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Resumo

O trabalho em questao apresenta uma comparacao entre duas técnicas de controle avangado
que visam controlar os movimentos de rolamento e guinada de uma aeronave. Embora
apresentem suas peculiaridades, ambas estratégias seguem uma metodologia de projeto
bem definida: modelagem do processo, identificacao de requisitos, definicao da estrutura
de controle, célculo dos controladores e anélise tanto de robustez quanto de performance
do sistema. A primeira técnica, amplamente difundida na industria aeronautica, emprega
uma variacao do Regulador Linear Quadratico (LQR) com ajuste de Zeros de Transmissao
para o calculo dos ganhos de realimentacao, enquanto a outra utiliza o Controle Preditivo
Baseado em Modelo. Tomando por base um aviao da classe executiva, realiza-se o contraste
em diversos pontos de operacao, utilizando sempre a abordagem no dominio linear. Por
fim, os resultados sao discutidos com base em critérios das melhores praticas do setor

aeronautico e em quesitos referentes a implementacao de cada estratégia retratada.

Palavras-chave: Sistemas de Controle de Voo; Leis de Controle; Regulador Linear Qua-

dratico; Controle Preditivo Baseado em Modelo






Abstract

This works presents a comparison between two advanced control techniques that aim
to control the movements of Roll and Yaw of an aircraft. Although they present their
peculiarities, both strategies follow a well-defined design methodology: process modeling,
requirements specification, definition of control law structure, controllers synthesis and
analysis of robustness and performance. The first technique, widely used in the aeronautics
industry, employs a variation of the Linear-Quadratic Regulator (LQR) with Transmission
Zeros adjustment for the feedback gains calculation, while the other uses the Model
Predictive Control. Based on an business aircraft, the comparison is performed at several
operation points, always using the linear domain approach. Finally, the results are discussed
based on best practices criteria of the aeronautical sector and in questions related to the

implementation of each strategy.

Keywords: Flight Control System; Control Laws; Linear-Quadratic Regulator; Model

Predictive Control
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1 Introducao

No contexto dos sistemas de controle de voo, este projeto desenvolve e discute
acerca de duas metodologias de design para o controle latero-direcional de uma aeronave

da classe executiva.

O presente trabalho é uma monografia de final de curso realizada durante o periodo
de estagio na empresa EMBRAFER S.A., em especial no time Leis de Controle. Este
documento é exigido pelo Departamento de Automagao e Sistemas da Universidade
Federal de Santa Catarina para a aprovagao na disciplina DAS5511: Projeto de Fim de

Clurso e para a obtencao do titulo de Engenheiro de Controle e Automagao.

1.1 Contextualizagao

Existem trés principais maneiras de uma aeronave se movimentar:

e Arfagem - Movimento que o aviao realiza ao redor do eixo lateral. Quando o piloto
puxa o side-stick ou manche para tras, ha uma elevacao do nariz do aviao, ao passo

que empurrando-os para frente, o nariz é movido para baixo;

e Rolamento - A medida que o piloto gira o manche ou puxa o side-stick para algum

lado (esquerdo ou direito), a aeronave se move em rela¢ao ao eixo longitudinal,

e Guinada - Para conseguir esse tipo de movimento em torno do eixo vertical, o piloto
deve pressionar o pedal direito ou esquerdo, movendo, assim, o aviao para o lado

correspondente a sua acao.

Arfagem Rolamento

Eixo
Lateral

Eixo
Longitudinal

Guinada
Eixo
Vertical

Figura 1 — Eixos do aviao
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Os eixos citados previamente podem ser identificados na Figura 1. No caso de
se considerar a estabilidade de aeronaves, a terminologia utilizada é diferente: o eixo
lateral esta relacionado a estabilidade longitudinal, o eixo longitudinal é responsavel pela

estabilidade lateral e o eixo vertical se refere a estabilidade direcional.

A partir disso, sabendo que o escopo deste trabalho faz alusao a um controle
T , tvel diz . .

latero-direcional, é possivel dizer que se deseja controlar os movimentos de rolamento e

guinada da aeronave. Ademais, como existe acoplamento entre os eixos, é comum retratar

as dindmicas de forma conjunta, denominando, entao, os modos latero-direcionais.

