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Resumo: As manobras de extracdo de cargas em baixas al{w@s Altitude Parachute Extraction System — LAPES)
configuram-se num dos maiores desafios aerondutiogsonto de vista de controle, devido as rapidatag¢des de
posicéo de centro de gravidade, momentos de inérpiaso da aeronave, associados a pequenas margems
variacao da altitude. Assim, este trabalho prop@esenvolvimento de modelos que simulem as pecibeisa
envolvidas em manobras LAPES e apresentar alteaspara o controle da aeronave, de maneira a toasse tipo
de miss&o exequivel de maneira segura e com urga dartrabalho adequada ao piloto. E discutida a
implementacéo do sistema de controle em dois lagosago interno de aumento de estabilidade e datgo externo
para aumento de controle. Utiliza-se para o lag@ino a técnica de inverséo estatica, com os gaskado definidos
através da alocacao de polos relativos ao movimeetperiodo curto da aeronave. Para o lago extesena
discutida a implementag&o de um sistema de comdedariacdo e segurador de trajetéria de voo, semilizado
nesse sistema um controlador tipo proporcionalgréem conjunto com ganhos preditivos de rametdirsendo
gue os valores para 0s ganhos serdo definidos égraa minimizacdo de uma fun¢éo custo tipo intedpahodulo do
erro. Em conjunto com o sistema de controle detéaja, serd implementada um piloto automatico elecsidade.
Finalmente, com o sistema de controle definiddg@éeitas simulacdes para diversas condicbes daghd de carga.

Palavras-chave: Manobra LAPES, Modelagem, Invers&o Estatico, GoatOtimo

1. INTRODUGAO

Este trabalho tem por finalidade simular, propderabtivas de controle e avaliar os resultados paranaves
durante a execucado de manobras de extracdo de gangpara-quedas em baixa altura.

Para tanto, sera discutida a implementagdo do mddegitudinal de uma aeronave de carga de graode pm
configuracdo apropriada (com as superficies higéeatadoras defletidas) e aplicado a esse modeloripecdes que
simulem os efeitos da manobra LAPES, tais comoagées na massa total da aeronave, na posicdonti® ake
gravidade e nos momentos de inércia conforme discpor Martin, Ramires e Franzen (1967). Por atatrde uma
missdo que envolve pequenas margens de erro pdagdes de altitude, sera inserido no modelo dsosfeausados
por perturbacdes atmosféricas.

Serdo apresentados os procedimentos relativosogetqde sistema de controle, que podem ser gatikis em:
obtencao dos estados dos atuadores (posicao deensdeflexdo do estabilizador horizontal) e o ngle ataque
para o equilibrio da aeronave nas condicfes dededoteresse, linearizacdo da aeronave ao redocahabcdes de
equilibrio, aplicacéo das técnicas de controlealimeos modelos obtidos, simulacdes e analise densscontrolado
obtido.

Aplicar-se-a, no intuito de se atender as espegdies de qualidade de pilotagem, a técnica des@vegstatica
para modificagdo da dindmica de curto periodo danage, com os ganhos sendo definidos através aegso de
alocacao de polos.

Para o movimento fugoidal, sera analisada a impiagéo de um sistema de comando de variagdo easlegufe
trajetoria de voo (CVSTV). Sera projetado em cotguwom o sistema de controle de trajetoria um @itattomatico de
velocidade, sendo que todos os ganhos dos sisttenamntrole serdo definidos através da minimizagioma funcéo
custo tipo integral do médulo do erro.

Definidos os ganhos dos controladores, serdo apeak®s os resultados obtidos em simulacdo parasdive
condicdes de extracdo de carga e, também, simsglat®denanobra completa, envolvendo ndo somentepa €&
extracdo, mas também as etapas de aproximacadoadamento e estabilizacéo.

Seré feita uma anélise no dominio da frequiéncleando-se os valores singulares da malha de raretodE,
finalmente, sera feita uma andlise de robustez pam@senca de rajadas verticais e para variagdptanta devida a
incertezas na posicdo do centro de gravidade.
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1.1. Manobra LAPES

Segundo Litchford (1968) deseja-se que, durantarohra LAPES, a carga seja langada de uma distAréoiana
de 4,9 m entre o trem de pouso e o0 solo. A Figaptgsenta os perfis de voo tipicos para duas esssim manobra
LAPES: com uma Unica extracao de carga e com édsageqlienciais de carga.
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Figura 1. Perfis de voo tipicos para manobras LAPES extraido de Litchford (1968).

