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Resumo

Este trabalho apresenta o estudo e desenvolvimento da modelagem dindmica e de um
sistema de controle para a aeronave VIOL Airbus A3 Vahana. O trabalho € dividido em
modelagem dindmica da aeronave, com um modelo de seis graus de liberdade utilizando
angulos de Euler, posteriormente sendo linearizada construindo um modelo no espaco de
estados com nove estados e oito entradas. Com esse modelo linear foi projetado um sistema
de controle para o voo em cruzeiro, projetado por técnica de alocacdo de pdlos constituido
por quatro controladores em cascata, um para cada angulo da aeronave (rolagem, arfagem e
guinada) e um para as velocidades horizontal e vertical. O projeto foi testado por meio de si-
mulacdo no ambiente do Simulink validando a atuagao do sistema de controle para estabilizar

a acronave.

Palavras-chave: robdtica aérea, VTOL, Tilt-Wing, aeronave, Airbus A3 Vahana, sistema

de controle, controle em cascata, alocacdo de pSlos

Abstract

This report describes the study and development of the dynamic model and of a control
system for the VIOL aircraft Aibus A3 Vahana. The project is divided in dynamic model of
the aircraft, with a six-degrees Euler model, after it is linearized building a state-space model
with nine states and eight inputs. With the linear model it was projected a control system for
cruise flight, using the pole allocation technique using four controllers in cascade, one for
each aircraft angle (roll, pitch and yaw) and one for vertical and horizontal velocity. The
project was tested by simulation on the Simulink environment, validating the actuation of the

control system to stabilize the aircraft.

Keywords: aerial robotics, VTOL, Tilt-Wing, aircraft, Airbus A3 Vahana, control system,

cascade control, pole allocation
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Capitulo 1

Introducao

1.1 Contextualizacao

A categoria de aeronaves VTOL sdo aquelas capazes de decolar e pousar na vertical.O
termo aborda aeronaves de configuracdes bastante diferentes, geralmente descritas como um

hibrido entre uma aeronave convencional e um helicéptero.

Figura 1.1: F-35B : Considerada unica aeronave VTOL operacional(Fonte:

Em 1997, a revista Vertiflite, focada na industria de helicopteros, publicou um artigo
contextualizando as aeronaves VTOL desenvolvidas desde 1960, catalogando 45 aerona-
ves. Somente trés dessas aeronaves tiveram sucesso comercial e somente uma € considerada
operacional, a F-35B (imagem [[.T). Os motivos englobam a diferenca grande de empuxo
requerida no voo vertical em relacdo ao voo horizantal, fazendo com que os motores fos-
sem sobredimensionados para cruzeiro ou fossem utilizados motores diferentes para cada

modo de voo, a complexidade mecanica do projeto de varias dessas aeronaves € a baixa efi-

Thttps://www.lockheedmartin.com/en-us/news/features/history/f35b.html



ciéncia no consumo de combustivel, devido a alta demanda de poténcia durante o voo na

vertical[Hirschberg 2017].

Figura 1.2: NASA Pathfinder(Fontef)

O conceito de aeronaves VTOL voltou a ser estudado na inddstria aeronattica por uti-
lizarem nessas configuracdes a ideia de Propulsdo Elétrica Distribuida (DEP). A tecnologia
de DEP foi criada para a aeronave NASA Pathfinder, mostrada na figura desenvolvida
em 1983 para avaliar o uso de células solares, apresentando uma série de vantagens como a
possibilidade de variar o espacamento entre os motores tendo um melhor custo-beneficio em
relacdo a combinag@o com o projeto estrutural da aeronave, a propulsdo pode ser direcionada
de forma a reduzir o arrasto induzido nas asas além de poder aumentar a sustentacdo no voo
vertical, além de por usar um sistema elétrico reduzido e simplificado, torna o projeto mais
barato, possibilitando uma maior seguranca pelo uso de técnicas de redundancia. A principal
desvantagem € que os sistemas de armazenamento de carga tem uma capacidade em torno
de 1/8 do armazenamento de combustiveis fosséis, porém o que foi observado pela industria
€ que essa carga consegue suprir 77% de todas as viagens feitas por téxi aéreo[Moore 2018].

Zhttps://www.dfrc.nasa.gov/Gallery/Photo/Pathfinder/HTML/EC97-44287-2.html
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Figura 1.3: Conceito de aeronave VTOL da UBER (Fonte:

Em 2016, a UBER publicou um relatério sobre a visdo, ilustrado na figura [I.3] um mo-
delo de aeronave e estrutura para pouso, € 0s seus investimentos para transporte aéreo sob
demanda, destacando a utilizacdo de aeronaves VTOL com propulsdo elétrica distribuida e
sistemas de voo autonomo. Além disso, ela cataloga as plataformas em desenvolvimento, faz
uma andlise de mercado e sinaliza os principais desafios dessa tecnologia, como que ainda
nao ha uma regulacgdo e certificagdo propria para essa categoria de aeronaves, as dificuldades
quanto ao design dos veiculos, as infraestruturas da cidade e a reusabilidade dos veiculos

Holden 2016].

Um dos desafios dessa tecnologia € a busca por desenvolver sistemas autonomos, de
forma a suprir a demanda de voos. Tarefas automatizadas ja sdo realizadas em aeronaves
convencionais, porém hd ainda muitas dificuldades quanto ao desenvolvimento de sistemas
de voo autonomo. Diferente da indudstria automotiva, ha uma menor chance de acidentes

envolvendo dois veiculos, porém a probabilidade de fatalidades é mais alta, tornando-se ne-

cessdrio o desenvolvimento de um sistema extremamente seguro. [Lovering 2018|] sugere

que a implementa¢do do sistema autdbnomo deve ser feita desde o inicio do projeto aerondu-

tico de forma que seja segura e extensivamente testada.

Empresas representativas na inddstria aerondutica comecaram a investir em aeronaves
VTOL, a Boeing comprou a canadense Aurora Flight que ja tinha essa aeronaves no catal6go,
a Embraer fechou parceria com a UBER e divulgou um VTOL conceitual em 2018 e a
Airbus tem trés modelos sendo desenvolvidos, entre eles o Tilt-Wing A3 Vahana que sera a
plataforma utilizada no desenvolvimento do projeto deste trabalho[Lacoma 2018]].

1.2 Motivacao

As aeronaves VTOL e as suas aplicacdes para servicos de tdxi dereo é um tema atual e
que se dispde de diversos desafios quanto ao seu desenvolvimento. Um desses desafios e que
atualmente tem sido estudado por diversas companhias é o uso de sistema de controle de voo

3https://www.uber.com/us/en/elevate/



autonomo.

Tendo isso como ponto de partida e a complexidade de projetar um sistema de controle
de voo autondmo, levando em consideracdo a necessidade de fazer a modelagem dinamica,
obter modelos linearizados e projetar o sistema de controle utilizando metodologias efetivas
e buscando validar por meio de simulagdes o projeto desse sistema. Buscou-se desenvolver
um trabalho em torno disso tendo como foco a aeronave Airbus A3 Vahana, realizando o

estudo da modelagem e do sistema de controle para essa plataforma.

1.3 Objetivos do Projeto

Figura 1.4: Aeronave A3 Vahana (Fonte: [Lovering 2018])

Os objetivos deste projeto consistem no desenvolvimento da modelagem e de um sis-
tema de controle para a aeronave Airbus A3 Vahana, mostrada na figura [[.4] uma ae-

ronave VTOL Tilt-Wing com base nas caracteristicas da aeronave e na missao de voo

descrita por [Lovering 2018|]. Para isso sendo necessario desenvolver a modelagem ma-

temdtica do sistema utilizando as metologias desenvolvidas por [Cetinsoy et al. 2012]],

[Eredericks et al. 2017] e [Holsten et al. 2016]] para aeronaves VTOL de caracteristicas si-

milares.

Com o fim de projetar um sistema de controle em torno do ponto de operagdo em cru-
zeiro, busca-se utilizar técnica de alocacdo de podlos, para isso sendo necessario obter um
modelo linearizado da aeronave em torno do ponto de operacdo. Espera-se que o sistema
de controle seja capaz de estabilizar o sistema, seguindo os requisitos delimitados para o
projeto.

De forma a validar o projeto desenvolvido, espera-se poder avaliar o sistema em malha
aberta e em malha fechada no ambiente de simulac¢ao Simulink, podendo comparar os dados
simulados com os projetos e verificando a faixa de atuac@o do sistema de controle e do
projeto como um todo.



1.4 Resultados Obtidos

Entradas .
Controle Sistema de Forcas e Modelo Dindmico

r Controle Momentos 6 DOF \

Figura 1.5: Estrutura Geral do Projeto

Os resultados obtidos foram satisfatérios quanto aos objetivos tracados anteriormente.
Foi desenvolvido um sistema de controle de voo para o ponto de operagdao em cruzeiro da
aeronave Airbus A3 Vahana, ilustrado na figura para isso foi realizada inicialmente a
modelagem dinamica da aeronave utilizando seis graus de liberdade, posteriormente obtendo
um modelo linearizado em torno do ponto de operacgdo e posteriormente realizando o projeto

dos controladores.

Foram projetados quatro controladores, trés para os angulos (rolagem, guinada e arfa-
gem) e um para as velocidades lineares, cada um com um tempo de amortecimento diferente.
Cada controlador foi simulado de forma a verificar se cumpre os requisitos de projeto, sendo
também verificada a margem de atuacdo de cada controlador.

Ao longo do desenvolvimento desse trabalho, foi possivel projetar um sistema de controle

que atende aos requisitos da aeronave e validar a sua operacdo de maneira eficaz.

