na sua
potencialidade maxima, H = 1. Com estes valores de H estao-se a assumir falhas de 70%, 50%

e 30% nos atuadores, respetivamente.
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Fugéide:

e Respostas de estado e de controlo do modo fugoide para H=0,3:

Resposta do estado perante uma talha Resposta do estado perante uma falha
no atuador H=0.3 em comparagao com H=1 no atuador H=0.3 em comparagao com H=1
0.25 T T T T T 4
uAck. H=1 6 Ack. H=1
uP.M. H=1 0 P.M. H=1
[ e e i S e e P u Ack. H=0.3 [ ' 0 Ack. H=0.3 ||
---------- uP.M. H=0.3 s 0 PML H=0.3
— ~~
kY ke
£ g
= =
=} [==]
-0.02
3 4 5 6 7 8 9 10 0 1 2 3 4 5 6 7 8 9
Time (sec) Time (sec)

10

Fig. 28 - Respostas do estado (velocidade horizontal, u, e angulo de arfagem, ) do modo fugdide, perante

uma efetividade no atuador de H=0.3 e de H=1 para o método de Ackermann ( 6 Ack) e para o algoritmo

proposto (6 A.P.).

Resposta do contolo perante uma falha no atuador H=0.3 em comparag&o com H=1

=
o
S
o
=)
R 90 Ack. H=1
 — 60 AP.H=1
----------- 90 Ack. H=0.3
eo A.P.H=0.3
i
2 5 °

Tempo (s) 4

Fig. 29 - Respostas do controlo no modo fugoide perante uma efetividade no atuador de H=0.3 e de H= 1

para o método de Ackermann (8, Ack) e para o algoritmo proposto (8, A.P.).
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13

T T

0 Ack. H=1
0P.M. H=1
0 Ack. H=0.5 []
0 P.M. H=0.5

e Respostas de estado e de controlo do modo fugoide para H=0,5:
Resposta do estado perante uma talha Resposta do estado perante uma falha
no atuador H=0.5 em comparag&o com H=1 no atuador H=0.5 em comparag&o com H=1
0.25 T T T 0.12
u Ack. H=1
uP.M. H=1
02— e u Ack. H=0.5 1
.......... A
0.15
0.1

o0 (rad)

u (m/s)

-0.02
10 0

Time (sec)

4 5
Time (sec)

6

10

Fig. 30 - Respostas do estado (velocidade horizontal, u, e angulo de arfagem, 8) do modo fugodide, perante

uma efetividade no atuador de H=0.5 e de H=1 para o método de Ackermann ( 8 Ack) e para o algoritmo

proposto (6 A.P.).

Resposta do contolo perante uma falha no atuador H=0.5 em compara¢c&o com H=1

0y (grau)

0, Ack. H=1
0, AP. H=1
................ 0, Ack. H=0.5 [
0,AP.H=05 i
I
1 2 3 N ) i
Tempo (s)

Fig. 31 - Respostas do controlo no modo fugbide perante uma efetividade no atuador de H=0.5 e de H=1

para o método de Ackermann (8, Ack) e para o algoritmo proposto (6, A.P.).
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e Respostas de estado e de controlo do modo fugoéide para H=0,7:

Respos\a do estado perame uma falha
no atuador H=0.7 em comparag&o com H=1

Resposta do estado perante uma falha

no atuador H=0.7 em comparag&o com H=1

0.25 r T T 0.12 11 14 i1
u Ack. H=1 0 Ack. H=1
uP.M. H=1 0 P.M. H=1
02— s uAck- H=0.7 T QARG e 0 Ack. H=0.7 []
.......... uP.M. H=0.7 g POM. H=0.7
0.15
0.1 ~
e}
IS}
=
0.05 @
0
0.1 -0.02
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 0 3 4 5 6 7 8 9 10
Time (sec) Time (sec)

Fig. 32 - Respostas do estado (velocidade horizontal, u, e angulo de arfagem, ) do modo fugdide, perante

uma efetividade no atuador de H=0.7 e de H=1 para o método de Ackermann ( 6 Ack) e para o algoritmo

proposto (6 A.P.).

Resposta do contolo perante uma falha no atuador H=0.7 em comparagdo com H=1

60 Ack. H=1
60 A.P.H=1
90 Ack. H=0.7

1 15 2 25 3
Tempo (s)

35

Fig. 33 - Respostas do controlo no modo fugbide perante uma efetividade no atuador de H=0.7 e de H= 1

para o método de Ackermann (8, Ack) e para o algoritmo proposto (6, A.P.).
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Periodo Curto:

0.25

0.2

0.15

0.1

—

=]
@
=

=
3

0.05

e Respostas de estado e de controlo do modo periodo curto para H=0,3:

Resposta do estado perante uma falha
no atuador H=0.3 em comparag&o com H=1

4 5 6 7 8 9 10
Time (sec)

. 006
5
IS
=
f==]

0.04

0.02

-0.02
0

Resposta do estado perante uma falha
no atuador H=0.3 em comparagédo com H=1

T

13 13

0 Ack. H=1
—  0P.M.H=1
- 6 Ack. H=0.3
6 P.M. H=0.3

5

Time (sec)

10

Fig. 34 - Respostas do estado (angulo de ataque, «, e angulo de arfagem, 6) do modo periodo curto,
perante uma efetividade no atuador de H=0.3 e de H=1 para o algoritmo de Ackermann ( 8 Ack) e para o
método proposto (8 A.P.).

Resposta do contolo perante uma falha no atuador H=0.3 em comparagédo com H=1

-0.02

-0.04

-0.06

Tempo (s)

Fig. 35 - Respostas do controlo no modo periodo curto perante uma efetividade no atuador de H=0.3 e de

H= 1 para o método de Ackermann (8, Ack) e para o algoritmo proposto (6;; A.P.).
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e Respostas de estado e de controlo do modo periodo curto para H=0,5:

Resposta do estado perante uma falha
no atuador H=0.5 em comparag&o com H=1

0.25 T T T
a Ack. H=1
o P.M. H=1
02— o Ack. H=0.5 1
.......... o P.M. H=0.5
0.15
. 01
ke
©
=
S 005
0
-0.05
-0.1
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10

Time (sec)

Resposta do estado perante uma falha
no atuador H=0.5 em comparag&o com H=1

13 13 13
0 Ack. H=1
6 P.M. H=1

0 Ack. H=0.5 [

0 (rad)

0.02

-0.02
0

10
Time (sec)

Fig. 36 - Respostas do estado (angulo de ataque, o, e angulo de arfagem, 8) do modo periodo curto,

perante uma efetividade no atuador de H=0.5 e de H=1 para o método de Ackermann ( 0 Ack) e para o

algoritmo proposto (6 A.P.).

Resposta do contolo perante uma falha no atuador H=0.5 em comparag@o com H=1

0.04
0.02
0
-0.02
-0.04
-0.06 0, Ack. H=1 [
1s
0,_AP.H=1
-0.08 y ]
.................. 915 Ack. H=0.5
0.1 6,  AP.H=05 e
i i
0.12 ’ ’
0 1 2 3 4 5 6 ! 8
Tempo (s)

Fig. 37 - Respostas do controlo no modo periodo curto perante uma efetividade no atuador de H=0.5 e de

H= 1 para o método de Ackermann (0, Ack) e para o algoritmo proposto (6,5 A.P.).
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0.25

o (rad)

Resposta do estado perante uma falha

no atuador H=0.7 em comparacé@o com H=1

T

T T

a Ack. H=1
o P.M. H=1
.......... @ Ack. H=0.7 H
e P H0.7
P11
4 5 6 7 8 9 10
Time (sec)

0.08

o0 (rad)

0.04

0.02

-0.02
]

Respostas de estado e de controlo do modo periodo curto para H=0,7:

Resposta do estado perante uma fal

Controlo Otimo da Atitude de um Helicoptero com Falha de Atuadores

Iha

no atuador H=0.7 em comparagdo com H=1

T

T T
0 Ack. H=1

0P.M. H=1
""""" 0 Ack. H=0.7 [
K Tttt @ P.M.L H=0.7
3 4 5 6 7 8 9 10
Time (sec)

Fig. 38 - Respostas do estado (angulo de ataque, o, e angulo de arfagem, 8) do modo periodo curto,

perante uma efetividade no atuador de H=0.7 e de H=1 para o método de Ackermann ( 0 Ack) e para o

algoritmo proposto (6 A.P.).