As etapas para as manobras LAPES sao as seguintes:
e Aproximacéo ao local de entrega;
e Descida e arredondamento com o para-quedas gladanf
» Liberacao do para-quedas de extracao;
* Inflagem do para-quedas de extragdo e retiradardgm itil;
» Impacto no solo e parada da carga util.

E apresentada na Fig. (2) a aeronave Lockheed GiéBflles executando a manobra LAPES.

Figura 2. Aeronave Lockheed C-130 Hercules Executdo a Manobra LAPES.

2. MODELAGEM DA AERONAVE
2.1. Aeronave Utilizada

O modelo de avido para as simulacdes deste trakaldobaseado no Boeing 747 series 100/200. Esinsae
possui uma grande quantidade de dispositivos (§ldp bordo de ataque e de fuga, “spoilers”, daguperficies de
controle, quatro motores turbofan, etc.) que aawrnbastante representativa em relagdo a qualquenaae
convencional em operacéo, conforme Hanke (1971¢f#ldy e Jewell (1972). O Boeing 747 é uma aerondee
fuselagem larga intercontinental equipada com quatotores turbofan, projetada para operar em agmypo
internacionais. Algumas caracteristicas desse as@o alcance de 6.000 NM, velocidade de cruzeigersor a
965 km/h e teto de servico de 13.715 m. A Figaf8esenta as trés vistas dessa aeronave.

2.2. Equacdes Diferenciais Ordinarias para o Modelo Lonigudinal

Stevens e Lewis (2003) apresentam uma discuss@halda a respeito da dedugdo das equacdes ditsenci
ordinérias para o modelo longitudinal, que estftadias a seguir (adaptadas para uma aeronavetde moatores):

V =|(Fr, + Fr, + Fr, + Fr,) - cos(@ + ay) —D —m - g - siny]/m (1)
y = [(FT1 + Fr, + Fr, + FT4) -sinflc +ar)+L—m-g-cos y]/(mV) 2)
G ={M —[(Fr, + Fr,) - xp, + (Fp, + Fr,) - xg| - sinag + [(Fr, + Fp,) - zg, + (Fr, + F,) - 27| - cosar}/lyy ~ (3)
a=q-y (4)
H =V -siny (5)

x0 =V -cosy (6)
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Figura 3. Aeronave Boeing 747-100/200 — Extraido dd¢anke (1971).

2.2.1. Implementacao das Perturbac6es Atmosféricas

Com o surgimento de uma perturbacao aerodindmiisidtepela Eq. (7) ocorre uma modificacao na dioee na
intensidade do escoamento sobre 0 avido e, emqiddrsgia disso, ocorre também uma variagdo no amtpuktaque
da aeronave.

(7)

A soma vetorial da velocidade da perturbacéo atnosf com a velocidade da aeronave resulta no expesto
pela Eq. 8, para o referencial aerodinamico.

ua
Wa

O modulo da velocidade do escoamento e a variagé@ndulo de ataque ficam definidos pelas Eq. (€08,
respectivamente:

V, = Jug? +w,? 9

Aq = tan~122 (10)

Uq

V-, -cosy +v,, -siny
= 0 8

—Vy, *Siny —v,, - cosy

Finalmente, as forcas aerodindmicas de interessendser aplicadas no referencial da trajetérias®désrma, as
novas forgas de sustentacéo e arrasto ficam dasimdlas Eq. (11) e (12), respectivamente:

Ly =L-cosAa+ D -sinAa (11)
Dy = =L -sinAa + D - cos Aa (12)

2.3. Coeficientes Aerodinamicos

Equacdes (13), (14) e (15) apresentam os coefaseaerodinamicos para a aeronave rigida relacisnada
movimento longitudinal: coeficiente de sustenta€gocoeficiente de arrastg, e coeficiente de momento de arfagem
Cn, respectivamente. Esses coeficientes estdo ampiardiscutidos e caracterizados em Hanke e Nordd@ll0) e
em Hanke (1971).