1.5 Apresentacao do Manuscrito

Este trabalho estd organizado em cinco capitulos. O Capitulo 2 apresenta a pesquisa
bibliografica, dividido em trés partes, primeiramente mostrando uma abordagem geral das
aeronaves VTOL, das diferentes configuracdes e das aplicagdes, a secdo seguinte foca nas ae-
ronaves desenvolvidas para servicos de taxi dereo, sendo focada na ultima parte na aeronave
de estudo deste trabalho e nos projetos que foram utilizados como base para a metodlogia a

ser desenvolvida.

O Capitulo 3 apresenta as metodologias e o desenvolvimento da modelagem dindmica,
utilizando métodos matemdticos e um modelo de seis graus de liberdade, validando-o no
ambiente de simulagdo, posteriormente € feita a linearizacao do sistema em torno do ponto
de operagdo, validando-o por meio da comparacdo em malha aberta com o sistema nao line-
arizado, por fim, é desenvolvido o sistema de controle da aeronave, composto pelos quatro
controladores. No Capitulo 4, sdo expostos os resultados dos testes em simulagdo realizados
de forma a validar o sistema de controle. Por ultimo, o Capitulo 5 apresenta as conclusdes

deste trabalho e propostas de projetos futuros.



Capitulo 2

Pesquisa Bibliografica

2.1 Introducao

Ao longo deste capitulo sdo apresentadas as referéncias bibliograficas utilizadas de forma

a estudar o problema e a tecnologia e posteriormente desenvolver o projeto deste trabalho.

Inicialmente, sdo estudadas as aeronaves VTOL , suas principais caracteristicas, aerona-
ves que foram desenvolvidas nos ultimos e as aplicacdes das aeronaves e as visdes quanto ao

futuro para o uso como aeronaves nao tripuladas e para aplicacdes em téxi-aéreo.

Posteriormente, a pesquisa € focada em aeronaves desenvolvidas para aplicacdes em taxi-
aéreo, focando em suas caracteristicas, como configuracdo, seguranca € as vantagens em
relacdo as demais aeronaves. Por meio de uma comparagdo entre as aeronaves fabricadas,
optou-se por focar o trabalho na aeronave Airbus A3 Vahana, por ter uma tecnologia avan-
cada, apresentar desafios quanto ao projeto de um sistema de controle e ter dados de projeto

disponiveis facilmente.

O estudo da aeronave A3 Vahana foi feito utilizando os dados disponibilizados pelo fa-
bricante, além de realizada a comparagdo com outros trés projetos, de forma a encontrar

técnicas de projeto a serem utilizadas no desenvolvimento desse trabalho.

2.2 Aeronaves VTOL

A categoria de aeronaves VTOL € abrangente e envolve diversos tipos de plataformas que
sdo capazes de decolar e pousar verticalmente. O grande desafio no projeto dessas aeronaves
¢ a producdo de sustentacdo a baixas velocidades e sem sacrificar a perfomance da aeronave
em cruzeiro e outras manobras como descrito por [McCormick 1999], diante disso € possivel

encontrar aeronaves VTOL com diversas configuracoes.

Em 1997, a AHS publicou a chamada "Roda da Fortuna das Aeronaves VTOL", figura
[2.1] na qual é possivel visualizar as plataformas que foram produzidas nos 50 anos ante-



riores [Hirschberg 2017]. Somente trés entre as 45 aeronaves retratadas tiveram sucesso
e poucas empresas estavam dispostas a investir na tecnologia. A situa¢gdo mudou com os

avangos na drea de propulsdo elétrica e armazenamento de energia, conforme descrito por

[Ullman et al. 2017]].

V/STOL Aircraft
and Propulsion
Concepts

Forward
Flight

Figura 2.1: Roda da Fortuna das Aeronaves VTOL (Fonte: [Ullman et al. 2017]])

Atualmente, hd um amplo uso dessas aeronaves como veiculos aéreos ndo tripula-
dos [Hassanalian and Abdelkefi 2017] e em aplicagdes de tixi aéreo ([Holden 2016] e
[Ullman et al. 2017]). Os principais pontos em comuns entre essas aplicacdes é o uso de
propulsdo elétrica distribuida, sistemas de armazenamento de energia mais bem desenvolvi-

dos e o uso cresecente de tecnologias de voo autdnomo.



2.2.1 Configuracoes

> -

(a) Compound Aircraft desenvolvido por (b)  Tail-Sitter desenvolvido por
[Heredia et al. 2012, 2010 [Garcia et al. 2012], 2012

(¢)  Tilt-Wing desenvolvido por (d)  Tilt-Wing desenvolvido por
[Holsten et al. 2016], 2016 [Cetinsoy et al. 2012]], 2012

‘;’.‘;@.‘é?‘i*: [ }. Guea /

(e)  Tilt-Rotor desenvolvido por (f)  Multi-Rotor desenvolvido por
[Wang and Cai 2015]], 2015 [Agarwal et al. ||, 2014

Figura 2.2: Configuragdes de aeronaves VTOL

Compound Aircraft trata-se de uma aeronave hibrida entre uma asa-fixa e um helicoptero.
E utilizada nas mesmas aplica¢des de helicopteros, tendo como vantagem que no voo em
linha reta consegue manter a sustentacao.

O projeto da plataforma HUDA desenvolvido por [Heredia et al. 2012], mostrada na fi-
gura 2.2 a), € um compound aircraft reconfiguravel, recolhendo as pds durante o voo em



cruzeiro. Ao longo do trabalho, é desenvolvido o modelo dinamico e as simulagdes em re-
lacdo a diferentes efeitos aerodindmicos, sendo um projeto ndo finalizado e com diversas

caracteristicas ainda nao avaliadas.

Os Tail-Sitters sao aeronaves similares a de configuracdo convencional, porém sdo capa-
zes de produzir empuxo suficiente para uma decolagem no eixo vertical. Tem aplicagdes no

meio militar e em VANTS, porém ainda sem aplica¢des na aviagdo civil.

O projeto de [Garcia et al. 2012]] foi um controlador para a estabiliza¢do da atitude do
Tail-Sitter em imagem 2.2 b), considerando os efeitos aerodinamicos. O controlador desen-

volvido foi um nJao-linear saturado proporcional integral derivativo(SPID).

Tilt-Wing sao aeronaves capazes de produzir alta sustentacio defletindo as asas e os ro-
tores em 90° durante a decolagem e pouso. Tem como principais vantagens um equilibrio

entre o desempenho em decolagem e pouso com 0 em cruzeiro.

A aeronave desenvolvida por [Holsten et al. 2016]], mostrada na figura 2.2 ¢), é um T7ilt-
Wing com seis atuadores. O sistema desenvolvido € um controlador PID em cascata, utili-
zando simulacdo e dados de ensaios em voo e em tunel de vento. O trabalho foca principal-

mente na linearizacao em torno de diversos pontos de operagao.

A aeronave SUAVI, mostrada na figura 2.2 d), desenvolvida por [Cetinsoy et al. 2012]]
¢ um Tilt-Wing com quatro asas. No artigo é descrito desde as etapas de construgdo até a
implementagdo do projeto. O sistema dindmico € feito com base nas equagdes matematicas,

ndo utilizando dados de ensaio.

Aeronaves Tilt-Rotor similares as Tilt-Wing, porém defletem somente os roto-
res na decolagem e no pouso. Apresentam um desempenho na decolagem e
pouso melhor que as 7ilt-Wing, porém apresentam um pior desempenho em cruzeiro
[Hassanalian and Abdelkefi 2017]].

O trabalho de [Wang and Cai 20135]] trata-se da modelagem do 7ilt-Rotor ilustrado em
2.2 e) de grandes dimensdes. Para isso, leva em consideracao as pertubacdes aerodindmicas
causadas pelo conjunto dos motores e € montada uma funcao para avaliar as incertezas do

modelo.

Multi-Rotor sdo aeronaves com presenga de um arranjo de rotores posicionados no eixo

vertical. Amplamente utilizada em drones (quadrirotores).

O projeto desenvolvido por [Agarwal et al. | € uma aeronave recreativa para voos indoor,
mostrada em 2.2 f). Considerando fatores como custo e seguranca optou-se por um conceito

de Multi-Rotor. O trabalho foca principalmente no desenho da aeronave.



2.3 Plataformas para Taxi Aéreo

O uso dessas aeronaves em aplicacdes de tdxi-dereo tem recebido diversos investimentos
de empresas como UBER, Boeing, Airbus e Intel, mostrando-se como um tema de alta in-
teresse para a modernizagao da indudstria aerondutica e de desafios quanto a engenharia dos
sistemas e a segurancga. A vis@o € o uso das aeronaves VTOL em aplicacdes similares aos he-
licopteros, tendo como vantagem a diminui¢do da polui¢do sonora e ambiental, além de ser
uma tecnologia mais acessivel e eficiente. Diante disso, optou-se por focar o trabalho nessas
aplicacdes, realizando inicialmente um estudo de plataformas que estdo sendo desenvolvi-
das e posteriormente a escolha de uma dessas plataformas para a realizacao do projeto.Os
trabalhos de [Holden 2016] e [Ullman et al. 2017] retratam as diferentes visdes e projetos
quanto a aplicacdo dessas aeronaves para taxi dereo. As caracteristicas em comum entre

essas plataformas € o uso de propusao elétrica distribuida e de sistemas de voo auténomo.

—~ags

Figura 2.3: Projeto Zee.Aero (Fonte:

A companhia Zee.Aero utiliza uma configuragdo diferente das demais, mostrada em [2.3]
sendo que a surtentacdo vertical e o empuxo sao fornecidos por grupos diferentes de motores
ndo-articulados, resultando em aumento do peso da aeronave e uma ineficiéncia do conjunto
motopropulsor. A companhia busca desenvolver diversas tecnologias como mecanismo para

os rotores e sistemas de recuperacdo automatico, tudo descrito em uma série de patentes.