Existem trés tipos de dindmicas latero-direcionais: rolamento (roll), dutch roll e
espiral (spiral). O modo de rolamento ¢ de carater nao oscilatorio e bem amortecido (polo
real), além disso, esta diretamente atrelado ao movimento lateral. Posteriormente, o dutch
roll, apesar de estar acoplado com o rolamento, se relaciona principalmente & guinada do
aviao, sendo que a sua dinamica é descrita por um par de polos complexos conjugados.
Finalmente, o modo espiral também ¢é de carater nao oscilatério e é determinado por outro
polo real, o qual apresenta a dinAmica mais lenta do sistema e pode até mesmo ser instavel.
Diante disso, a equagao caracteristica latero-direcional de qualquer aeronave poderia ser

representada por um modelo de quarta ordem.

De forma simplificada, uma outra representagao ¢ demonstrada em [6], onde a
relacdo entre a taxa de rolamento (p,) pelo comando lateral do piloto é uma fungao
de primeira ordem (Equagao 1.1), enquanto S (angulo aerodindmico que sera retratado
adiante) por comando de pedal é de segunda ordem (Equagao 1.2). Nesse caso, seria

utilizado py, para o controle lateral e 5 para o controle direcional.

K,.e lvs
b = (1.1)
comando lateral — Tryy.s + 1
onde K, é o ganho da planta, L, é o atraso e Try ¢ a constante de tempo do modo roll.

B B Kﬂ.e_LB'S
comando de pedal 2 + 2.(grWay.5 + w?

(1.2)

sendo Kg o ganho da planta, Lg o atraso, (4. 0 coeficiente de amortecimento e wy, a

frequéncia natural do modo dutch roll.

Independentemente da modelagem e das varéaveis escolhidas para o controle latero-
direcional, o projetista da lei de controle de voo deveré se preocupar especialmente com as

metodologias de design, que, por sua vez, sao as motivagoes do trabalho em questao.

1.2 Motivacoes do Trabalho

As aeronaves sao de natureza nao linear e multivariavel, contudo, para resolver

os problemas de controle que as envolvem, grande parte da industria aerondutica prefere
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utilizar modelos lineares, os quais apenas sao validos para regioes de pequenas variacoes em
torno da condicao de voo estabelecida. Diante disso, a abordagem convencional de controle
é executar o projeto dos controladores no ambito linear de forma local para um grande
nimero de pontos de operacgao e, em seguida, construir um método de escalonamento
de ganhos de modo a interpolé-los em relacao as condigoes de voo, assim controlando a
aeronave por completo. Esse procedimento, apesar de ser demorado e caro, é bem aceito e

continua produzindo resultados satisfatorios para diversos programas de avioes.

O principal ponto que diferencia as abordagens acerca das leis controle de voo sao
os métodos de sintonia dos controladores locais. Um deles se refere ao controle robusto,
evidenciado por duas principais técnicas de sintese robusta: H,, e pu-sythesis. O primeiro é
mais adequado ao dominio da frequéncia, sendo pertinente as incertezas nao estruturadas,
vide [7] e [8], enquanto o segundo & apropriado para as incertezas estruturadas [9]. Esses
métodos, entretanto, usualmente exprimem controladores de altas ordens, o que acaba por
dificultar a implementacao dos mesmos nos sistemas de controle de voo. Desse modo, um
outro método que teve destaque na industria se correlaciona com os reguladores L@, como
pode ser visto em [10] e [11], os quais acabam por retornar ganhos constantes somados a

integradores.

Por outro lado, originalmente desenvolvido para atender as necessidades de controle
de usinas de energia e refinarias de petroleo, o Controle Preditivo Baseado em Modelo
(MPC), ainda que vem ampliando as suas areas atuagao, nao vingou no setor aeronautico.
Pressupoe-se que isso se deve pelo fato de os controladores de voo serem antiquados para
aplicacoes que exigem calculos complexos nas leis de controle, que é o caso do controle

preditivo.

No entanto, nao somente com o imenso avango tecnolégico dos computadores nos
tltimos anos, mas também sabendo que o sucesso do MPC esté fortemente ligado a sua
capacidade de lidar com as restricoes impostas ao sistema de controle, acredita-se que, em
razao do aumento significativo da complexidade dos requisitos das aeronaves, o Controle

Preditivo Baseado em Modelo poderia ser uma boa solucao para resolver tal problematica.

A partir disso, resolveu-se comparar um dos métodos de sucesso do setor aeronautico,
sendo uma variacao dos reguladores LQ (LQR com Zeros de Transmissao) com um algoritmo

especifico de controle preditivo (GPC).

1.3  Estrutura do Documento

Este trabalho esta organizado em capitulos seguindo uma sequéncia logica que
descreve as principais etapas executadas durante os projetos de controle latero-direcional

de um aeronave.
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O Capitulo 2 faz comentarios em relacao a FMBRAFER S.A., a qual, durante o
programa de estagio ofertado, forneceu toda infraestrutura e instrucoes para se realizar o

Projeto de Fim de Curso

Em seguida, no Capitulo 3, é fornecido o embasamento tedrico necessario para
auxiliar na concepcao dos capitulos seguintes. Retrata-se, especialmente, nao s6 os conceitos
do setor aeronautico relacionados ao contexto do trabalho, como também as formulacoes

das técnicas de controle moderno utilizadas.