Resposta do contolo perante uma falha no atuador H=0.7 em comparag¢éo com H=1

Tempo (s)

0.04
0.02
0
-0.02
-0.04
-0.06
0. Ack.H=1
1s
-0.08 0, AP.H=1 [T
1s
- 0, Ack. H=0.7
0.1 1s [
-0, AP.H=0.7
1s
-0.12 ’ ’
0 1 2 3 5 6 7

Fig. 39 - Respostas do controlo no modo periodo curto perante uma efetividade no atuador de H=0.7 e de

H= 1 para o0 método de Ackermann (8,5 Ack) e para o algoritmo proposto (8,5 A.P.).
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Espiral:

e Respostas de estado e de controlo do modo espiral para H=0,3:

Resposta do estado perante uma falha Resposta do estado perante uma falha
no atuador H=0.3 em comparacdo com H=1 no atuador H=0.3 em comparagdo com H=1
30 : : 6 : :
1 1 1 1
1 1 1 |
25 1 S5 ——Ack H=1 | |
I —— ¢AP.H=1
o | A B R ¢ Ack.H=0.3
20§ [ e H 5
vttt AP H=0.3 £, e § AP.H=03 | |
@ 15 (c)
£ s 3
> 10 a
[}
T2
5 o
>
(o))
c
0 o <1
5 0
0 1 2 3 4 5 0 1 2 3 4 5 6
Tempo (s) Tempo (s)

Fig. 40 - Respostas do estado (velocidade vertical,v, e angulo de pranchamento, ¢) do modo espiral
perante uma efetividade no atuador de H=0.3 e de H=1 para o método de Ackermann ( ¢ Ack) e para o
algoritmo proposto (¢ A.P.).

Resposta do atuador com H=0.3 em comparagdo com H=1, modo espiral

0, (grau)

6, Ack.H=1
1c
6, AP.H=1
1lc

6, Ack.H=0.3 7
1c

0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 1.4 16 1.8 2
Tempo (s)

Fig. 41 - Respostas do controlo no modo espiral perante uma efetividade no atuador de H=0.3 e de H= 1

para o método de Ackermann (8. Ack) e para o algoritmo proposto (8, A.P.).
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e Respostas de estado e de controlo do modo espiral para H=0,5:

Resposta do estado perante uma falha Resposta do estado perante uma falha
no atuador H=0.5 em comparagédo com H=1 no atuador H=0.5 em comparagdo com H=1
30 F F 5
v Ack. H=1 [ 2cF|’<. :j
25 VAP.H=1 45 1 o .k. - I
=+ vAck. H=0.5 S 4 K ) 2CP. ::::8:
=+ VAP.H=0.5 8 [\ 3 ¢ AP. H=0.
20 S 85 :
c B
5\
: £ 30
~ 15 = Y
2
= (8]
2.
5 5 %0
o
o 2
©
215
(2]
c
«L 1
05
5 o -
0 1 2 3 4 5 6 0 1 2 3 4 5 6 7
Tempo (s) Tempo (s)

Fig. 42 -Respostas do estado (velocidade vertical, v, e angulo de pranchamento, ¢) do modo espiral
perante uma efetividade no atuador de H=0.5 e de H=1 para o método de Ackermann ( ¢ Ack) e para o
algoritmo proposto (¢ A.P.).

Resposta do atuador com H=0.5 em comparac&o com H=1, modo espiral

10
0
-10
-20
—_
3
g
RS
3
D
0. Ack. H=1
1c [
0, AP.H=1
1c —
............... 0 Ack.H=0.5
1c
v O AP, H=0.5 [
1c
-80 T |
0 0.2 04 0.6 08 12 14 16 18 2

1
Tempo (s)
Fig. 43- Respostas do controlo no modo espiral perante uma efetividade no atuador de H=0.5 e de H= 1

para o método de Ackermann (8. Ack) e para o algoritmo proposto (8, A.P.).
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e Respostas de estado e de controlo do modo espiral para H=0,7:

Resposta do estado perante uma falha Resposta do estado perante uma falha
no atuador H=0.7 em compara¢@o com H=1 no atuador H=0.7 em compara¢do com H=1
30 T e 45 . r r
vAck. H=1 ¢ Ack. H=1
25 VAP.H=1 3 4 Ny o AP.H=1
""""""" vAck.H=0.7 =35\ ¢ Ack. H=0.7
20 VA.P.H=0.7 < \ s AP HE0.7
o 3
§
15
5 25
: &
10k g‘: 2
\S 815
5tk °
§ 5 !
o %% =
R R < 05
5 0
0 1 2 3 4 5 0 1 2 3 4 5 6 7
Tempo (s) Tempo (s)

Fig. 44 - Respostas do estado (velocidade vertical, v, e angulo de pranchamento, ¢) do modo espiral
perante uma efetividade no atuador de H=0.7 e de H=1 para o método de Ackermann ( ¢ Ack) e para o

algoritmo proposto (¢ A.P.).

Resposta do atuador com H=0.7 em comparacdo com H=1, modo espiral
10

-10

0.2 0.4 0.6 0.8 12 14 1.6 18 2

1
Tempo (s)

Fig. 45 - Respostas do controlo no modo espiral perante uma efetividade no atuador de H=0.7 e de H= 1

para o método de Ackermann (8,. Ack) e para o algoritmo proposto (8. A.P.).
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Rolamento Holandés:

e Respostas de estado e de controlo do modo Rolamento Holandés para H=0,3:

Resposta do estado perante uma falha
no atuador H=0.3 em comparag&o com H=1

0.3

Resposta do estado perante uma falha
no atuador H=0.3 em comparag&o com H=1

‘F ‘F ‘; 0.12 T T T
025 o Ack. Hol N ¢ Ack. H=1
pAP.H=1 K
0.2 p Ack. H=0.3 [ o
~ pA.P.H=0.3 c
0.15 i (7]
|k £
£ o0ahk =
© [8]
g 5
o 005 & 004
0 S
o 002
-0.05 >
c
-0.1 < O R
-0.15 -0.02
0 0.5 1 1.5 2 25 3 35 4 0 0.5 1 15 2 25 3 35 4
Tempo (s) Tempo (s)
Fig. 46 - Respostas do estado (taxa de rolamento, p, e angulo de pranchamento, ¢) do Rolamento Holandés
perante uma efetividade no atuador de H=0.3 e de H=1 para o método de Ackermann ( ¢ Ack) e para o
algoritmo proposto (¢ A.P.).
Resposta do atuador com H=0.3 em compara¢do com H=1
0.2

-1.2
0

6,7 Ack. H=1
8, AP H=1 [
................ OOT Ack. H=0.3 .
GOTA'P' H=0.3

T

I
05 1 15 2 25 3

Tempo (s)

Fig. 47 - Respostas do controlo no Rolamento Holandés perante uma efetividade no atuador de H= 0.3 e

de H=1 para o método de Ackermann (8,; Ack) e para o algoritmo proposto (8,7 A.P.).
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e Respostas de estado e de controlo do modo Rolamento Holandés para H=0,5:

Resposta do estado perante uma falha

Resposta do estado perante uma falha
no atuador H=0.5 em comparag&o com H=1

no atuador H=0.5 em comparag¢&do com H=1
0.3 T T T T
— pAck.H=1 — ¢ Ack. H=1
0.25 ——pAP.H=1 [} — ——¢AP.H=1
F S A N N T S p Ack. H=0.5 8 L e ¢ Ack. H=0.5
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Fig. 48- Respostas do estado (taxa de rolamento, p, e angulo de pranchamento, ¢) do Rolamento Holandés

perante uma efetividade no atuador de H=0.5 e de H=1 para o método de Ackermann ( ¢ Ack) e para o
algoritmo proposto (¢ A.P.).