Thttps://kittyhawk.aero/
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SOURCE: JOBY AVIATION

Figura 2.4: Projeto Joby Aviation (Fonte: EI)

A companhia Joby Aviation utilizou o conceito de 7ilt-Rotor, apresentando um conjunto
de seis a doze motores, sendo a tltima mostrada em [2.4] dependendo da aeronave. A van-
tagem delas sobre o conceito da Zee.Aero € uma diminui¢do do peso e do arrasto induzido
na aeronave devido a variagdo da posicao dos motores, porém aumentado a complexidade
quanto ao controle devido a articulacdo dos motores. A companhia também documentou o

projeto em uma série de patentes.

Figura 2.5: Projeto A3 Vahana (Fonte: [Lovering 2018]))

A aeronave desenvolvida pela Airbus, a A3 Vahana, apresenta o conceito de 7ilt-Wing,
mostrado em [2.3] utilizando oito motores distribuidos em quatro asas. Esse modelo reduz
um pouco a complexidade quanto ao controle em relagdoo as aeronaves da Joby, reduzindo

Zhttp://www.jobyaviation.com/
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o nimero de atuadores utilizados. O projeto foi documentado em [Lovering 2018]], tendo

diversos dados de projeto e de ensaios.

Figura 2.6: Projeto E-Volo Volocopter (Fonte:

A aeronave E-Volo Volocopter tem um conceito de Multi-Rotor altamente redundante
com 18 motores, mostrado em [2.6] Essa topologia é mais simples e bem desenvolvida do
que as demais, porém apresenta como desvantagem velocidades reduzidas. Comprada pela

Intel, € a primeira aeronave VTOL a realizar um voo tripulado.

4

Figura 2.7: Projeto Lilium (Fonte: EI)

O projeto da Lilium é um Tilt-Rotor com os 36 motores acoplados as superficies de alta
sustentacdo, mostrado na figura tem como vantagem altas velocidades, porém tem um

sistema de controle complexo.

3https://www.volocopter.com/de/
*https://lilium.com/
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2.4 Airbus A3 Vahana

Figura 2.8: Projeto A3 Vahana (Fonte: [Lovering 2018]])

A escolha pela plataforma A3 Vahana como estudo desse trabalho foi feita por ter di-
versos dos dados de desempenho disponiveis online, por ser uma aeronave com um projeto
mais atual utilizando propulsdo elétrica e sistema de voo autdonomo e ja ter realizado voos

de teste, além de estar sendo realizado um trabalho em torno da certificacdo da aeronave e

seguranca da aeronave de acordo com normas internacionais [Lovering 2018]].

No projeto, foram definidos inicialmente a configuracdo da aeronave e o nimero de mo-
tores, optando por uma Tilt-Wing com oito motores por apresentar uma poténcia requerida
no voo em vertical menor que outras configuracdes estudadas, por reduzir o fluxo de ar
induzido dos motores, diminuindo o angulo de ataque durante a decolagem, diminuindo a
complexidade quanto as andlises aerodinamicas e o controle de voo.

Para o projeto foi definida uma missdo para a aeronave em cinco fases: decolagem,
transi¢do, cruzeiro, transi¢cao e pouso, considerando um tempo extra por seguranga, ilustrada
em[2.9

: Cruise for N ki _
ﬁ-*_. | ruise 1or m > ﬁ-*

90 sec 90 sec

+ itii transition + hover .
hover + transition ransitio ove + 20 minute reserve

e 3 min hover + transition
e 17 min @ min power

Figura 2.9: Missao de Voo (Fonte: [Lovering 2018]])

Com essas defini¢Oes iniciais foi utilizada uma rotina de otimizagdo multi-disciplinar

considerando variavéis como as propor¢des e o peso da aeronave, custos de fabricacdo e de
operagdo, conforme
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Figura 2.10: Otimizac¢do Multi-Disciplinar (Fonte: [Lovering 2018]])

Para avaliar a aeronave, inicialmente, foi estudado o carregamento nas asas de forma a

minimizar o arrasto, mostrado em[2.11] e a dinAmica do sistema em malha aberta de forma a

()

avaliar o sistema e sua controlabilidade, mostrado em[2.12]

Load Distribution
25

15

z[m]

1
1
1
1
]

) I 1 I I
-3 -2 -1 0 1

y[m]

Figura 2.11: Carregamento nas Asas(Fonte: [Lovering 2018]))
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Figura 2.12: Dinamica em Malha Aberta(Fonte: [Lovering 2018]])

Foi considerado no dimensionamento dos motores o angulo de incinac¢do das asas no voo
em vertical e a dire¢do de rotagdo das hélices, selecionando um ponto em que maximizasse
o empuxo dos motores para mudar o veiculo para a posicao de pouso no caso de falha em

um dos motores, conforme a figura[2.13]
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Motor Thrust Ratio

Figura 2.13: Dimensionamento dos Motores (Fonte: [Lovering 2018])

A configuracdo foi testada com trés modelos em escala utilizando sistema de rddio-
controle, mostrada em [2.14] [2.15|e[2.16] validando os dados de projeto.

Figura 2.14: Modelo em Escala 17% (Fonte: [Lovering 2018])
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Figura 2.15: Modelo em Escala 22% (Fonte: [Lovering 2018])

Figura 2.16: Modelo em Escala 24% (Fonte: [Lovering 2018])

O primeiro voo com a aeronave em tamanho real, mostrada emm foi realizado no dia
31 de Janeiro de 2018, alcancando uma altitude de 5 metros e descendo seguramente, com
duracdo de 53 s e um MTOW de 745 kg.

Figura 2.17: Modelo em Tamanho Real(Fonte: [Lovering 2018]))

O fabricante disponibilizou alguns dados de projeto e uma rotina de otimizacao. Tendo
como base esses dados, utilizou-se como referéncias projetos desenvolvidos de aeronaves

Tilt-Wing com caracteristicas similares.
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2.4.1 Revisao sobre aeronaves Tilt-Wing

Figura 2.18: Aeronave desenvolvida por Centisoy (Fonte: [Cetinsoy et al. 2012])

Levantando primeiro as caracteristicas das aeronaves em comparacdo a A3 Vahana, €

possivel visualizar que a desenvolvida por [Cetinsoy et al. 2012]] tem uma configuragdo geral

mais similar, conforme mostrada em [2.18] uma vez que tem a presenca de quatro asas, a
diferenca principal estrutural é que A3 Vahana possui dois motores em cada asa e as duas
asas frontais nio estdo no mesmo nivel que as de trds, tendo que para adaptar a modelagem

considerar uma parcela adicional para o momento.

O controle da aeronave desenvolvida por [Cetinsoy et al. 2012]] € feito somente pelo an-

gulo de inclinacdo das asas e pelo empuxo dos motores,por meio de quatro varidveis artifici-
ais relacionadas ao empuxo dos motores e aos momentos causados pelo motores mostradas
em ??, enquanto A3 Vahana e as outras duas aeronaves apresentam outras superficies de

controle, como flaps e ailerons.

Os controladores desenvolvidos por [Cetinsoy et al. 2012]] sdo trés controladores PID

para os angulos de atitude que sdo validos para as trés situacdes de voo e trés conjuntos de
controladores PID para as velocidades, sendo cada um para uma das situagdes de voo. O
projeto do controlador, foi feito utilizando dados matematicos sem a realizacdo de ensaios

em voo e em tunel de vento.
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Figura 2.19: Projeto Holsten, 2016 (Fonte: [Holsten et al. 2016])

O projeto de [Holsten et al. 2016] trata-se principalmente da linearizagdo da aeronave
AVIGLE, mostrada na figura[2.19] O modelo dindmico da aeronave é obtido pelas equagdes

de Euler-Newton com seis graus de liberdade.

O modelo linearizado € obtido utilizando a Teoria das Pequenas Pertubagdes, ignorando
termos de ordem alta, e Séries de Taylor de 1* Ordem. A linearizacdo foi feita de forma a

descrever o sistema com:
i = AT + Bi (2.1)

7=C7 (22)

Com Z representando os estados e « as entradas do sistema:

f: (¢797u7v7w7p7Q7r)T (2'3)

U= (T, AT, Touz 0, €, 77>T (2.4)

A estrutura geral dos controladores estd ilustrada em [2.20] O controlador de velocidade
controla as velocidades separadamente. A saida € uma forca nas direcdes x € z. Ambos 0s

controladores tem um ganho proporcional e um integral.

No controlador de atitude, os angulos de rolagem e arfagem sdo controlados por um
sistema PID com satura¢do. Dependendo do modo de voo, o angulo de arfagem é controlado
pelo empuxo auxiliar 7,,, ou pela deflexdo do profundor 7. A rolagem e a guinada sdo

controladas pelo empuxo diferencial AT e pelo angulo de deflexdo do aileron e.
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Figura 2.20: Estrutura Geral do Sistema de Controle(Fonte: [Holsten et al. 2016]])

Para valida¢dao do modelo a saida do sistema foi obtida utilizando o modelo nao linear e
o modelo linear, utilizando o mesmo controlador e entradas no modelo em malha fechada,
mostrada na figura 2.21] As diferencas sdo perceptiveis somente para velocidades na hori-
zontal entre 13m/s e 17m/s, indicado como os autores como uma consequéncia da aquisi¢ao
dos dados aerodinamicos utilizados no modelo.
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18 [ [---- Linear Plant T
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Figura 2.21: Compara¢do Dindmica Nao-Linear e Linear(Fonte: [Holsten et al. 2016])

Em comparacgdo a aeronave A3 Vahana, a aeronave AVIGLE tem uma estrutura diferente
mais préxima das aeronaves convencionais, além de apresentar um sistema motopropulsor
com menos elementos. Porém tem como similaridades a presenca de superficies de controle
além dos motores. O trabalho desenvolvido por [Holsten et al. 2016/ detalha bem a etapa de
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linearizacdo do modelo para o projeto do sistema de controle, o que serd usado posterior-
mente para o projeto realizado.