- dc, (ac) , dey (e _da L
CL - CLbaSiCU + da (Z-VE) + dq (Z-VE) + Ka dSnestab 5h95tab + Ka d5p 6p (13)
dac
Co = K+ [Copgen T T2 Onestan] + [1 = K1+ [Col (14)
= . - 4l (&€, dCm  (4C L LA,
Cin = Conpggieo + Cu (g — 25) + 52 (Z_VE)+ - (Z_VE)+Ka T Bnestan + K+ g5+ (15)
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2.4. Forcas e Momentos Aerodinamicos

As forgas de sustentacéo e de arrasto e 0 momeradayem séo definidos conforme se segue:

L=1/2-p-V2-S-C, (16)
D=1/2-p-V*-§5-Cp (17)
M=1/2-p-V%.S-1-C, (18)

2.5. Fator de Carga

Conforme Oliveira (2008), o fator de carga é umandeza que quantifica a aceleragdo a que um pentord
corpo esta sujeito em comparacao com a aceleracgmdidade. O fator de carga é definido como geese

N, = V?'y + cosy (19)

3. IMPLEMENTAGCAO DOS MODELOS

A fig. (4) apresenta o modelo principal em SimuBnkmplementado para simulagdo da aeronave e gH)g.
apresenta a estrutura interna do modelo princiPgtou-se pela implementagdo modular do modelo dewd
complexidade do mesmo, conforme proposto por Ciieeitz (2003).
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Figura 4. Modelo Principal do Modelo da Aeronave Inplementada em Simulink.
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Figura 5. Diagrama de Blocos Internos do Modelo Pricipal.
3.1. Simulacdo Extracdo de Carga

A fig. (6) apresenta estrutura implementada nodlddass Propertiesresponsavel pela simulagédo dos efeitos de
extracao de cargas.
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Figura 6. Estrutura Implementada no Bloco ‘Mass Properties’ para Simulacdo da Extracédo de Carga.

Esse sistema corresponde ao seguinte conjuntoude®&es:

Sexcarga < Xrampa

X __ Mcarga'XcargatMaeronave'XCGgeronave (20)
CGtotal McargatMaeronave
Mtotal = mcarga + Maeronave (21)
2
Iyytotal - IYYaeronave + (xCGtotal - xcarga) ' mcarga (22)
Sendo:
xCGtotal = xCGaeronave (23)
Mtotat = Maeronave (24)
IYYtotal = IYYaeronave (25)

4. PROJETO DE CONTROLE

Para o projeto de controle, inicialmente sédo efgtalilas as condicdes de vbo de interesse. Em plessas
condicdes, encontram-se quais sdo as condicbeatumdores e do angulo de ataque que mantém o wilibeso.
Assim, pode-se utilizar a expansdo de Euller dmgira ordem para se obter os modelos linearizadazd@or das
condicdes de equilibrio. Todo o projeto de contréleentdo, feito com base nos modelos linearizadudglos.
Finalmente, com o sistema de controle definido,as@disados os resultados para o sistema nao-toegpleto.

A arquitetura de controle consiste em dois lagos:lago interno responsavel pelo aumento de estab#i e um
laco externo responsavel pelo aumento de controle.

Para 0 aumento de estabilidade sera utilizadavées@o estatica, com os ganhos sendo obtidos atlavélocagdo
de pdlos. O aumento de estabilidade consiste ndinagdio da dinAmica de periodo curto da aeronave.

Para o aumento de controle, sera utilizado um clador tipo proporcional integral com dois ramoeditivos de
ganho direto. Os ganhos desse sistema de conéde definidos através da minimizagcdo de uma fuegdto tipo
integral do médulo do erro. Esse sistema tera ctumgdo: o controle da variacdo e segurador datdrigede voo.
Juntamente esse sistema, sera discutida a implagdende um piloto automatico de velocidade, atuaadmanete de
poténcia da aeronave.