Resposta do atuador com H=0.5 em comparagdo com H=1

67 (9rau)

Oy Ack. H=1

0yr AP. H=1 |

......... gy Ack. H=0.5

0 0.5 1 15
Tempo (s)

25

Fig. 49-Respostas do controlo no Rolamento Holandés perante uma efetividade no atuador de H=0.5 e de

H=1 para o método de Ackermann (6,; Ack) e para o algoritmo proposto (8,7 A.P.).
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Fig. 50 - Respostas do estado (taxa de rolamento,p, e angulo de pranchamento, ¢) do Rolamento Holandés

perante uma efetividade no atuador de H=0.7 e de H=1 para o método de Ackermann ( ¢ Ack) e para o
algoritmo proposto (¢ A.P.)
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Fig. 51 - Respostas do controlo no Rolamento Holandés perante uma efetividade no atuador de H=0.7 e

de H=1 para o método de Ackermann (6,; Ack) e para o algoritmo proposto (8,1 A.P.).
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Analisando os grafico obtidos, verifica-se desde logo que o padrao de comportamento
é semelhante em todos os modos, havendo apenas variacdes na amplitude e no tempo de
estabilizacao consoante a severidade da falha. Portanto, existem conclusdées comuns a todos

eles, quer ao nivel das respostas de controlo quer ao nivel das respostas de estado.

Comece-se pela analise ao nivel das respostas do controlo. A primeira conclusdo mais
evidente é o facto de que independentemente do modo de voo e da falha no atuador, a resposta
do controlo pelo algoritmo proposto é sempre mais rapida e mais eficaz na medida em que as

suas amplitudes sao sempre mais baixas e estabiliza mais rapidamente.

Comparando, em cada grafico, o pleno funcionamento dos atuadores (-Ack.H=1 e -A.P.
H=1), verifica-se que apesar dos dois métodos estabilizarem praticamente ao mesmo tempo, a
amplitude do controlo atingida pelo método de Ackermann é sempre maior e por isso o gasto
de energia também é maior.

Ja fazendo a comparacéo na presenca de falhas (-Ack.H<1 e -A.P. H<1), nota-se que a
estabilizacdo para ambos é mais demorada, ainda assim o algoritmo proposto atinge a
estabilizacdo mais rapidamente. Para além disso, o controlo por Ackermann continua a
apresentar oscilacées (por exemplo, no periodo curto), mesmo depois da estabilizacdo do
algoritmo proposto estar completa e como era de prever, quanto maior a falha maior a demora

a estabilizar e maior a amplitude e respetivo gasto energético.

Outra conclusdo a tirar esta na analise individual de cada método de controlo com e
sem falha. Isto é, analisando as duas respostas pelo método de Ackermann (-Ack H=1 e -Ack
H<1), verifica-se que quanto maior a falha, maior o afastamento da reposta com falha em
relacédo a reposta do controlo sem falha no atuador. Fazendo a mesma analise para o algoritmo
proposto (-A.P. H=1 e -A.P. H<1), nota-se também algum afastamento, porém nao é tao
acentuado como pelo método de Ackermann. Em relacao ao controlo, o modo fugoide é o
melhor exemplo para fazer esta Ultima constatacdo. No que respeita aos estados, os graficos
dos angulos de arfagem e de pranchamento (graficos da esquerda), sdo os que melhor traduzem
esta conclusao. Isto significa que as respostas do controlo e dos estados, pelo algoritmo
proposto e na presenca de falhas, mantém-se proximas das respostas com os atuadores em total
funcionamento. Assim, conclui-se que por maior que seja a falha aplicada no atuador, este
algoritmo apresenta melhor capacidade de resposta face a presenca dessas falhas e expde as

suas capacidades enquanto controlador 6timo.

As conclusoes retiradas para as respostas dos controlos também se aplicam as respostas
do estado. Resta realcar mais alguns aspetos através das respostas de estados.

Em todos os modos, as respostas dos estados apresentam overshoots (graficos da
direita) e undershoots (graficos da esquerda) mais acentuados. Neste caso, estes ndao sao

necessariamente prejudiciais, antes pelo contrario, a sua ocorréncia é necessaria na medida
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em que o sistema ganha uma energia suficientemente grande para estabilizar. Tenha-se como
exemplo os graficos da figura 50. Uma estabilizacdo mais linear em direcdo a zero seria um
bom resultado, no entanto a energia de estabilizacdo do sistema seria mais fraca e
consequentemente, uma pequena perturbacao durante o processo levaria novamente o sistema
a destabilizar. A presenca de undershoot e overshoot mostra que o sistema vai com energia
relativamente grande e por isso tem forca suficiente para o estabilizar, sendo menos sensivel
a perturbacoes. Posto isto e fazendo as comparacdes das respostas de estados e de controlos
em cada modo, verifica-se que os valores de undershoot e de overshoot do método de
Ackermann sao maiores ou iguais aos do algoritmo proposto, o que aparentemente faz dele um
melhor controlador. No entanto, ambos os métodos estabilizam o sistema praticamente ao
mesmo tempo (por exemplo, Fig.40), para além de que em alguns casos o0 método de Ackermann
estabiliza mais tarde e na presenca de mais oscilacoes (por exemplo, Fig.38). Isto significa que,
com menos energia, o algoritmo proposto consegue obter os mesmos e melhores resultados que
o método de Ackermann. Desta forma verificam-se as caracteristicas 6timas e robustas do

algoritmo proposto

As qualidades de voo na presenca de falhas mantém-se constantes (tabela 5). Isto
porque tanto para o método de Ackermann como para o algoritmo proposto, os valores proprios
finais sdo obtidos da matriz A aumentada correspondente (A4,.,0u Alqr). E esta matriz que,
aplicada na equacao de estado correspondente ( Xuc = AgckXack + Bilger OU Xigr = Alqrxlqr +
Bu,,, ) permite a obtencao do controlo. Desta forma, o controlo sera dependente das qualidades

de voo impostas e nao o contrario e por isso apresentara uma resposta no nivel pretendido.
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Capitulo 5 - Conclusao

5.1. Conclusdes do trabalho apresentado

Esta dissertacao tinha como objetivo o desenvolvimento de um método de controlo de
atitude capaz de estabilizar o sistema de modo 6timo e robusto na presenca de eventuais falhas
e, ao mesmo tempo, mantendo as qualidades de voo no nivel pretendido.

Numa parte inicial deste trabalho foi exposta a base teodrica que serviu como
fundamento do método desenvolvido. A primeira analise caiu sobre as qualidades de voo para
cada modo de voo onde foram apresentadas trés formas de obter os niveis das qualidades de
voo. Optou-se pelo método de determinacado pelos valores proprios que, entre outras razoes,
permite a alocacédo de polos pelo método de Ackermann.

O algoritmo proposto desenvolveu-se tirando partido das especificacdes de estabilidade
e desempenho de dois métodos de controlo. O primeiro foi o método de controlo classico de
implementacao de polos pelo método de Ackermann. O segundo foi o conhecido método de
controlo 6timo LQR que permitiu ao algoritmo proposto adquirir um desempenho 6timo. Uma
vez que o método de Ackermann esta implementado no algoritmo proposto, fez-se a simulacao
e respetiva comparacao entre ambos, para desta forma avaliar o desempenho do método

proposto.

A primeira simulacao comparou, para ambos os métodos, a atitude de cada modo de
voo numa fase inicial sem controlador. Os modos longitudinais apresentaram mais oscilacoes
do que os latero-direcionais. Apos a implementacdo do método proposto, os graficos mostraram
uma atenuacao das oscilacdes e um melhor desempenho, comparativamente ao método de
Ackermann. Fez-se o estudo do custo para ambos os métodos onde se conclui que o algoritmo
proposto tem de facto um menor custo e portanto um menor gasto de energia, como ja era de
esperar pela analise dos graficos. Por fim, a simulacdo da atitude do controlo perante uma
efetividade 0.3, 0.5 e 0.7 apresentou um bom desempenho de ambos os métodos, mas mais

uma vez, o algoritmo proposto apresentou melhores resultados.

A implementacao do método de Akermann é limitada para sistemas com uma Unica
entrada. No entanto, este algoritmo pode ser aplicado a sistemas de mdultiplas entradas e
multiplas saidas se, no Matlab®, for usar a funcao place.

De forma geral, os resultados obtidos demonstram que ambos os métodos apresentam
boas capacidades de estabilizacao do sistema, porém o algoritmo proposto tem sempre um

melhor desempenho quer ao nivel de controlo das falhas, gasto de energia e de estabilizacao,
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como se pode ver pela analise dos graficos e do custo; O algoritmo proposto € implementado
com um critério quadratico e portanto apresenta sempre solucdo, mesmo com a imposicao da
equacao de Riccati como restricao. Consoante o modo em questao, o sistema passa de um nivel
de qualidade de voo 2 ou 3 para o nivel 1, como pretendido e, mesmo na presenca de falhas,
esse nivel é mantido. Conclui-se também que com o acentuar da falha, a amplitude e o tempo
de estabilizacao do sistema aumentam mas o algoritmo proposto consegue dar uma melhor
resposta e estes problemas. Além disso, conseguiu-se que a instabilidade dos modos de voo

fosse atenuada. Posto isto, o objetivo proposto foi cumprido.