Figura 2.22: Ensaios em Voo NASA GL-10 (Fonte: [Fredericks et al. 2017]])

A documentacao desenvolvida por [Fredericks et al. 2017] foca extensivamente na cam-
panha de ensaios em voo da aeronave NASA GL-10, mostrados em[2.22] trazendo ao longo do
texto informagdes importantes quanto a decisdes de projeto que serdo usadas posteriormente
no projeto a ser desenvolvido nesse trabalho.

Em relacdo a A3 Vahana a missdo de voo € similar, tendo como diferenca que é a da
NASA GL-10 é mais longa, tendo uma durac@o de 24 horas em cruzeiro, conforme ilustrado
em[2.23

Total Mission Time 24 hrs

Loiter @ 21,000 ft

O

350 km Cruise @ 100 kts & 21,000 ft 350 km Cruise @ 100 kts & 21,000 ft
(217.5 miles) (217.5 miles)
500 ft/min Climb -500 ft/min Decent
200 ft 200 ft/min Vertical ROC ~200 ft/min Vertical ROC | 200 ft
Vertical Vertical Landing +
Takeoff 2 min Hover Reserve

Figura 2.23: Missao de Voo NASA GL-10 (Fonte: [Eredericks et al. 2017]])
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Figura 2.24: Ensaios de Envelope de Voo NASA GL-10 (Fonte: [Fredericks et al. 2017])

Inicialmente os ensaios foram feitos para tragar o envelope de voo, comecando na situ-
acdo de equilibrio para cada situacdo de voo, foram variadas algumas grandezas de forma a
expandir o envelope. Para isso, foram coladas fitas nas asas da aeronave, mostrado em [2.24]
de forma a observar o descolamento da camada limite nas situacdes de perda de sustentacao.

Um dos resultados dos ensaios em voo foi a estruturagao do voo de transi¢ao de forma

que o dngulo de ataque da asa esteja sempre abaixo do dngulo de estol, mostrado em [2.25]

Figura 2.25: Voo de Transi¢io NASA GL-10 (Fonte: [Fredericks et al. 2017])

Outro resultado importante, que serd posteriormente usado no projeto do controlador
para A3 Vahana € a criacdo das Leis de Controle com base nesses ensaios de voo e para os
dois principais modos de voo.
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Capitulo 3

Desenvolvimento

3.1 Introducao

Nesse capitulo, € apresentado a estrutura geral do projeto do sistema de controle projetada
para a aeronave Airbus A3 Vahana, que tem uma configuragdo VTOL Tilt-Wing. Ao longo

desse texto, serd explicado toda a metodologia de desenvolvimento dividida em trés partes.

Ao longo da primeira parte, é apresentada a plataforma e desenvolvida a modelagem
dindmica da aeronave, o modelo dinamico € posteriormente validado na plataforma de simu-
lacdo. Na segunda parte, ¢ feita a linearizacao do modelo em torno do ponto de operacao,
esse modelo linear € utilizado na terceira parte para o desenvolvimento do sistema de con-

trole.

3.2 Modelagem Dinamica

Os fabricantes da aeronave Airbus A3 Vahana nao divulgaram a modelagem dinamica da
aeronave, afim de estudar a aeronave e projetar um sistema de controle foi desenvolvido um

modelo dinAmico.

Assumindo que a aeronave Airbus A3 Vahana é um corpo rigido com seis graus de liber-
dade, € possivel derivar o modelo dindmico das equacdes de Newton-Euler, como descrito
em [Holsten et al. 2016], [Cetinsoy et al. 2012] e [Fossen 2011]]. Para tal, sdo utilizados dois
sistemas de coordenadas um centrado no centro de gravidade da aeronave (indicado pela le-
tra b) e outro centrado no centro da terra (indicado pela letra e), ilustrado em 3.1} na qual e
indica a coordenada em relacdo a Terra, b a coordenada em relagdo ao centro de gravidade

da aeronave, u, v e w as velocidades lineares em relacao aos eixos x, y € z, respectivamente.
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Figura 3.1: Relacao entre os eixos de coordenada (Fonte: [Cetinsoy et al. 2012])

A relacdo entre os dois eixos de coordenadas pode ser descrita por uma matriz de rotagao

em funcdo dos angulos de Euler : angulo de rolagem, arfagem e guinada.

X u u
Y| =R |v| =R.,R,0R.4 v (3.1)
Z w w

Na expressao |3;1'|, X, Y e Z indicam as forcas nos respectivos €ixos x, y € z,R indica as
matrizes de rotacdo e ¢, 0,1 indicam os adngulos de rotacdo nos eixos x, y e z, respectiva-

mente.

Expandindo a equagdo, obtém-se:

z —s(¢) c(0)s() c(0)c(9) w
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A atitude é expressa por:

) 0 0

b
q| =|0| +RL, |0| +RL,RL, |0 (3.4)
r 0 0 W

Na expressdo 3.4 p,q e r indicam as velocidades angulares em relagdo aos eixos de

rotacdo x, y e z, respectivamente.

Resultando em:

é 1 sotd  cotd | |p
Ol =10 co —so| |q|,c0#0 (3.5)

¥ 0 s¢/ch cop/ch| |r

Assumindo simetria no plano xz, ou seja , [, = [, = 0, o tensor de inercia € definido

por:

le’ 0 [CCZ
Ie¢=1] 0 I, 0 (3.6)
-[IEZ 0 '[ZZ

Os momentos de inércia foram calculados para esse projeto, com base nos dados em
relacdo as dimensdes e massas fornecidos po [Lovering 2018|], para isso a fuselagem da
aeronave foi aproximada como um cilindro, permitindo calcular os momentos de inércia da
fuselagem pelas equacdes e [3.8] nas quais m ¢ a massa da fuselagem, r é oraioe [ é a

largura do cilindro aproximado.
1
A §m7’2 (3.7)

1 1
I,=1,.= vaﬂ + §mr2 (3.8)

As asas foram aproximadas como placas planas paralelas, calculando os momentos de

inércia em torno do préprio eixo pelas equacdes [3.93.10] [3.11] e [3.12] nas quais a e b sdo a

envergadura e o comprimento das asas, respectivamente.

1 2
I, = Ema (3.9)
Loy
1 2 2
I, = Em(a + mb?) (3.11)
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1 2 b?
I, = —mab(a—

5 ) (3.12)

Considerando que as asas estdo distantes do centro de gravidade da aeronave, os momen-
tos em relag@o ao centro de massa da aeronave sdo calculadas pela equacdo ??, na qual 1.,

indica o momento de inércia em torno do proprio eixo e d € a distancia entre os dois eixos.

I1=1,,+md (3.13)

Assim chegando as expressodes x para o momento de inércia da aeronave e aos valores na

tabela[3.11

Tabela 3.1: Momentos de Inércia

Simbolo | Descri¢ao Magnitude
1., | Momento de Inércia em torno do eixo x 893.76 kg.m?
I, | Momento de Inércia em torno do eixo y 2527.24 kg.m?
I.. | Momento de Inércia em torno do eixo z 3315.28 kg.m?
I,.. | Momento de Inércia em torno do plano xz ~ 171.20 kg.m?

Dessa maneira, € possivel descrever o momento resultante como:

P P p L
ICG q =+ q X [CG qgl| = M (314)
r r r N

Assim, a dinAmica da aeronave € descrita por nove equagdes nao lineares:

1

uw=—X —qw-+rv (3.15)
m

_ 1

v=—Y —ru+pw (3.16)
m

. 1

w=—2Z—pv+qu (3.17)
m

1

A (I.L — I..N + (Ip L. + L.(Iy, — Lw))pq — L.(L.. — I,qr) (3.18)

p

jg= i(M — L.(p* —1*) + (L. — L,)pr) (3.19)

vy
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, 1
= j_mj_zz—_p(IxZL+ImN+(I§Z+IM(Im—Iyy)pq+(lwz(fyy—lzz)—[mlxz)qr) (3.20)

¢ = p + sin(¢)tan(0)q + cos(¢)tan(0)r (3.21)

g = cos(¢)q — sin(@)r (3.22)

. sin(o) cos()
V= cos(0) 7 cos(0) " (3-23)

As forcas e os momentos que descrevem a dindmica da aeronave sdo resultantes dos
efeitos aerodindmicos, propulsdo e do peso. A andlise destas componentes foi feita conside-
rando as trés configuracdes possiveis para a aeronave, ilustradas em [3.2} decolagem/pouso,

transicdo e cruzeiro.

[Cetinsoy et al. 2012] propds um modelo dindmico para uma aeronave 7ilt-Wing de qua-

tro asas e quatro motores, esse modelo foi expandido para esse projeto para a aeronave Airbus
A3 Vahana considerando a diferenca de altura entre as asas, a presenga de oito motores e sua
distribuicdo nas asas e as superficies de controle (flap e aileron) presentes na aeronave.