O Capitulo 4 prové uma visao geral sobre a modelagem de aeronaves, apresentando
os sistemas de referéncia, as equagoes de movimento, a representacao da atmosfera, o
estudo da aerodindmica, os motores, além de descrever sucintamente os procedimentos de

trimagem e linearizagao.

O caso de estudo foi abordado no Capitulo 5, onde é evidenciado a modelagem
completa da aeronave a ser aplicada no projeto, e, em especial, ¢ desenvolvido ambas

técnicas de controle propostas na Segao 1.2.

No Capitulo 6, identifica-se os quesitos em relacao & implementacao e aos resultados
obtidos pelas duas técnicas, além de demonstrar uma breve comparacao para alguns casos

especificos de voo.

Por fim, o Capitulo 7 faz consideragoes finais relativas a este documento, destacando
as principais realizacoes, bem como citando as oportunidades de trabalhos futuros com

base neste projeto.
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2 Sobre a Empresa

A EMBRAER S.A. é uma corporagao transnacional brasileira fabricante de avioes
comerciais, executivos, militares e agricolas. A empresa esta sediada em Sao José dos

Campos, uma cidade do interior do estado de Sao Paulo, e possui diversas unidades no

Brasil e no exterior.

Atualmente, é a terceira maior produtora de aeronaves civis do mundo, apenas
ficando atras da Airbus e da Boeing, e uma das maiores exportadoras brasileiras, oferecendo

o que existe de mais moderno em tecnologia, versatilidade e conforto.

€ EMBRAER

Figura 2 — Logo oficial EMBRAFER S.A.

2.1 Historico [5]

Em 19 de agosto de 1969, nasceu a Empresa Brasileira de Aeronautica S.A., a atual

EMBRAER S.A., uma companhia composta por capital misto e com controle estatal que,

desenvolvendo ciéncia e tecnologia em territério nacional, transformou-se em uma das

maiores poténcias da industria aeronautica.
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Figura 3 — Croqui de criagao da logomarca da Embraer

O primeiro programa era fabricar e comercializar o Bandeirante, um aviao turboélice

que realizou o seu primeiro voo ainda no mesmo ano de criagao da empresa. No final da
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década de 70, outros desenvolvimentos foram marcantes: EMB 326 Xavante, EMB 400

Urupema e a aeronave agricola EMB 200 Ipanema.

Demais produtos como o EMB 312 Tucano e o EMB 120 Brasilia, acompanhados
pelo programa AMX (caga bombardeiro subsonico desenvolvido em conjunto as empresas
italianas Aeritalia, atual Alenia, e Aermacchi) permitiram que a companhia atingisse um

novo patamar no cenario internacional.

A privatizagao da Embraer em 1994 foi um dos marcos mais significativos de sua
historia. Essa mudanca é considerada por especialistas e ex-dirigentes como crucial para a

salvacao da corporacao e do projeto da industria aeronautica brasileira.

Posteriormente a sua venda na Bolsa de Valores de Sao Paulo, passou por uma
reestruturacao e, nao s6 alcancou grandes conquistas na operagao dos jatos comerciais
ERJ 145 e E-Jets como também marcou presenca no mercado de jatos executivos por
meio do langamento das familias Phenom, Legacy e do Lineage, estabelecendo, assim, uma

base solida para o futuro da empresa.

ERJ
55 <
MY E

EnoOAER

Figura 4 — A empresa se projeta no mercado de acoes da Bovespa e da Nyse com o sucesso
da familia ERJ 145

Apesar do cenario desafiador no final dos anos 2000, a Embraer obteve sucesso, a
partir da década seguinte, em todos os negbcios e servigos. Sempre comprometida com
a exceléncia empresarial e a plena satisfacao de seus clientes, continua em processo de
evolucao, sendo uma das poucas empresas do mundo a dominar na integra o ciclo de
producao de aeronaves (desde a concepgao até o voo) e desenvolver sistemas de alta

tecnologia para o setor aeronautico.