Como principais contribuicdes, esta dissertacao, apresentou metodologias de calculo
das qualidades de voo, de alocacao de polos e imposicdo de falhas, descreveu a técnica da
teoria de realimentacao de um controlador, sugeriu uma metodologia para o controlo de um

sistema (modos) com falhas e simulou e comparou as duas metodologias apresentadas.

5.2. Trabalhos Futuros

Como um futuro trabalho seria interessante adicionar implicitamente a este algoritmo
um método de detecédo de falhas com base na ldgica difusa, com o objetivo de detetar a falha
e recorrer a redundancia de atuadores sé em caso de falha de nivel 3 (onde nado ha solucdo de
correcao). Para além disso, também seria interessante a validacdo do algoritmo proposto ou
até mesmo do algoritmo sugerido como trabalho futuro, num helicoptero UAV para poder
comprovar na pratica a fiabilidade e a eficacia destes métodos. Estas sao duas das propostas
que poderao ser consideradas em trabalhos futuros, por forma a validar e explorar outros
campos ou métodos que possam vir a revelar-se interessantes dentro da area de controlo de

helicopteros.
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Anexo 1

Controlo Otimo da Atitude de um Helicoptero com Falha

de Atuadores

Marta P. Baptista

Resumo: o helicoptero tem grande tendéncia para a instabilidade. Para aumentar a

estabilidade dindmica é necessdrio garantir boas qualidades de voo em todas as fases de voo e
evitar a ocorréncia de falhas. O presente trabalho visa entéo o desenvolvimento de um método
de controlo capaz de estabilizar o sistema de modo 6timo e robusto mantendo as qualidades
de voo no nivel desejado mesmo na presenca de falhas nos atuadores.

A Alocacdo de Polos pelo método de Ackermann e o método de controlo LQR (Regulador
Linear Quadrdtico) formam a base para toda a modelacdo do controlo 6timo desenvolvido. O
método de Ackermann por garantir as qualidades de voo desejadas e o LQR por garantir um
desempenho o6timo e robusto ao sistema. A unido dos dois métodos, pelas suas vantagens
individuais, permitiram chegar ao algoritmo pretendido. A estabilidade dindmica do
helicéptero compreende um conjunto de modos naturais onde o controlador tem dificuldade
em manter os requisitos das qualidades de voo e foi em cada um desses modos que se testou o
método proposto. Simularam-se se comparam-se as respostas da atitude para cada modo de
voo, a avaliac@o das respetivas qualidades de voo, o custo de ambos os métodos e as respostas
de controlo e de estado face a presenca das falhas. Perante os resultados obtidos, constatou-
se que ambos o algoritmo proposto apresenta sempre melhores resultados, quer a estabilizar
o sistema de forma mais rdpida quer pelo facto de apresentar um menor custo.

Palavras-chave: Helicoptero, LQR, Método de Ackermann, qualidades de voo, falhas nos
atuadores

A - valor proprio

Nomenclatura: x - vetor de estado
i - vetor de estado
A - Matriz de estado, 4 e R™™", u

B - Matriz de controlo, B € R™*?

H - matriz de efetividade dos atuadores. 1. Introducao

J -funcao de custo Os helicopteros, como qualquer
K - matriz de ganho outro sistema tém certos problemas que
Q - matriz de ponderacao de estado para serem corrigidos implicam variados
R - matriz de ponderacao de controlo estudos para o seu desenvolvimento e
¢ - amortecimento consequente melhoramento, sobretudo nas

w, - frequéncia natural (rad/s) areas de aerodinamica e controlo. Neste
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caso, o estudo incidira na area de controlo.
O principal problema a atenuar é a
instabilidade do helicoptero.

Uma forma de aumentar a
estabilidade é reduzir a ocorréncia de
falhas. Os sistemas de controlo que
procuram de alguma forma dar resposta as
falhas dizem-se, genericamente, sistemas
de controlo tolerante a falhas - FTCS. Um
destes sistemas € o controlo robusto He,
aplicado por Rao e Zhang [1,2]. O controlo
adaptativo neuronal [3], o controlo difuso
[4] e o controlo neuro-difuso sao outros
exemplos de prevencao de falha usados em
helicopteros tripulados e nao tripulados.
Em alguns casos, estes sistemas nao
conseguem lidar com as falhas e por isso
existem os sistemas FDI, como o presente
em [5]. Em ultimo caso, quando o sistema
nao consegue lidar com a falha, o sistema
recorre a redundancia.

Outra forma de aumentar a estabilidade é
através de sistemas que permitam impor as
qualidades de voo. As qualidades de voo
permitem avaliar a estabilidade e a atitude
do helicoptero face a determinados
parametros e missdes de voo e, embora o
helicoptero seja projetado para ter boas
qualidades de voo, estas vao-se degradando
face a perturbacdes, falhas ou com
imprecisdes eletronicas nos comandos.
Nestes casos a instabilidade aumenta e nem
sempre o controlador tem capacidade de
manter os requisitos relativos as qualidades
de voo, como acontece com os modos de
voo. Os modos de voo sao movimentos da
dinamica do helicoptero que resultam de
manobras ou perturbacoes e que aquando
do seu surgimento podem levar a

instabilidade do
76

helicoptero.

Adicionalmente, existem fases de voo numa
aeronave que sao mais perigosas/ delicadas
do que outras, como é o caso da aterragem
e da descolagem e por isso exigem que o
helicoptero seja necessariamente estavel,
caso contrario o resultado pode ser
catastrofico. Por estas razoes € necessario
que as qualidades de voo se mantenham no
nivel desejado de forma a assegurar a
estabilidade para o movimento pretendido.

Os trabalhos desenvolvidos nestas
areas estao relacionados com o controlo das
falhas ou associados a resolucao de outros
problemas utilizando as qualidades de voo
para validar a utilidade do método. Desta
forma, mais do que um desafio seria
oportuno unir a necessidade de manter as
qualidades no nivel desejado com a
necessidade de atenuar a instabilidade
causada pelas falhas nos atuadores.

Entdao, o objetivo principal deste
artigo é o desenvolvimento de um método
de controlo de atitude que desempenhe
tarefas de controlo 6timo e robusto capaz
de impor as qualidades do voo pretendidas
e mante-las mesmo na presenca falhas nos
atuadores. Serao apenas consideradas
falhas parciais nos atuadores uma vez que
as ocorréncias de falhas totais sdo, em
geral, impossiveis de controlar. Este
método sera aplicado a cada modo de voo
do helicoptero, na tentativa de atenuar a
instabilidade e melhorar o desempenho do

controlador nestas situacoes.

Il. Avaliacao das qualidades
de voo

Existem trés formas de avaliar as

qualidades de voo. A primeira forma é



Controlo Otimo da Atitude de um Helicoptero com Falha de Atuadores

através da escala de Cooper-Harper que se
baseia sobretudo na opinidao do piloto.
Embora a opiniao subjetiva do piloto seja
na maioria das vezes o fator decisivo,
levanta-se a necessidade de haver critérios
quantitativos que facam uma avaliacao
mais exata, que sao as outras duas formas
de avaliacdo. A primeira tem por base a
ADS-33 (Aeronautical Design Standard). A
ADS-33 € a regulamentacao desenvolvida
pelo exército americano e que contém
todos os requisitos para avaliar as
qualidades de voo. A segunda passa pela
analise da estabilidade dinamica que utiliza
os valores proprios dos movimentos
caracteristicos da dinamica de voo para
determinar o nivel das qualidades de voo.
Neste artigo sera utilizada a avaliacédo
através dos valores proprios, apresentada

de seguida.

I1.1. Dindmica do Helicéptero

A dindamica do helicoptero é
constituida por cinco modos naturais: dois
longitudinais (fugdide e periodo curto) e
trés latero-direcionais (espiral, rolamento e
rolamento holandés). Para avaliar as
qualidades de voo é necessario determinar
os valores proprios da matriz A, que estdo
diretamente relacionados com os valores do
amortecimento e da frequéncia natural.
Sao esses valores que permitirao informar o
nivel de qualidade de voo e por conseguinte
até que ponto o helicoptero é estavel.