N,

Figura 3.2: Configuragdes da Aeronave (Fonte: [Lovering 2018]])

Os coeficientes aerodindmicos sdo funcdes do angulo de ataque, o qual € ilustrado na
figura ?? e descrito pela equagdo [3.24] na qual o indica o angulo de inclinacdo das asas e «
o angulo de ataque.

a=0+ arctcm(g) (3.24)
v

O perfil utilizado na aeronave € um NACA 4415, conforme descrito por [Lovering 2018],

o qual os coeficientes de sustentacdo e arrasto sao descritos pelos graficos da base de dados

[

Thttp://airfoiltools.com/airfoil/details ?airfoil=naca4415-il
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Figura 3.3: (] Coeficiente de Sustentagdo
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Figura 3.4: C, Coeficiente de Arrasto

Utilizando as fungdes de regressdo polinominal (polyfit) do MATLAB para esses pontos,

chega-se as seguintes equagdes para os coeficientes aerodinamicos:

Ci(a) = —4,8088a2 + 4,9290c + 0, 4926

Cy(a) = 0,61460% + 0,0157a + 0,0001

A relagdo entre a linearizagdo e os pontos da base de dados pode ser visualizada nas figu-

ras[3.3|e[3.4] na qual é possivel chegar a conclusdo que as equagdes lineares dos coeficientes

¢ um modelo satisfatorio.
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Figura 3.5: Dispositivos de alta sustentacao (Fonte: [Von Mises 2012])

Tabela 3.2: Medidas Superficies Aerodinamicas

Simbolo | Descri¢ao Magnitude (Fonte: [Lovering 2018]])
Cyp1 | Cordada Asa 1l 0.67 m
b1 | Envergadura da Asa 1 2.67m
Cw2 | Corda da Asa 2 0.67 m
b2 | Envergadura da Asa 2 2.67m
Cy3 | Corda da Asa 3 0.80 m
bws | Envergadura da Asa 3 2.67m
cwa | Corda da Asa 4 0.80 m
bws | Envergadura da Asa 4 2.67m

Aflap | Propor¢do da Corda Flap 0.20
Vfiap | COSY =1 —2) 60°
Aditeron | Propor¢ao da Corda Aileron 0.20
Yaiteron | €OSY =1 —2A 53°

Defindo k e e como os Angulos de deflexdo do flap e do aileron, respectivamente, os
dispositivos de alta sustentagdo tem forma como na figura [3.5[tem medidas mostradas na
tabela[3.2]e contribuem com um AC', equivalente a:

ACifiap = 2K(Yp1ap + 510V f1ap — AflapT) (3.27)

AC’laileron = 26(7aileron + Sin'-)/aileron - )\aileron/ﬂ) (328)

As forcas aerodinamicas sdo descritas para cada asa como:

Fy = 0.5(C) + AC)f14p) (@) pSi (u? + w?) (3.29)
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Fio = 0.5(C; + ACij10p) () pSa (v + w?)
Fi3 = 0.5(C; + ACuaiteron) () pSs(u? + w?)
Fiu = 0.5(C1 + AClqiteron) () pSa(u® + w?)

Fy1 = 0.5C4(a)pSy(u? + w?)
Fy = 0.504(a) pSa(u? + w?)
Fy3 = 0.5Cy() pSs(u? 4 w?)

Fd4 = O5Cd<Ck)pS4('LL2 + wz)

Sendo:

4
Fi=) Fi
=1
4
Fy= Z Fy;i
=1

(3.30)

(3.31)

(3.32)

(3.33)

(3.34)

(3.35)

(3.36)

(3.37)

(3.38)

As forcas em cada um dos eixos é quivalente a soma das componentes aerodinamica, do

empuxo dos motores e das forcas gravitacionais:

X = Xaero+XT+Xg

Y:Yaero_{'YT‘{’Y;]

Z = Zgero + 27 + Zg
A resultante em cada um dos eixos de coordenada é:

Xoero = Fisin(a) — Fycos(a)

Yaero =0

Zgero = —Ficos(a)) — Fysin(a)
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O empuxo dos motores em cada uma dos eixos de coordenada varia de acordo com o

angulo de inclina¢do das asas:

8
Xr =Y Ticos(o) (3.45)
=1
Yr=0 (3.46)
8
Zr = =Y Tisin(o) (3.47)
=1

A contribui¢do da forca gravitacional € dada como uma fun¢ao dos angulos de Euler:

X, = —mgsin(6) (3.43)
Y, = mgsin(¢)cos(6) (3.49)
X, = mgcos(0) (3.50)

Os momentos L,M e N sdo fungdes das forgas aerodinamicas, dos empuxos dos motores,
dos momentos de inercia e das distancias entre o centro das asas e dos motores ao centro de

gravidade da aeronave, conforme indicado nas equagdes:

L = Laero + Lt (3.51)
M = Maero + MT (352)
M = Mero + My (3.53)
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Figura 3.6: Planta da Aeronave A3 Vahana (Fonte:

Zhttp://evtol.news/aircraft/a3-by-airbus/
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Tabela 3.3: Dados da Aeronave (Fonte: [Lovering 2018]|

Simbolo | Descri¢ao Magnitude (Fonte: [Lovering 2018]])
1 | distdncia centro da asa 1 ao CG no eixo x 2.06 m
T2 | distdncia centro da asa 2 ao CG no eixo X 2.06 m
T3 | distancia centro da asa 3 ao CG no eixo x 2.06 m
T4 | distdncia centro da asa 4 ao CG no eixo x 2.06 m
Yw1 | distancia centro da asa 1 ao CG no eixo y 1.125 m
Ywo | distancia centro da asa 2 ao CG no eixo y 1.125 m
Yws | distancia centro da asa 3 ao CG no eixo y 1.125 m
Ywa | distancia centro da asa 4 ao CG no eixoy 1.125 m
Zw1 | distancia centro da asa 1 ao CG no eixo z 0.55m
Zw2 | distancia centro da asa 2 ao CG no eixo z 0.55m
Zws | distdncia centro da asa 3 ao CG no eixo z 0.55m
Zwa | distancia centro da asa 4 ao CG no eixo z 0.55m
Tm1 | distancia centro do motor 1 ao CG no eixo x 2.06 m
Tmo | distdncia centro do motor 2 ao CG no eixo X 2.06 m
T3 | distdncia centro do motor 3 ao CG no eixo X 2.06 m
ZTma | distancia centro do motor 4 ao CG no eixo x 2.06 m
Tms | distancia centro do motor 5 ao CG no eixo x 2.06 m
Tme | distancia centro do motor 6 ao CG no eixo x 2.06 m
T.7 | distdncia centro do motor 7 ao CG no eixo X 2.06 m
Tms | distdncia centro do motor 8 ao CG no eixo x 2.06 m
Ym1 | distancia centro do motor 1 ao CG no eixoy 3.00 m
Ymeo | distancia centro do motor 2 ao CG no eixo y 1.27 m
Yms | distancia centro do motor 3 ao CG no eixo y 1.27 m
Yma | distdncia centro do motor 4 ao CG no eixo y 3.00 m
Yms | distancia centro do motor 5 ao CG no eixo y 3.00 m
Yme | distancia centro do motor 6 ao CG no eixo y 1.27 m
Ym7 | distancia centro do motor 7 ao CG no eixo y 1.27 m
Yms | distdncia centro do motor 8 ao CG no eixo y 3.00 m
Zm1 | distancia centro do motor 1 ao CG no eixo z 0.55m
Zma | distncia centro do motor 2 ao CG no eixo z 0.55m
Zms | distancia centro do motor 3 ao CG no €ixo z 0.55m
zZma | distancia centro do motor 4 ao CG no €ixo z 0.55m
Zms | distancia centro do motor 5 ao CG no eixo z 0.55m
Zme | distdncia centro do motor 6 ao CG no eixo z 0.55m
Zm7 | distancia centro do motor 7 ao CG no €ixo z 0.55m
Zm7 | distancia centro do motor 8 ao CG no eixo z 0.55m

32



A contribuicdo da forca aerodindmica para os momentos é dada por:

Laero = ZgerolYwl — Zaero2y'w2 + Zaero?)yw?; - Zaer04yw4 (354)

Maero = _Zaerolxwl - Xaerolzwl - ZaeronuQ - Xaer022w2 + Zaero3xw3_ (3 55)
XaeroSZwB + Zaero433w4 - Xaero4zw4

Naero = _Xaerolywl + XaeroZwa - Xaero3yw3 + Xaero4yw4 (356)

A contribuicdo dos empuxos para os momentos € funcdo do angulo de inclinacio das

asas e das distancias dos motores ao centro de gravidade:

Ly = (T1Ym1 + ToYma — T3Yms — Tayma + T5Yms + L6Yme — T7Ymr — TsYms)sin(o)
—()\1T1 + )\QTQ + /\3T3 + )\4T4 + )\5T5 + )\GTG + )\7T7 + Ang)COS(O’)
(3.57)

Myp = (Thxm1 + Toxmae + T32ms + Takpma — T52ms — ToXme — Ty — Tsps)sin(o)

—(Thzm1 + Tozma + Tszms + Tazma + T52ms + T62me + Tr2mr + Tszms)cos(0)
(3.58)

Nr = (=T1Ym1 — ToYmz + T5Ym3 + Tulma — T5yms — T6Yme + TrYm7 + Tsyms)sin(o)
—I—()\lTl + X5 + A3T5 + MNTy + X515 + NI + NoT7 + Ang)COS(O’)
(3.59)

Para simplificar posteriormente o projeto do sistema de controle, optou-se por criar va-
ridveis de controle:
Tabela 3.4: Varidveis de Controle

Varidvel | Descricao

o | angulo de inclinacdo das asas
uy | empuxo total
uo | momento de rolagem dos motores
us | momento de arfagem dos motores
uy4 | momento de guinada dos motores
us | momento auxiliar de arfagem

k | angulo de deflexdo dos flaps

angulo de deflexdo dos ailerons
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As variaveis uq, ug, U3, Uy € us $a0 descritas como:

uy = Zﬂ (3.60)

U2 = T1Ym1 + 12Ym2 — T3Ym3 — TuYma + T5Yms + T6Yme — T7Ym7 — TsYms (3.61)

uz = Ty + Toxma + 13203 + Tama — T52ms — T6Tme — T7Tm7 — T3Tims (3.62)

Uy = )\1T1 + )\QTQ + )\3T3 + /\4T4 + )\5T5 + >\6T6 + )\7T7 + >\8T8 (363)

us = T1zm1 + Tozma + T32m3 + Tazma + Ts2ms + To2me + Tr2mr + Te2ms (3.64)

O modelo dindmico foi montado no ambiente de simulacdo do Simulink, utilizando o
bloco Body Euler Angles - Fixed Mass do pacote Aerospace Blockset, que tem como entradas
as forcas e os momentos da aeronave e saida os estados da aeronave. Para a entrada desse
bloco, foi utilizado um bloco MATLAB Function para calcular X,Y,Z,L, M e N tendo como
entrada os estados e as varidveis de controle, mostrado na figura[3.7, conforme as equagdes
3.29,3.30, 3.31,3.51, 3.52 e 3.53.