4.1. CondicGes de Vbo de Projeto

Sera utilizado como condig8es de vdo de projeteguiste espectro de situacoes:
» Deflex&o de Flaps de 10°, 20° e 309
» Nivel de voo em Nivel do Mar, Nivel 100 e Nivel 200
* Velocidade de Vbéoigual a 1,2, 1,3, 1,4, 1,5 evefes a velocidade de “Stall”;
e Cinco combinacdes diferentes de massa e posicéerdm de gravidade (CG), conforme enumerado com
a massa em toneladas e a posicdo do CG em pementiagcorda média aerodinamica:

1. m = 170 [ton] e CG = 15 [%CMA]; 2. m = 170 @ CG = 32 [%CMA];
3. m = 235 [ton] e CG = 25 [%CMA]; 4, m = 300 @ CG = 12 [%CMA];
5. m = 300 [ton] e CG = 32 [%CMA].

Para todas essas condicfes, foram encontradoslaesvale deflexdo do estabilizador horizontal, itu@é da
aeronave e a posicao da manete de poténcia queeagara véo nivelado equilibrado.

4.2. Projeto de Aumento de Estabilidade

Os sistemas de aumento de estabilidade tém pdidéide essencial modificar a dinAmica do movimea¢o
periodo curto de forma a fazer com que esta apgresaracteristicas de pilotagem adequadas.
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4.2.1. Especificacdo para o Movimento de Periodo Curto

Baseando-se nas discussfes de Stevens e Lewig 8@3orma MIL-STD 1797A, estabeleceu-se comorgal
para uma qualidade de vdo aceitavel o seguinte:
» Fator de amortecimenta ¢ > 0,3 (minimo) eé = 1,0 (desejavel)
. Freq(]éncia naturab i wy, > 1,0 [rad/s] (minimo) ewn = 2,2 [rad/s] (desejavel)
2
Fragaom aNZ > 0,85 [rad?/s?] (minimo) GW > 1,50 [rad®/s?]

(Ge) (52) (%)

Figuras 7, 8 e 9 apresentam os polos relativos @anmento de periodo curto da aeronave e o valdiratzio

2
w;’% em funcdo dev, para deflexdo de Flap de 10°, 20° e 30°. As licbhasinuas representam os valores limites
z

especificados, enquanto que as linhas tracejagessentam os valores desejados.
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Figura 7. P6los do Movimento de Periodo Curto e adc&o 4o para Flap 10°.
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Figura 8. P6los do Movimento de Periodo Curto e adc&o-sn— para Flap 20°.
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Pode-se observar que, devido as mudancas de condic&do e das caracteristicas de massa da aeramave
localizacdo dos pélos, ou seja, a dindmica da ageowaria consideravelmente. Além disso, para sideepontos de
operacdao, a dindmica de periodo curto da aeror@avatende aos requisitos minimos estabelecidos.

4.2.2. Inversao Estatica

Uma das estratégias de controle existentes paendimento dos requisitos de projeto anteriormeefmidos é a
aplicacéo da inversdo estética, discutida por Lagibr(2005). Essencialmente, essa técnica corsistestabelecer
uma realimentacdo dos seguintes estados: anguatagee, razdo de arfagem e presséo dinamica. Gomeisleflexao
do profundor da aeronave fica definida dessa forma:

5p = ! _[zyy -(Cmd—Kq-q—Ka'“)_(Cmq'q+Cma'a)] (20)

Cmsp q-S-c

Com isso, o sistema de controle “cancela” o efdde derivadas de estabilidade relacionadas ao reatinde
periodo curto((mq €Cpn,)-

4.2.3. Aplicagdo da Inversdo Estatica

A fig. (10) apresenta a implementagéo da eq. (2frente a inversao estatica.
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Figura 10. Estrutura da Realimentacao estatica.

Utilizando-se par®;, K,, Ks e K, valores médios do modelakg = 0,06 e K, = 1,5, obtém-se os resultados para
0 movimento de periodo curto apresentados nasagdrl), (12) e (13), a seguir.
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Relagéo « finks) em fungéo de «_para Flap 20°
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Figura 13. Pélos do Movimento de Periodo Curto efaa(;éo('f,’+z)
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Pode-se observar que todos os pontos de projesanaas a apresentar polos de periodo curto em ugi@ore

relativamente préxima da desejada.