O comportamento dos diversos modos tém
uma dinamica de segunda ordem e por isso
a equacao caracteristica é apresentada

como uma equacao quadratica em funcao

do amortecimento (¢) e da frequéncia

natural (w,):
q(Q) = 22 + 28w, + w? (1)

A solucao desta equacao é:

A=—-¢w, + w1 —&2%1i (2)

O amortecimento e por conseguinte, a

parte real dos valores proprios é dada por:
R(4y) = =$wy (3)
A frequéncia natural e a parte imaginaria

dos valores proprios relacionam-se da

seguinte forma:

Im(4) = wpy/1— &2 4)
Note-se que para o sistema ser estavel é
necessario que o amortecimento seja
positivo.

I1.2. Dindmica Longitudinal

1. Fugdide

Tendo como ponto de partida a equacao
(1), o modo fugodide é representado pela

seguinte equacao quadratica [6]:
My, My
2 —(Xu+gM—5)/1—gM—q= 0o (5

A frequéncia e o amortecimento sao dados

respetivamente por [6]:
W~ —g ot (6)
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20,0, = — (Xu + gf;—g) (7)

2. Periodo Curto

A equacdo carateristica que avalia a
estabilidade do periodo curto é dada pela
equacao caracteristica ja apresentada em
(1), onde a frequéncia e o amortecimento

sao dados por [6]:
Zzspwsp ~ _(ZW + Mq) (8)
a)szp =ZwMy — (Z; + U )M, 9)

Estas equacdes fornecem os valores da

parte real e imaginaria dos valores proprios.

Estes valores sao usados no seguinte grafico
para determinar o nivel de qualidade de

VOO:

1.50 F

LEVEL 2 LEVEL 3
1.25 ¢

LEVEL 1

{=0.35

-75 -.50 -.25 0 .25 .50

-Lon

Figura 1 - Grafico dos niveis de voo da dindmica
longitudinal.
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11.3. Dindmica Latero- Direcional

1. Modo Espiral

Os valores proprios deste modo sdo reais. A
estabilidade do modo espiral é dada pela

seguinte expressao [6]:

_ i(Ler_Ner)
s Ly (UeNy—0sLy) (10)

Onde, U, ¢é a velocidade de equilibrio e
_ g—NpUe

O.S
Lp

2. Rolamento

O rolamento é caracterizado por ter valores
proprios reais e é caracterizado por [6]:
A =1Ly (11)

3. Rolamento Holandés

Uma abordagem para a avaliacao do
rolamento holandés é feito através do

amortecimento, que é dado por [6]:
Ly Ly
ZZdrwdr ~ (_Nr + Yv + 04 {U_ - L_}> / (1 -
e P

zilr) (12)

LypUe

e da frequéncia pela expressao [6]:

W = Wely +0aly)/ (1-222), com
pUe

Oar = Os (13)

Tal como na dinamica longitudinal, as
equacdes dadas anteriormente, fornecem
os valores da parte real e imaginaria dos

valores proprios que permitem determinar
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o nivel de qualidade de voo através do

grafico seguinte:

3w gE

(radfs)

-

Lirswl 3 [genaral MTER)
L=a
rl-" uf, = B racis

.-"2

1
2
Lo, {1/5)

Figura 2 - Grafico dos niveis para a dinamica
latero-direcional.

lll.  Método Proposto

lll.1. Alocacdo de pdlos pelo Método

de Ackermann

Para manter as qualidades de voo em niveis
aceitaveis (nivel 1 ou 2) é necessario impor
ao sistema os valores proprios (polos) que
assegurem esses niveis. Para tal, usa-se o
método de alocacdo de polos que utiliza o
controlo por espaco de estados.

Os polos de malha fechada do sistema
poderao ser alocados em qualquer posicao
desejada através da realimentacdo de
estado, implementando uma matriz de

ganho K apropriada.

O sistema descrito pode ser apresentado

sob a forma de diagramas de blocos:

Figura 3- Diagrama de blocos da realimentacao

de estados.

Contudo, para que seja possivel alocar
arbitrariamente todos os polos do sistema
em malha fechada é necessario que o
sistema seja completamente controlavel. A
ideia basica da realimentacao de estados
consiste na projecao de um controlador na

forma:

i =—Kx (14)
e obter os coeficientes da matriz de ganho
de realimentacao de estado K, com K €
R*" de forma a que os valores proprios do
sistema em malha fechada sejam colocados

nas posicoes desejadas.

O sistema inicial x = Ax + Bu, quando

realimentado por &i = —Kx, passa a ser:
% = (A—BK)x (15)
A formula de Ackermann é entao dada por:

OT
K=|'| A (- A0 (16)
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na qual A;,4,,..,4, sao os n valores
proprios que determinam a dinamica do

sistema.

111.2. Método de controlo LQR

O Regulador Linear Quadratico pretende
encontrar a matriz de ganho de controlo, K,

tal que o controlo
u=—Kx (17)
Minimize a seguinte funcao de custo:

J) = fow(xTQx +uTu)dt (18)

As matrizes Q e R sao, respetivamente, as
matrizes de estado e de controlo e sao
definidas, respetivamente, simétricas
positiva semi-definida e simétrica positiva
definida. A teoria de controlo LQR prova

que o ganho o6timo, K, (€ R™") é:
K =R™'BTP (19)

Onde a matriz P é simétrica positiva
definida e é a solucdo da equacdo de

Riccati:

ATP + PA—PBR™'BTP+Q =0 (20)

Em que A (A € R™") e B (B € R™™) sao,
respetivamente, as matrizes de estado e de

controlo.

I1l.3. Método proposto

O controlo pelo método de

Ackermann permite impor os polos
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desejados no sistema, assegurando as
qualidades de voo. Ja o LQR classico, apesar
de nao ter a capacidade de impor polos,
garante uma resposta otima. Tendo em
conta o objetivo, existe a necessidade de
unir os dois métodos. O que ambos os
métodos tém em comum ¢é a necessidade de
conceber a matriz de ganho e é através dela
que é possivel resolver o problema.
Considere-se que a matriz de ganho obtida
pelo método de Ackermann é definida por,
K, € a matriz de ganho obtida do LQR
definida por K, .

A forma de resolver esta questao tem a

seguinte metodologia:

1. Impor os valores proprios e
encontrar a matriz de ganho K,

com a formula de Ackermann;

2. Obter K, € consequentemente, Q
e P, minimizando, através da
norma de Frobenius, as diferencas
existentes entre K, € Kjqr através

da seguinte formulacao:
Min ||Kaek - Kigr ||’ 21)
0.P ac arllp

O valor de K;;, € desconhecido mas
sabe-se, pela teoria de controlo do LQR,
que K, =R7'B"P, portanto a

minimizacao resultara em:
Min Ko — RTBTPIZ  (22)

A matriz R é arbitrada pelo projetista e

a matriz ¢é obtida através da
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minimizacao anterior impondo a

equacao de Riccati como restricao:

ATP + PA—PBR™'BTP + Q = 0 (23)

O mesmo acontece com a matriz Q. A
matriz P, da mesma dimensao que a
matriz A, tem de ser positivamente
definida (P > 0) e simétrica (P = PT) e

por isso é definida por:

P11 P21 - Pm
p= P?1 P?z P?z (24)
Pn1 Pn2 « DPnn

Assume-se a matriz Q diagonal, da
mesma dimensao que a matriz A e por

isso é definida da seguinte forma:

g2 0 0
0=|o0 0 (25)
0 0 g2

4. Calcular os valores proprios da matriz A
aumentada (4 = A - BK,, ) e a partir
deles, verificar se o sistema se encontra

no nivel pretendido.

0 algoritmo proposto é uma combinagao do
método de controlo de Ackermann com o

método de controlo LQR.

IV.  Simulacdes e resultados

IV.1. Qualidades de voo iniciais

A partir das férmulas de (5) a (13),
obtém-se os valores proprios de cada modo
e através deles é possivel identificar os

niveis no respetivo grafico. Para calcular

estas formulas foram utilizados os dados do
helicoptero militar SA 330 [7]. Na tabela

seguinte estao presentes estes resultados.