F@

w7

I
Bsm

ForcesAndi . T
crossAndMoments . e v, D)
I L Mass 41_,@ v
r wy mal ED]
e b — ,,, em) (5D
u u o gat (2
.
= I’
\_; H A, i

MATLAB Funcion BDOF (Euler Angles)

Figura 3.7: Modelo Dindmico

Para avaliar o modelo dindmico foi simulado em malha aberta utilizando entradas equi-
valentes ao conjunto de pontos de operagdo, conforme [3.8] para voo em cruzeiro, e @.10]
para o voo em pouso. Os pontos de operacao foram calculados em uma rotina no MATLAB

utilizando a fungio fsolve, configurada para 400 iteragdes e um erro maximo de 1075,
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Figura 3.8: Ponto de Operag¢dao Voo em Cruzeiro
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Figura 3.9: Ponto de Operagdo Voo em Pouso

Nos dois pontos de operagdo, cruzeiro(3.8) e pouso(@.10) ¢ possivel visualizar a esta-
bilidade do modelo dindmico, ou seja, escolhendo um ponto de operacao, o modelo segue
esse ponto. As velocidades em ambos os casos é equivalente a do ponto de operacdo e as
velocidades angulares tem variagdes pequenas na ordem de 104, o que € justificado pelo
erro tolerdvel no célculo dos pontos de operagao.

3.3 Linearizacao em Torno do Ponto de Operacao

O objetivo da linearizagdo € obter o conjunto de representagdo no espago de estados em
torno de um ponto de operagdo representado a dinamica do sistema na forma:

7= A7+ Bil (3.65)

j=Ci (3.66)
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Sendo:
T = (U,U,’U),p,q,?", ¢797¢)T (367)
U= (0—,U1,U,2,U3,U4,U,5,k’, e)T (368)

A linearizagdo € realizada utilizando dois procedimentos, primeiramente os estados e

entradas sao descritos como um valor nominal e uma pequena pertubacao:

T =2+ 0% (3.69)

U = up + 0u (3.70)

Simplificando as equagdes de Euler, aproximando as pertubagdes para pequenos angulos

(sindf = 00 e cosdf = 1) e anulando os termos de ordem alta, obteve-se:

0X

ou = P Goow — wodq + rodv + VT (3.71)
. 0Y
00 = E — 'LL(](ST' — 7“05u + U}05p + podw (372)
. 0Z
0w = P V0P — Podv + updq + qodu (3.73)
Para linearizar as forcas e os momentos foi utilizada a expansdao em Série de Taylor, de
forma:
X X X X
(SX = a—]u:u*5u =+ a—|w:w*5w + a—|9:9*(50 =+ a—|O—:U*50'
ou ow oo (3.74)
8X 8X 0X ’
|u1 ul(sul + ’k k*ék |e e* 56
e
oY )4
0Y = —|p=ps0 — |g=p~00 3.75
a¢|¢—¢> O+ g lo=s (3.75)
Z A A Z
07 = 8_‘u:m5u + a—\w:w*éw + 0 |9 _g=00 + — 0 [p—Ys
ou do (3.76)
8Z 8Z A4 '
|u1 u15u1 + ‘k k*ék + = a ‘e e*ée
L L L
0L = a—]u:u*éu + a—]w:w*éw + 8—]020*50
Ju ow oo (3.77)
a\ ) +8Ly «0 +L1 ok + 8L’ ) |
u2=uj U a uqg=uj Uy k k=k* 86 e=e*0€
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oM oM oM

M = o b Bt G om0 b
_|_8_M| ou _|_a_M‘ ou _|_8_M’ 5k+a_M| e .
Ous us=us T Ous us=us TS T gy =R de <=
ON ON ON
SN = S e U+ |y O + | g0
ou ow do (3.79)
8u2 u2=uj U2 8U4 ug=uj Uy 8k k=k* 86 e=e*0€

Para verificar o modelo linearizado foram simulados os dois modelos no Simulink em

malha aberta, conforme (3.14

Velocity Linesr
¥ =Ax+Bu >l
— I
y=Cx+Du I—>

1
Tumn Rate Linear
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Angle Linear
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Viocity
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Figura 3.10: Simulacao para Comparacao entre Modelo Dinamico e Linear

Para avaliar o modelo linearizado € comparado se a taxa de variacdo das grandezas tem a

mesma dire¢do que do modelo dindmico nos instantes iniciais, para cruzeiro em[3.11]e pouso

em[3.12
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Figura 3.11: Comparagdo entre Modelo Dinamico e Linear - Cruzeiro
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Figura 3.12: Comparagdo entre Modelo Dinamico e Linear - Pouso

No ponto de operacdo em cruzeiro (figura|3.11)) e em pouso (figura|3.12)) € possivel visu-
alizar que as curvas do modelo dindmico e do modelo linearizado apresentam sao similares

com taxas de variacdo na mesma dire¢ao.

Autovalores Matriz A - Cruzeiro
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Figura 3.13: Autovalores Matriz A - Cruzeiro

Para avaliar o ponto de operacdo de cruzeiro, escolhido para o projeto dos controladores,
foi avaliada a matriz A do sistema linearizado, mostrada na figura Como € possivel
visualizar ndo existem pdlos com o eixo real positivo, avaliando a controlabilidade do sis-
tema pela funcdes ctrb e rank do MATLAB foi possivel verificar que € sistema € totalmente
controlédvel.

3.4 Projeto dos Controladores

O principal ponto de operacao do voo autondémo € o cruzeiro, definido como um voo reto
e nivelado com uma velocidade no eixo x de 60 m/s (216 km/h) . Devido a isso, optou-se por

construir um controlador especifico para esse ponto de operacao.

A técnica utilizada é Alocacdo de P6los no Espaco de Estados, por possibilitar o projeto
de um sistema de controle eficaz utilizando o modelo linearizado para o sistema nao linear,

além de ser uma técnica amplamente utilizada na industria aerondutica ([Khalil 2002]).
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Para o projeto dos controladores foi definido inicialmente as leis de controle, utilizando
como referéncia as definidas em [Fredericks et al. 2017]].

Tabela 3.5: Leis de Controle

Variavel a ser controlada | Saida do controlador

Velocidades lineares (1#,w) | empuxo total (u)
¢ e p | angulo de deflexdo dos ailerons (e)
6 e g | angulo de deflexdo dos flaps (k)

v e r | momento de guinada dos motores(,)

Foi feito o projeto de controladores, desenvolvendo inicialmente os controladores de
atitude e posteriormente os de velocidade, conforme .

Satuaiion

Dyramic Model

Altiude Controlier

Asmuge Controler Owpts  Emor

{'u'en-c:f Conmoler Juipus Enofll—

Subsydem

Figura 3.14: Sistema de Controle

Para o projeto foi definido um fator de amortecimento de ( = 0.7 (equivalente a uma
ultrapassagem maxima de 5%) e os tempos de assentamento diferentes para as varidveis de
acordo com os dados fornecidos por [Lovering 2018].

Tabela 3.6: Tempo de Estabilidade

Variavel a ser controlada | Tempo de Assentamento

Velocidades lineares (u,w) | 20 s

pep | 8s
feqg| 10s
ver | 12s

O projeto do controlador € feito de forma a realimentar as varidveis de estado para as
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entradas com ganhos especificos de forma a alocar os pdlos nas posicdes desejadas. As
posicoes desejadas dos p6los dominantes para cada controlador foi calculada como:

p1,p2 = —CQup £iy/1—¢? (3.80)

No qual, w,, € calculado como:

w, = = (3.81)

O outros poélos desejados sdo equivalentes a cinco vezes a parte real dos pélos dominan-
tes. Para o projeto dos controladores por alocagdo de pdlos foi utilizada a funcio place do

MATLAB, uma vez que ela permite trabalhar com sistemas SISO.
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Capitulo 4

Resultados

4.1 Introducao

Ao londo deste capitulo sdo apresentados os resultados de diferentes simulagdes reali-
zadas com o sistema de controle projetado para o modelo dindmico da aeronave A3 Vahana

desenvolvido no Capitulo 3.

O sistema projetado trata-se de quatro controladores, trés para atitude, sendo um para
cada angulo, e um para as velocidades vertical e horizontal da aeronave. De forma a validar
o sistema de controle, primeiramente, foram realizadas simulagdes variando a posi¢do inicial
da aeronave e averiguando se o controlador foi capaz de estabilizar a aeronave. Posterior-
mente, foi simulada também a faixa de operacdo de cada aeronave, para isso variando no

ambiente de simulacdo as varidveis de equilibrio da aeronave.