4.3. Projeto de Aumento de Controle

Os sistemas de aumento de controle sdo aplicadasiesdes em que se exige uma melhora no desempgenho
piloto. A fig. (14) apresenta a arquitetura implemagla para o sistema de comando de variacéo easegute trajetoria

de voo.

Figura 14. Diagrama em Simulink® do Sistema de Condle de Trajetoria.

Para a definigdo dos ganhos do sistema de contoblaplicada a minimizagdo de uma fungéo custo ifivadia
pela inser¢cdo de um fator de penalizagdo em fudgasomatdrio dos ganhos. Além disso, a definicd® ghmhos
ocorre em duas etapas: a primeira consiste naiglgdilos ganhos proporcional e integral do condmlaatravés da
minimizacao do erro causado por uma perturbacéadigoura de vento; a segunda consiste na defidigiganhos de
ramo direto através da minimizacdo da funcdo cpata o erro de rastreio de um sinal de referémkifig. (15)
apresenta os resultados obtidos para diversosegadier penalizacédo para a resposta a perturbacisteima.
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Figura 15. Resultados Obtidos em Simulacao para od@trolador Definido com Diversos Fatores de Penalido.

Pode-se observar que esse sistema de controle, @ameebido ndo é adequado por a velocidade caiaheima
muito expressiva, tirando a aeronave da condicdeqddibrio. Para sanar esse problema, sera apagkena secao
seguinte um sistema de piloto automatico de vedoigd

4.3.1. Piloto Automatico de Velocidade

A fig. (16) apresenta o sistema de piloto autorndiRA) de velocidade em conjunto com o sistemacdérale de
trajetoria. As fig. (17) e (18) apresentam os tteslas para a resposta a rajada e ao comando neaast

Figura 16. Diagrama em Simulink® do Sistema de Comtle de Trajetéria em Conjunto com PA de Velocidade

113.5
13

1125

t[s] tis]

Figura 17. Simulacdo dos Controladores Obtidos par®iversos Fatores de Penalizacdo para Resposta a
Perturbacdes Atmosféricas.
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Figura 18. Simulacdo do Sistema de Controle Definadpara o Rastreio de um Sinal de Referéncia.

5. RESULTADOS

A figura (19) apresenta os resultados obtidos para simulac@o de extracdo de carga.
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Figura 19. Simulacdo do Sistema Controlado durantema Extracéo de Carga.

Pode-se observar uma oscilagdo praticamente désgrelp angulo de trajetoria durante a extracdccaiga,
mesmo com uma variacdo bastante consideravel dgdpodo centro de gravidade. Dessa forma, julgoose
resultados obtidos satisfatorios.

6. Conclusbes

A técnica de inversdo estavel se mostrou uma alieen bastante promissora para o sistema de aunaento
controle. A arquitetura de controle de trajetora fdrma concebida se mostrou conveniente paraieag@b em
manobras de extrac@o de cargas em baixas alturas.
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Abstract: LAPES (Low-Altitude Parachute Extraction Systemh@uer represents one of the greatest challenges in
control field because it involves rapid variationsthe center of gravity position, total weighttbé aircraft and

inertia moments, associated to a small altitudegimarThen, this work presents a discussion aboutettiog and
simulation of the disturbances related to the LA euver and discusses alternatives in systegandfol so that
this maneuver can be made safely and represeras@ptable workload for the pilot. The control'skitecture has
two loops: an inner loop of Stability Augmentati®ystem (SAS) and an outer loop of Control Augment&tystem
(CAS). The Static Inversion Technique is appliethtnSAS loop with the gains defined through tHespallocation.

For CAS loop the Flight Patch Angle Control and 8{FPACH) architecture were investigated. The FPASidtem
uses proportional integral controllers with predié patchs which gains were defined through themigation of a

cost function based in the Integral of Absolutaugadf Error (IAE).An Autopilot for velocity control was implemented
using the same method of CAS. Finaly, whith thérelem’s gains defined, simulations for some coiodis of load
extraction was made.

Key-words; LAPES Maneuver, Modeling, Static Invertion, Opti@antrol.
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