Tabela 1: Valores Proprios iniciais e respetivo

nivel de qualidade de voo para cada modo

Valores Nivel de

Préprios Qualidade
y) de Voo
=—¢w,

+ w,1 — &2i

—£w,= -0.2478

wnf1—g =| Nivel2

0.5753

Fugoide

Periodo —éw,=-0.373

curto wnf1—g =| Nivel2

1.2139

—Ew,= -1.660
Rolamento | ,, /[T —¢2=0 Nivel 1

_Ewn= -
espiral 0.16127 Nivel 3

wp/1—862=0

_Ewn= -
Rolamento | 0.30769 Nivel 2
holandés

IV.2. Alocacdo de polos pelo método de

Ackermann

Através dos valores de amortecimento
e da frequéncia obtidos anteriormente,
obtém-se as matrizes 4, B,C e D de cada
modo. Para tal, é usado o comando tf2ss do
Matlab ®.
0 modo rolamento ja se encontra no nivel 1
e portanto nao faz sentido implementar o
algoritmo que o conduza para esse mesmo
nivel. Assim, este algoritmo sera apenas
implementado para os restantes modos
(fugdide, periodo curto, espiral e

rolamento holandés).
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Apos verificar a controlabilidade, pode-se
passar a imposicdo dos polos usando a

funcao acker no Matlab ®.

Foram escolhidos os seguintes valores
proprios para obter o nivel 1 das qualidades

de voo:

Fugoide e Periodo Curto: —0.60 + 1.15i;
Rolamento Holandés: —1.5 + 2i;
Espiral: —1.5 + 0i;

A matriz de ganho K, é obtida e a partir
dela obtem-se a matriz A,, aumentada
(Agek = A— BK,,). Esta matriz permite
verificar se os polos escolhidos estao de
facto implementados no sistema e esta
passa a ser a nova matriz de estado do
sistema. A tabela seguinte apresenta os

resultados para ambas:

Tabela 2: Valores proprios obtidos apos
implementacdo do matodo de Ackermann

Valores proprios
Fugéide A= —0.60 + 1.15i
Periodo A= —0.60+ 115
Curto
Rolamento A= —-15+ 2i
Holandés
Espiral A= —-154 0i

Como esperado, os valores proprios obtidos
das matrizes aumentadas correspondem aos
polos impostos a cada modo, o que significa
que o método de Ackermann cumpriu o seu

objetivo.
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IV.3. Implementacao do método LQR

pelo método proposto.

Aplicado o método de controlo segundo
Ackermann para a alocacao dos polos, resta
aplicar o método LQR para a otimizacdo do
controlo. A matriz de ganho
correspondente, K;,, a matriz o6tima de
ponderacdo Q e a matriz 6tima de Riccati,
P, sao calculadas aplicando a minimizacao
apresentada em (22), no Matlab®.

A matriz R, tem o mesmo nUmero de
colunas que a matriz de estado e apds se
avaliar alguns resultados do sistema,

assumiu-se igual a:

As matrizes Q e P tém a mesma dimensao
que a matriz de estado e por isso sao

definidas por:

_[P11 P12 _ Q121 0]
b= P12 Pzz] Q_[O q3,

pelo que as incognitas a serem calculadas

através da minimizacdo sdo apenas cinco:

411, 922, P11, P12, P22+

Min Kack — RT'BTPII%

q11,.922,P11,P12,P22

Com a restricao:
% T n —1pT
Asex P+PA,.x —PBR™T"B'P+Q =0

Depois de obter o valor de K, , a matriz
A, aumentada é recalculada com a matriz

Ki4r, passando a ser: Ay, = A, — BKg,-
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Os seus valores proprios sdao também
calculados de forma a verificar, no grafico
correspondente, se as qualidades de voo se
apresentam no nivel pretendido. Posto isto,
os novos valores proprios e o nivel

correspondente sao:

Tabela 3 :Valores proprios finais e o respetivo

nivel de qualidade de voo para cada modo.

Valores vae! de
Proori qualidade
roprios
de voo
Fugoide | , Nivel 1
= —1.4478
+ 093612
Zﬁ?t%do A Nivel 1
= —0.82700
+ 1.160411i
2L A Nivel 1
= —473195
+ 0i
Rolamento
Holandés | A Nivel 1
= —2.69230
+ 1.978250 i

Os valores proprios finais ndo sdo iguais aos
impostos, mas o nivel é 1 é assegurado. Em
todos os modos verificou-se uma
deslocacao, no respetivo grafico (Fig.1 e 2),
para a esquerda afastando-se por isso dos
niveis menos desejados.

Os graficos seguintes comparam o
movimento sem controlador, com a
aplicacdo do método de controlo por
Ackermann e com o algoritmo proposto
(com LQR).

Os resultados graficos de cada modo sao:

1. Fugoide;

10’ Modo Fugide icie

S~

Angulo de Arfagem (rad)
—

[I—

Tempo s)

Figura 4- Resposta do Modo fugéide inicial

Fugéide Método Ackermann vs Fugdide Algoritmo Proposto

>

Angulo de Arfagem (rad)

F.Ack

\\

——FAP.

Tempo (5)

Figura 5: Resposta do modo fugoide depois de
implementar o método de Ackermann e o

método proposto.

0 modo fugoide inicial apresenta grandes
oscilagcdes. Apos a aplicacdo do método de
Ackermann e do método proposto, nota-se
claramente que o modo fugdide estabilizou.
Ambos os métodos apresentaram bons
resultados na estabilizacdo, porém o
algoritmo proposto teve um melhor
desempenho. A amplitude no método de
Ackermann é bastante maior, apresenta
algumas oscilacoes até estabilizar e s6 o
consegue proximo dos 7 segundos. Ja o
algoritmo proposto estabiliza por volta dos

3 segundos.
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2. Periodo curto

Perfodo Curto Inicial vs Perfodo Curto Método Ackermann vs Periodo Curto Algoritmo Proposto

Angulo de Arfagem (rad)

—PCl

—PCAP.

Tempo )

Figura 6: Resposta do modo periodo curto sem
controlador, com o método de Ackermann e com

método proposto.

Nesta simulacdo do periodo curto, ha
nitidamente uma evolucao na reducao das
oscilacoes. O algoritmo proposto apresenta
um melhor desempenho, estabiliza aos 4,5
segundos e nao necessita de tanta energia
para o fazer (menor amplitude). A resposta
do periodo curto face ao método de
Ackermann ¢ satisfatoria mas apresenta
algumas oscilacoes, fazendo-o estabilizar

mais tarde (8 segundos).

3. Espiral

Espiral Iicial vs Espiral segundo Ackermann vs Espial Algoritmo Proposto

S

—EAk

—EAP.

Angulo de Pranchamento (rad)

0 5 10 15 0 3 ] % ) [ 5
Tempo s)

Figura 7: Resposta do modo espiral sem
controlador, com o método de Ackermann e com

método proposto.

Neste modo a primeira observacao que é

que o tempo de estabilizacao foi
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significativamente reduzido. O modo
espiral inicialmente estabiliza aos 40
segundos e com a aplicacao dos métodos, a
estabilizacdo é reduzida, em ambos, para
os 3 segundos aproximadamente. O
algoritmo proposto apresenta um melhor
desempenho, uma vez que atinge a
estabilidade mais rapidamente (1 s) do que

o0 método de Ackermann (5 s).

4. Rolamento holandés

R H.Inicial vs R H. segundo Ackermann vs R H. Algoritmo Proposto

—RHL

Angulo de Pranchamento (rad)

— RH.Atk

—RHAP.

Tempo )

Figura 8: Resposta do rolamento holandés sem
controlador, com o método de Ackermann e com
método proposto.

A resposta deste modo é muito semelhante
a obtida no periodo curto. O algoritmo
proposto apresenta melhor desempenho,
estabilizando mais cedo que pelo método
de Ackermann. O método de Ackermann
exige um gasto de energia maior para
conseguir estabilizar quase ao mesmo

tempo que método proposto.

IV.4. Comparacdo do custo de ambos

0s métodos

Sejam ack e Ilgr os indices associados ao
método de controlo de Ackermann e ao
controlo

método de proposto,
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respetivamente. A funcao de custo para o

método de Ackermann é entao dada por:

[oe]
Jacke() = fo (xackTqurxack + ugckuack) dt

Onde o controlo é dado por:

Ugek = —KackXack € @ Matriz Q, por defeito
tera de ser a calculada pelo método
proposto.