As simulagdes foram realizadas de forma a comparar o projeto ao simulado, podendo ser
validado a capacidade dos controladores em estabilizar o sistema em torno da sistuacdo de

equilibrio.

4.2 Controle de Atitude

4.2.1 Rolagem

O primeiro controlador projetado foi o de angulo de rolagem. Para o ponto de operagdo
definido (v6o em cruzeiro), tanto o angulo como o momento de rolagem sio equivalentes a

zero. A saida a ser controlada € o angulo de deflexdo dos ailerons.

Os ganhos projetados para esse controlador sdo na forma de uma matriz 8 x 9, na qual
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as linhas indicam a saida e as colunas as entradas:

SO O O O O o o O
S O O O O o o O

S O O O O o o O

0,3237

o O O O O O O

4.1)

O O O O O o o O

S O O O o o O
S O O O O O o O
O O O O O o o O

0,3211

Inicialmente, foi simulado o controlador para diferentes valores iniciais do angulo e do

momento de rolagem:

Controlador Rolagem - phi0 = 0.25

02

0.15

0.1

phifrad]

0.05

t[s]
(@) ¢o = 0,25

Controlador Rolagem - phi0 =1

phi[rad]

0 2 4 6 8
t[s]

() ¢o =1,0

10 12

14

16

02

phi[rad]
)
=

06

08

Controlador Rolagem - phi0 = -0.25

1[s]
(b) ¢po = 0,25

Controlador Rolagem - phi0 = -1

02

t[s]

(d) o =—1,0

Figura 4.1: Simulacdo Controlador para Diferentes Angulos Iniciais

A partir dos gréficos apresentados em [4.1], é possivel visualizar que o controlador con-

seguiu estabilizar o sistema em todas as situacdes, com a ultrapassagem e o tempo de esta-

bilizagcao dentro da faixa definida.

Posteriormente, mantendo a entrada do sistema como a do ponto de operagdo de cruzeiro,

foi alterado o valor dos estados no ponto de operacdo e avaliada a faixa de atuacao, definida

como o conjunto de pontos de operagcdo o qual o controlador consegue estabilizar o sistema.



Controlador Rolagem - phi* = 0.4 Controlador Rolagem - phi* = -0.4

phi[rad]
phi[rad]
5,
3

s 1[s]

(@) ¢ox = 0,4 (b) 9" = —0,4

Figura 4.2: Simulagao para ¢* = 0,4 e ¢* = —0,4

Controlador Rolagem - phi* = 0.5

1.4 T T

0.8

phi[rad]

0.4r

0 2 L G 8 10 12 14 16 18 20

tfs]
Figura 4.3: Simulagdo para ¢* = 0,5

O controlador conseguiu estabilizar o sistema para estados entre ¢* = —0,4 e ¢* = 0, 4,
como ¢ possivel notar a partir de O sistema ndo conseguiu estabilizar para ¢* = 0, 5,
como mostrado em #.3]apresentando um valor de ultrapassagem maior que o projetado. Essa
faixa de atuagdo € bastante satisfatdria, principalmente se for considerado que ndo alterou-se
a entrada inicial do sistema e o controlador foi projetado para o ponto de operagdo de ¢* = 0.

O projeto do controlador pode ser resumido em:
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Tabela 4.1: Quadro Resumo do Controlador K g,y

Especificacao ‘ Projetado ‘ Simulado
Tempo de Assentamento(Ts) 8s 6s

Miximo Valor de Ultrapassagem(Mp) | 5% 0%

Faixa de Atuacdo o* =0 ¢* = —0,4a0,4

4.2.2 Arfagem

O controle de arfagem foi projetado em torno do ponto de operagdo nulo tanto do dngulo

como do momento de arfagem. A saida a ser controlada € o angulo de deflexao dos flaps.

Os ganhos projetados para esses controlador seguem o mesmo modelo do de rolagem e

sdo equivalentes:

0000 O 00 0 0
0000 O 00 0 0
0000 O 00 0 0
0000 O 00 0 0

Kean =100 00 0 00 0 o0 42)
0000 O 00 0 0
0000 —0,4651 0 0 —1,3631 0
0oo0oo0 o0 00 0 0

Avaliando o controlador para diferentes pontos iniciais, € possivel visualizar que ele foi
capaz de estabilizar o sistema em todas essas situagdes, seguindo os critérios definidos para

o sistema, conforme [4.4]

44



theta[rad]

theta[rad]

02

0.15

0.1

0.05

Controlador Arfagem - theta0 = 0.1

0 2 4 6 8 10 12
1ls]

(a) 00 = Oa]-

Controlador Arfagem - theta0 = 0.25

0 2 4 6 8 10 12
1ls]

©) 0 = 0,25

theta[rad]

Controlador Arfagem - theta0 =-0.1

4 6 8 10 12 14 16
ils]

(b) 6o = —0,1

Controlador Arfagem - theta0 =-0.25

4 6 8 10 12 14 16
1ls]

) 6y = —0,25

Figura 4.4: Simulacdo Controlador Para Diferentes Angulos Iniciais

Posteriormente, tal como para a rolagem foi realizado um teste quanto a faixa de atuacao

do controlador.

theta[rad)]

Controlador Arfagem - theta* = 0.06

0 2 4 6 8 10 12

1[s]

(a) 0* = 0,06
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theta[rad]

Controlador Arfagem - theta* = -0.08




Controlador Arfagem - theta® =0.15
0.25 - - . . :

0.2r1

0151

0171

theta[rad]

0051

—DD5 1 1 1 1 1 1 1

i[s]
Figura 4.5: Simulagao para 6* = 0, 15

Avaliando o sistema, € possivel visualizar que entre §* = —0,08 e 8* = 0, 06, mostrado
na figura [??] o sistema foi estabilizado dentro dos requerimentos, porém para 6* = 0,15,
na figura[4.5] a margem de ultrapassagem foi maior que o projetado. A margem de atuagio
foi menor que a de rolagem, porém justificada pelo controlador de arfagem possuir uma

ultrapassagem maior, o que fez com que sua margem de atuacdo fosse consideravelmente
menor, porém ainda satisfatoria.

O projeto do controlador de arfagem pode ser resumido em:

Tabela 4.2: Quadro Resumo do Controlador K p;;.p,

Especificacio ‘ Projetado | Simulado
Tempo de Assentamento(Ts) 10s 5,5s

Miximo Valor de Ultrapassagem(Mp) | 5% 5%

Faixa de Atuagao 0*=0 0* = —0, 1a0, 06

4.2.3 Guinada

O controle de guinada foi projetado em torno do ponto de operacao nulo tanto do an-

gulo como do momento de guinada. A saida a ser controlada € o momento de guinada dos
motores.
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Os ganhos projetados para esses controlador seguem o mesmo modelo do de rolagem e
de arfagem e sdo equivalentes:

00000 0 00 0 |
00000 0 00 0
00000 0 00 0
KYW_OOOOO 0 00 0 @3
00000 09410 0 0 —1,3504
00000 0 00 0
00000 0 00 0
00000 0 00 0 |

Avaliando o controlador para diferentes pontos iniciais, € possivel visualizar que ele foi
capaz de estabilizar o sistema em todas essas situagdes, seguindo os critérios definidos para

o sistema, mostrado em [4.6]

Controlador Guinada - psi0 =0.1 Controlador Guinada - psi0 = -0.1
01 0.02

psifrad]
o
5
psifrad]
s
B

0 2 4 [ 8 10 12 14 16 0 2 4 6 8 10 12 14 16

1[s] 1[s]

(@) 9o =0,1 (b) tho = —=0,1
Contrelador Guinada - psi0 =0.25 Controlador Guinada - psi0 = -0.25
0.25 0.05
02 o
0.15 -0.05
=) =)
£ o E o
a a
0.05 015
0 02
005 025
Q0 2 4 8 8 10 12 14 16 0 2 4 6 8 10 12 14 16
t[s] 1[s]
(¢) o = 0,25 (d) ¥o = —-0,25

Figura 4.6: Simulacdo Controlador Para Diferentes Angulos Iniciais

Posteriormente, tal como para os outros dois controladores foi realizado um teste quanto

a faixa de atuacgdo do controlador.
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Controlador Guinada - psi* =0.4 Controlador Guinada - psi* = -0.4

psifrad]
5, g
5

8
{[s] i[s]

(@ v* =04 (b) ¥* = —0,4

Controlador Guinada - psi* = 0.5
Dg T T T T T T T T

0.2r1 ]

Figura 4.7: Simulagdo para v* = 0, 15

Avaliando o sistema, € possivel visualizar que entre ¢* = —0,4 e ¥* = 0,4, mostrado
em 4.6, o sistema foi estabilizado dentro dos requerimentos, porém para ¢* = 0, 5 a margem
de ultrapassagem foi maior que o projetado, mostrado em A faixa de atuacg@o foi maior
que o do controlador de arfagem, sendo equivalente ao de rolagem, pelo fato da equacgdo de

estados dos momentos de rolagem e guinada serem similares.

O projeto do controlador de guinada pode ser resumido em:
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Tabela 4.3: Quadro Resumo do Controlador Ky,

Especificacdo ‘ Projetado ‘ Simulado
Tempo de Assentamento(Ts) 12s 6s

Miéximo Valor de Ultrapassagem(Mp) | 5% 0%

Faixa de Atuacgdo v* =0 v* = —0,4a0,4

4.3 Controle de Velocidade

Para as velocidades na horizontal(u) e na vertical(w) foi projetado um tinico controlador,
definindo um tempo de amortecimento de 20 s. A saida do controlador é a soma dos empuxos

Uq.