Para o método proposto a funcdo de custo
e o controlo sao os seguintes,

respetivamente:

[ee)
]lqr (u) = fO (xlququrxlqr + uz;qrulqr) dt

Ugr = _Klqrxlqr
Os resultados obtidos sao:

Tabela 4: Valores do custo obtidos para cada

método
Custo Custo
Método de | Método
Ackermann | de
U ack) Proposto
Ulqr)
Fugéide 0.85683 0.56036
Periodo 0.217023 0.182120
Curto
Espiral 1.2021 0.81529
Rolamento 41.787735 28.89567
Holandés

A funcdo de custo pelo método de
Ackermann tem valores superiores, 0 que
significa que o gasto energético do
controlador é maior e por isso nao é tao

vantajoso.

IV.5. Simulagéo das falhas

Para implementar as falhas é utilizado o
modelo de falhas com reducao da
efetividade nos atuadores. Isto é
conseguido implementando a matriz de

efetividade no sistema, da seguinte forma:

x = Ax + BHu.

Onde, H é a matriz de efetividade com o

mesmo numero de colunas que a matriz B:

h, 0 0
H=|0 =~ 0
0 0 h

D

Em que cada h; representa a efetividade do
atuador no sistema, pelo que as falhas em
cada atuador sao modeladas através da

alteracao do valor h; no intervalo h; = ]0,1].

Neste caso foram simuladas falhas de
H=0.3, H=0.5, H=0.7 e comparadas com a
atitude do atuador com H=1. Para todos os
modos em analise, obteve-se o mesmo
padrao de resultados. Desta forma, apenas
sao apresentados os resultados para 0 modo

fugodide:
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do modo fugodide para H=0,3:

Fespost do estado perane uma faha
no suador HE0.3 em comparagio com He1

T T F

Respostas de estado e de controlo

Z
= o
E Lo
= YTt
Respost do estad o perane uma faha
. no atuador HD.3 em comparacio comHE1
B Ak e
GAP. = b
_____ Ak =l
@E ----- PLEE - T
E. P S R
E Co .
2. Loodo il
& N
= 1 1 1
_g: r==a~==r=-==r="71
o N
3 2 F-=—dA=-==F===1-=-=-4
= 1 1 1 1
T,
. T = = =
Figura 9- Respostas do estado (velocidade

horizontal, u, e angulo de arfagem, 8) do modo

fugoide, perante uma efetividade no atuador de

H=0.3 e de H=1 para o método de Ackermann

( 6 Ack) e para o algoritmo proposto (6 A.P.).

Resposta do contolo perante uma falha no atuador H=0.3 em comparagéo com H=1

— Hn Ack H=L

—HHAPH=1

....... B Ack K03

we G APHED3

I

1 2 3 Tempo ) 4 5 6

Figura 10 - Respostas do controlo no modo
fugoide perante uma efetividade no atuador de
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H=0.3 e de H= 1 para o método de Ackermann
(6o Ack) e para o algoritmo proposto (6, A.P.).

e Respostas de estado e de controlo
do modo fugodide para H=0,5:

Respostado estdo perante uma falha
no stuader H=0.5 em compascio com HE1

U A Hel
U AP Hed T
oAk H=05

u (radis)

R S

%) I I R PR

L
R

L

-:-
o

Resposts do estado pemnte uma falha
no stusdor H=0.5 emcompascio com Hel

B A

ol

Angulo de arbgem frad)

L[] Py

Tempe {s)
Fig. 11- Respostas do estado (velocidade horizontal,

u, e angulo de arfagem, 8) do modo fugdide,
perante uma efetividade no atuador de H=0.5 e de
H=1 para o método de Ackermann ( 8 Ack) e para o

algoritmo proposto (6 A.P.).

10

Resposta do contolo perante uma falha no atuador H=0.7 em comparagéo com H=1

0, (arau)

) 05 1 15 2 25
Tempo ()

Figura Figura 12 - Respostas do controlo no modo

fugodide perante uma efetividade no atuador de

H=0.5 e de H= 1 para o método de Ackermann

(69 Ack) e para o algoritmo proposto (6, A.P.).
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e Respostas de estado e de controlo
do modo fugodide para H=0,7:

Resposts do estedo perante uma falha
no atuador H=0 T em comparagao com Hel

-1

- . . . . .
Do | : Ak H1
&f P BAR Hi
_ i N EEEEE BAck H=T
= sr IEREEL L PR 5 7
§AP. H=07
E | | . : .
E s L R L [
g ! K K | v
Rl R HnR LR SR
p | | | |
b= 1 1 1 1
o 2 e - EE———
2, | | | |
A L L it Amm e ———-- .-
Op---- i i i
1 1 1 1 1 1
a 1 2 3 4 5 3 7

Resposts do estedo perante uma falha
no atuador H=0.7 em com para_:.é.a com H=1

[) "SI Ry

7

Tempo &)
Figura 13 - Respostas do estado (velocidade

horizontal, u, e angulo de arfagem, 8) do modo
fugoide, perante uma efetividade no atuador de
H=0.7 e de H=1 para o método de Ackermann

( 8 Ack) e para o algoritmo proposto (6 A.P.).

Resposta do contolo perante uma falha no afuador H=0.5 em comparagéo com H=1

——— 6 Ack.H=1
——— 1 AP.H=1

Ack.H=05

]
]
b
0
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Figura 14- Respostas do controlo no modo

fugodide perante uma efetividade no atuador de

H=0.7 e de H= 1 para o método de Ackermann

(8o Ack) e para o algoritmo proposto (8, A.P.).

Analisando os grafico obtidos,
verifica-se desde logo que o padrao de
comportamento € semelhante, havendo
apenas variacoes na amplitude e no tempo
de estabilizacao em cada modo consoante a
severidade da falha. Portanto, existem
conclusdes comuns a todos eles, quer ao
nivel das respostas de controlo quer ao
nivel das respostas de estado.

A primeira conclusdo mais evidente é o
facto de que independentemente do modo
de voo e da falha no atuador, a resposta
pelo algoritmo proposto € sempre mais
rapida e mais eficaz na medida em que as
suas amplitudes sao sempre mais baixas e
estabiliza mais rapidamente.

Comparando, em cada grafico, o pleno
funcionamento dos atuadores (-Ack.H=1 e -
A.P. H=1), verifica-se que apesar dos dois
métodos estabilizarem praticamente ao
mesmo tempo, a amplitude do controlo
atingida pelo método de Ackermann é
sempre maior e por isso o gasto de energia
também é maior. Ja fazendo a comparacao
na presenca de falhas (-Ack.H<1 e -A.P.
H<1), nota-se que a estabilizacao para
ambos € mais demorada, ainda assim o
algoritmo proposto atinge a estabilizacao
mais rapidamente. Para além disso, o

controlo por Ackermann continua a
apresentar oscilacdes mesmo depois da
estabilizacao do algoritmo proposto estar
completa e como era de prever, quanto
maior a falha maior a demora a estabilizar
e maior a amplitude e respetivo gasto
energético.

Outra conclusdo a tirar estad na
analise individual de cada método de

controlo com e sem falha. Isto é, analisando
87
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as duas respostas pelo método de
Ackermann (-Ack H=1 e -Ack H<1), verifica-
se que quanto maior a falha, maior o
afastamento da reposta com falha em
relacao a reposta do controlo sem falha no
atuador. Fazendo a mesma analise para o
algoritmo proposto (-A.P. H=1 e -A.P. H<1),
nota-se também algum afastamento, porém
nao é tao acentuado como pelo método de
Ackermann. Nas respostas de estado, os
graficos dos angulos de arfagem, sao os que
melhor traduzem esta conclusao. Isto
significa que as respostas do controlo e dos
estados, pelo algoritmo proposto e na
presenca de falhas, mantém-se proximas
das respostas com os atuadores em total
funcionamento. Assim, conclui-se que por
maior que seja a falha aplicada no atuador,
este algoritmo apresenta melhor
capacidade de resposta face a presenca
dessas falhas e expde as suas capacidades
enquanto controlador 6timo.