O controlador projetado também € da forma matricial:

0 0 0 000000
0,2533 0 0,0758 0 0 0 0 0 0
0 0 0 000000
Ky, | 0 0 0 000000 )
0 0 0 000000
0 0 0 000000
0 0 0 000000
0 0 0 00000 0

O controlador foi avaliado em trés etapas, primeiramente variando somente a velocidade

inicial u, depois somente a velocidade inicial w e por dltimo, variando as duas velocidades.

Variando somente a velocidade horizontal, € possivel visualizar que nas quatro velocida-

des de teste o sistema foi estabilizado abaixo do tempo de assentamento projetado, conforme

a figura[4.8]
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Controlador Velocidade - u0 = 55 Controlador Velocidade - u0 = 65

0 70
60 60
—u
50 v 50
w

£ 40 & 40
£ £
@ 7]
b=] o

gw g
5] 5]
K] K]

2 0 S 20

10 10

0 o

10 10

0 2 4 6 8 10 12 14 16 0 2 4 6 8 10 12 14 16
ts] Us]
(a) ug =55 () ug =65
Controlador Velocidade - u0 = 45 Controlador Velocidade - u0d = 75
70 80

_ 50

velocidade[m/s;
g
velocidade[m/s’

0 2 4 6 8 10 12 14 16 0 2 4 6 8 10 12 14 16

t[s] tls]

() up = 45 (d) up =75

Figura 4.8: Simula¢do Controlador Para Diferentes Velocidades Horizontal Iniciais

Posteriormente, variando somente a velocidade vertical, nas quatro velocidades testados
o sistema estabilizou rapidamente, o que acontece por causa da entrada do sistema, como
¢ uma situacdo de voo reto e nivelado em cruzeiro, as demais entradas do sistema, como
o angulo de deflexdo da asa o, sdo favoravéis ao equilibrio com velocidade vertical nula,
mostrado na figurad.9
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Controlador Velocidade - w0 = 5 Controlador Velocidade - w0 = 15

0 70
60 60
u p—
50 v 50 Y
v
w
- w
£ 40 & 40
£ £
@ 7]
b=] o
gw g
5] 5]
K] K]
2 0 S 20
10 10
0 00—
10 10
0 2 4 6 8 10 12 14 16 0 2 4 6 8 10 12 14 16
s 1[s]
(@) wg =95 d) wg =15
Controlador Velocidade - w0 = -5 Controlador Velocidade - w0 = -15
60 70

60

50

velocidade[m/s]
velocidade{m/s]

0 2 4 6 8 10 12 14 16 o 2 4 6 8 10 12 14 16
t[s] tls]

(c) wo = =5 d) wyp =—15

Figura 4.9: Simula¢do Controlador Para Diferentes Velocidades Vertical Iniciais

Avaliando o sistema variando a velocidade horizontal e vertical inicial, é possivel veri-
ficar que o controlador consegui estabilizar a aeronave nas duas situagdes, a primeira com
up = bbm/s e a segunda com wy = 5m/s e a segunda com uy = 75m/s e wy = —H5Hm/s,
mostrado em 4.10 a) e b).

Controlador Velocidade - u0=55ew0=5 Controlador Velocidade - ud =75 e w0 = -5
70 80
u u
60 v 70 v
w w
60
50
— — 50
£ 40 @
£ £
T T 40
k=1 k=1
g ®» ks
g g 30
T w T
20
10
10
D{ 0
10 10
0 2 4 6 8 10 12 14 16 0 2 4 6 8 10 12 14 16
1] 1[5
(a) ug = bbewg =5 (b) ug = 7bewyg = —5

Figura 4.10: Ponto de Operacdo Voo em Pouso

Para avaliar a margem de atua¢ao do controlador, foram avaliados variando a velocidade
de equibrio nas duas situacdes. A velocidade horizontal, como visualizada na imagem 4.11 a)

e b), estabiliza o sistema dentro dos requerimentos para velocidades entre ©* = 55 e u* = 65,
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porém para velocidades fora dessa faixa, como em imagem x com v* = 50, conforme #.11]
o sistema estabiliza com uma velocidade de 55 m/s. Isso acontece pelas entradas do sistema
ndo serem favoravéis a essas varidgdes e pelo controlador nao ser rapido o suficiente para
estabilizar o sistema no tempo requerido.

Controlader Velocidade - u* = 55 Controlador Velocidade - u* = 65

70 70

60 60

velocidade[m/s’
@

5]
velocidade[m/s’
@

5

t[s] t[s]

(a) u* =55 (b) u* =65

Controlador Velocidade - u* = 50
70 : - : - : r :

60 & ]

501 ]

velocidade[m/s]

0 2 4 G 8 10 12 14 16

i[s]

Figura 4.11: Simulacdo para u* = 50

A velocidade vertical, ndo teve uma margem de atuacdo em que pudesse ser avaliada,
apresentando o comportamento mostrado em [.12] justificada também pelas entradas do

sistema ndo serem favoravéis a outras situacdes de equilibrio desse estado.
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Controlador Velocidade - w*=5

70

60

a0 T

= o

40 1

aor

20t

velocidade[m/s]

101

i[s]

Figura 4.12: Simulagdo para w* = 5

O controlador de velocidades teve um desempenho geral favordvel e pode ser resumido

em:
Tabela 4.4: Quadro Resumo do Controlador Ky
Especificacdo ‘ Projetado Simulado
Tempo de Amortecimento(Ts) 20s 5s
Miximo Valor de Ultrapassagem(Mp) | 5% 0%
Margem de Atuagdo u=60m/sew=0m/s | u=55a65m/s e w =0m/s
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Capitulo 5
Conclusao

Ao longo desse trabalho foi apresentado a modelagem dinamica e o desenvolvimento de
um sistema de controle de voo para a aeronave Airbus A3 Vahana. Esse projeto foi avaliado
utilizando um ambiente de simulagdo no Simulink e validado em malha aberta e fechada
para diferentes sistuagcdes da aeronave, variando a posicdo inicial do veiculo e a posi¢ao de
equilibrio.

Esse trabalho foi densenvolvido utilizando como base a aeronave Airbus A3 Vahana,
um VTOL Tilt-Wing com quatro asas e oito motores. Tendo essa aeronave como base,
sdo abordados os projetos desenvolvidos por [Cetinsoy et al. 2012], [Fredericks et al. 2017],
[Holsten et al. 2016] e as metodologias utilizadas para a modelagem dindmica e o projeto do

sistema de controle utilizadas nesses projetos.

O modelo dinamico foi feito com base no modelo de Euler-Newton com seis graus de
liberdade, as for¢cas e os momentos foram obtidos matematicamente utilizando uma aborda-
gem similar a desenvolvida por [[Cetinsoy et al. 2012]]. A lineariza¢do do modelo em torno
do ponto de operagdo foi feita utilizando dois métodos: utilizando a teoria das pertubacgdes
para pequenas variagdes de angulos, ignorando os termos de ordem mais alta para as equa-
coes Euler-Newton e utilizando a série de Taylor de 1* ordem para as forcas e momentos.
Posteriormente, foi utilizado o modelo linearizado para o projeto dos controladores por meio

da técnica de alocacdo dos pélos.

Foram projetados trés controladores para a atitude e um para as velocidades em torno
do ponto de operacdo em cruzeiro. Estes controladores foram simulados no ambiente de
simulagdo do Simulink, avaliando a capacidade de estabilizar a aeronave quando ela estd em
diferentes posi¢des iniciais, € a margem de atuag¢do dos controladores, para isso observando
o tempo de assentamento € a maxima ultrapassagem do sistema em malha fechada. Os
testes foram bem sucedidos, conseguindo cumprir o objetivo do projeto, estabilizando o
sistema rapidamente e dentro dos requisitos de operacdo, possuindo também uma boa faixa

de operagdo em torno do ponto de operacgao.

Para trabalhos futuros, € proposta a implementacdo de um sistema de controle para todos
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os pontos de operacdo e os trés modos de voo utilizando técnicas de controle nio-linear e
realizando uma comparagdo quanto ao uso de técnicas lineares e nio-lineares para a estabili-
zacdo da aeronave. Além disso, € proposta a implementacdo fisica desse sistema de controle
em uma aeronave em escala ou em uma bancada de testes de forma a validar o projeto em
ensaios em voo e em tuinel de vento. Por fim, € sugerida também a utilizacdo da metologia
desse projeto para o desenvolvimento da modelagem e o do sistema de controle para outras
aeronaves VTOL.
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1. Descricao do Contéudo do CD

O CD entregue junto com esse trabalho contém a versao digitalizada desse texto além de

uma cépia dos codigos e simulacdes para o desenvolvimento do projeto.

58



	Agradecimentos
	Sumário
	Lista de Figuras
	Lista de Tabelas
	Lista de Códigos Fonte
	Lista de Termos e Siglas
	Introdução
	Contextualização
	Motivação
	Objetivos do Projeto
	Resultados Obtidos
	Apresentação do Manuscrito

	Pesquisa Bibliográfica
	Introdução
	Aeronaves VTOL
	Configurações

	Plataformas para Táxi Aéreo
	Airbus A3 Vahana
	Revisão sobre aeronaves Tilt-Wing


	Desenvolvimento
	Introdução
	Modelagem Dinâmica
	Linearização em Torno do Ponto de Operação
	Projeto dos Controladores

	Resultados
	Introdução
	Controle de Atitude
	Rolagem
	Arfagem
	Guinada

	Controle de Velocidade

	Conclusão
	Referências Bibliográficas