Finalmente, as qualidades de voo
na presenca de falhas mantém-se
constantes (tabela 5). Isto porque tanto
para o método de Ackermann como para o
algoritmo proposto, os valores proprios
finais sdo obtidos da matriz A aumentada
correspondente (A,..0u 4,,,). E esta matriz
que, aplicada na equacao de estado
correspondente ( Xucx = AgcrXack + Blaer
ou X4 = Ajgxir + Buy,) permite  a
obtencao do controlo. Desta forma, o
controlo sera dependente das qualidades de
voo impostas e ndo o contrario e por isso
apresentara uma resposta no nivel

pretendido.
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V. Conclusao

Este trabalho tinha como objetivo o
desenvolvimento de um método de controlo
de atitude capaz de estabilizar o sistema de
modo &timo e robusto na presenca de
eventuais falhas e, ao mesmo tempo,
mantendo as qualidades de voo no nivel
pretendido. O algoritmo  proposto
desenvolveu-se  tirando partido das
especificacoes de estabilidade e
desempenho do método de controlo
classico de implementacao de polos pelo
método de Ackermann e pelo método de
controlo otimo LQR que permitiu ao
algoritmo proposto adquirir um
desempenho o6timo.

Os resultados obtidos demonstram
que ambos os métodos apresentam boas
capacidades de estabilizacao do sistema,
porém o algoritmo proposto tem sempre um
melhor desempenho quer ao nivel de
controlo das falhas, gasto de energia e de
estabilizacdo, como se pode ver pela
analise dos graficos e do custo; O algoritmo
proposto é implementado com um critério
quadratico e portanto apresenta sempre
solucdo, mesmo com a imposicao da
equacdo de Riccati como restricao.
Consoante o modo em questao, o sistema
passa de um nivel de qualidade de voo 2 ou
3 para o nivel 1, como pretendido e, mesmo
na presenca de falhas, esse nivel é mantido.
Conclui-se também que com o acentuar da
falha, a amplitude e o tempo de
estabilizacao do sistema aumentam mas o
algoritmo proposto consegue dar uma
melhor resposta e estes problemas. Além

disso, conseguiu-se que a instabilidade dos
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modos de voo fosse atenuada. Posto isto, o

objetivo proposto foi cumprido.
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Anexo 2

Dados do Helicoptero SA 330 Puma, retirados da referéncia [40].

X,=—-00275Y% Z,=-0026Y M, =0.037/
X, =0.006 ¥ Z,=0.03Y M, =—0.004r/
X, =0.004Y Z,=0.004% M, =—0.025m4,
X, =033, Z,=0.85% M,=-022¥
X.=15%,., Z.=15%,., M_=—-075%
X, =-2.5%. L =-75Y. I =9638 sm’
X, =—94%. Ly =—3) I, =2226km"
X, =05%. L, =25 . 1, =33240gn"
Xﬂ;‘ _ L. =53) I_=25889 ten’
¥, =327, M, =25}, Q, =27m%

Y, =—0.7%. ., M, =75Y

Yo =10, M, =0

Y, =5%. M, =0

Z, =—115%. N, =—5Y.

Z, =417, N, =1.67 Y.

z, = N, =0

Z, =0 N, =-95Y.
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Anexo 3

Tenha-se em conta o vetor P representado no espaco vetorial,
P=1[P ..B]
A norma Euclidiana de P é dada por: ||P|| = (P? + -+ B,H)Y? & ||P||?> = X%, P

Problema: Achar p que seja o mais proximo possivel de um dado vetor p.

A modelacao do problema é feita da seguinte forma:
: o~ 2

Min [Ip = plI*.

Tenha-se agora em conta a matriz P representada por:

P11 - Pin
Popy

P = :
Pn1 Pnn

€ Rnxn

Para se trabalhar no espaco vetorial é necessario converter a matriz num vetor. Pretende-se
~ . 2 . ’
entao transformar a matriz P € R™™ num vetor p € R™ do espaco vetorial. O vetor € dado por:
P11
[pln]
p= [P21|, pelo que a norma Euclidiana deste vetor sera:
pnn
n

n
Ipllz = > py?

i=1 j=1

A norma Euclidiana do vetor p corresponde a norma de Frobenius da matriz P associada.
Posto o problema: Seja P uma dada matriz, achar P que seja a mais proxima possivel de P. A

modelacao para este problema é aplicando Mlisn ||P — P||?. Portanto, a norma de Frobenius

permite lidar com espacos matriciais.
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Anexo 4

Tabela 1- Matrizes A, B, C e D para cada modo obtidas na fase inicial.

Matriz A Ig\atrlz Matriz C Ih)/\atrlz

Fugéide A [0.4957000 —0.392400] B [1] C=1[0 0.392400] D=0
1.0000 0 0

Periodo 4= [—0.746000 —1.334500] B= [1] C=[0 1.334500] D=0
Curto 1.0000 0 0

Rolamento | , _ [—3.32000 —2.75560] B= [1] C=1[0 2.28998609290] | D=0
1.0000 0 0

Rolamento | , _ [ —0.6153 —1.33799] B = [1] C=[0 1.33799434711] | D=0
Holandés 1.0000 0 0

. _ [ —0.32255 -0.02601 _N c=[0 0.02601111639 D=0

Espiral a=| 1.0000 0 |1 &=l [ ]

Tabela 2 - Valores obtidos da matriz Q, P, K4, € Klqr apos a aplicacao do algoritmo proposto para a espiral.

Espiral

Matriz Q

Q| 0'18000 0.2%00]

Matriz P

- |

5.354881645759260 4.447977884124854]
4.447977884124854 0.10

Matriz K,

P 2.677440822879630]T
tar 2.223988942062427

Matriz 4,,,

—5.677440822879630 —4.473988942062427

Alqr 1 0

|
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Tabela 3 - Valores obtidos da matriz Q, P, K4, € Klqr apos a aplicacao do algoritmo proposto para o modo

Fugdide
Fugoide
Matriz Q Q- [ 016000 0]
0 0.2500
p= [ 3.391400057271818 2.580200058311565
Matriz P 2.580200058311565 0.10

Matriz K,

K 2[1.695700028635909T
lar =1 1.290100029155782

Matriz 4,,,

»  _ [ —2.895700028635909 —2.972600029155782
Alqr_[ 1 0

Tabela 4 - Valores obtidos da matriz Q, P, K4, € Klqr apos a aplicacao do algoritmo proposto para o modo

periodo curto.

Periodo Curto

Q= [ 0.16000 0 ]

Matriz Q 0 0.2500
) p =[ 0.908000004002560 0.696000000628637
Matriz P 0.696000000628637 0.10

Matriz K,

K =[0.454000002001280 T
tar 0.348000000314318

Matriz 4,,,

A _[ —1.654000002001280 —2.030500000314318
lgr — 1 0
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Tabela 5 - Valores obtidos da matriz Q, P, K4, € Klqr apos a aplicacao do algoritmo proposto para o modo

Rolamento Holandés

Rolamento Holandés

Matriz Q Q=[ 0.16000 0 ]
0 0.2500
Matriz P p =[ 4.769238516921585 9.824012540290962]
9.824012540290962 0.10

2.3846192584607931"

Matriz K, _
Kigr = [4.912006270145481

Matriz ﬁlqr Alqr _ [ —5.3846191258460793 —11.16200062701454-81

Algoritmo de Butcher:

x=Ax+ Bu = f(x,u)

1
Xp41 = Xp + 9—0(7k1 + 32ks + 12k, + 32ks + 7k

ky = h.f (3, uk)

ky
kz = h.f(xk +_,uk)

4
ks=h Jlak
3 =h.f(x 3 8'uk)

k
ky = h.f(x, + 72 + ko, up)

ks =h g Ok
s = h. f(x 16 16:uk)

3k, 2k, 12k; 12k, 8k
k6—h.f(xk—7+7+ T +T’u")

As variaveis com k alimentam o algoritmo e sdo calculadas em cada instante pelo

produto do passo de simulacao, #=0.01.
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Regra de Simpson

A regra de Simpson é uma forma de se obter uma aproximacao de um integral definido num
intervalo de integracdo [a, b] qualquer. E obtida a partir da integral de um polinémio

interpolador de segundo grau P,(x) que passa por trés pontos igualmente espacados para a

interpolacao, ou seja, {Xo y X1y Xo }, onde x, = a e x, = b Tem-se a expressao:

A= )]Z f(X)dx =~ T P, (x)dx

Xo Xo

. b—
Assim, tomando h = Ta, tem-se:

b
A:j f(x)dx~2[f(xo)+4f(x1)+ f(xZ)]+g[f(x2)+4f(x3)+ o)) F—

=y

+§[f (Xop) +4F (X)) + F(X,)]

A funcao de custo é resolvida aplicando esta formula no programa de Matlab®. O intervalo de

integracdo utilizado foi de [0,80], com h=0.01. O numero de intervalos, n, tem de ser

necessariamente par.
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