2.2  Produtos Desenvolvidos

2.2.1 Aviacao Comercial

A empresa conta com mais de 50 clientes espalhados pelo mundo, refletindo a

qualidade de suas aeronaves e demonstrando o fato de que os seus jatos contribuem para o
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crescimento internacional do mercado. A aviacao comercial se divide em trés plataformas:

e ERJS — Divididos em ERJ135, ERJ140, ERJ145 ¢ ERJ 145XR, os EJRS voam em

cinco continentes e sao operados por mais de 30 companhias aéreas;

e E-JETS — Mais de 1,4 mil jatos dessa familia ja foram entregues, dos quais o mercado
americano é o principal comprador. O E170, E175, E190 e o E195 constituem os
E-JETS;

e E-JETS E2 — O E175-E2, E190-E2 e o E195-E2 formam a segunda geracao dos
E-JETS, os quais sao mais modernos e eficazes. A entrega do primeiro modelo, um

E-190 E2, ocorreu para a empresa norueguesa Widerge no dia 4 de abril de 2018.

"

Source: Embraer

Figura 5 — Comparativo acerca do nimero de assentos entre as familias E-JETS e E-JETS
E2

2.2.2 Aviacao Executiva

A partir do langamento das primeiras aeronaves executivas, a Embraer investiu
pesado em uma rede de suporte premium para tais jatos e ja possui mais de 75 centros de

servicos. Segue abaixo os Frxecutive Jets:

e Lineage 1000E;
e Legacy — Legacy 650E, Legacy 500 e Legacy 450;

e Phenom — Phenom 300E e Phenom 100EV.
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Figura 6 — Phenom 300E, o jato executivo leve mais vendido durante seis anos consecutivos

2.2.3 Defesa & Seguranca

Com crescente presenga no mercado internacional, a Embraer Defesa & Seguranca
desempenha um papel importante no sistema nacional de defesa. Presente em 48 paises
e atuando em mais de 50 forcas armadas espalhadas pelo mundo, as duas principais

aeronaves sao:
e A29 Super Tucano — Aviao de combate que se apresenta como solugao para treina-
mento de pilotos e ataque leve;

e K(C390 — Aviao cargueiro militar que é considerado um dos mais modernos e completos

da sua categoria. Teve o seu primeiro voo em 2015 e esta em fase final de certificacao.

Figura 7 — Protétipo do cargueiro militar KC-390, o maior aviao desenvolvido no Brasil

2.2.4  Aviagao Agricola

Na década de 60, o Ministério da Agricultura brasileiro firmou contrato com a
Embraer a fim de produzir no pais uma aeronave agricola. O proposito era modernizar o
setor, disponibilizando novas técnicas de produgao, além de gerar recursos para a fabricante,

que ainda era estatal e havia sido recém-criada.

Com base nisso, o Ipanema, um aviao monomotor de asa baixa, foi desenvolvido
e, hoje, representa 75% da frota nacional, contando com mais de 50 anos de producao

continua.
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Figura 8 - EMB 203, o modelo mais moderno do Ipanema

2.3  Unidades

A Embraer investe significativamente em sua presenca global, reunindo as melhores
condi¢Oes tecnologicas e financeiras somadas a recursos de producao, vendas e servigos.
Além disso, possui fabricas, escritérios e unidades operacionais em diversos locais do

mundo, bem como Estados Unidos, China, Singapura, Portugal e Franca.

A construgao do edificio-sede na Avenida Brigadeiro Faria Lima foi iniciada em
uma area ao lado do campus do entdao CTA (Centro Tecnologico da Aerondutica) em
Sao José dos Campos-SP. Ja as outras unidades brasileiras se situam em grande parte no

estado de Sao Paulo: Taubaté, Gaviao Peixoto, Botucatu e Eugénio de Melo.

A EMBRAER - EUGENIO DE MELO apresenta por volta de dois mil funcionarios,
servindo de apoio a produgao da matriz Faria Lima e executando essencialmente as
atividades fabris (desenvolvimento e fabricagao de ferramental, tubos, solda, serralheria e

grandes cablagens).

Ademais, grande parte da engenharia que cuida do desenvolvimento do cargueiro
militar KC-390 est& disposta nessa unidade, inclusive o time Leis de Controle, no qual

realizou-se o Projeto de Fim de Curso.

2.4 Contextualizacio da Area de Trabalho

O departamento de Leis de Controle de Voo e AFCS (Autoflight Control Systems)
do KC-390 trabalha de maneira integrada com o grupo de desenvolvimento de software

embarcado.

Formado por mais de 15 engenheiros, o time é responséavel por analisar os requisitos
de alto nivel de projeto, implementar funcionalidades e modelos de controle de voo -

principalmente via Simulink/MATLAB -, além de testar as leis de controle.

Essas leis sao traduzidas por meio de requisitos em detalhes ao time Software
Embarcado, o qual é encarregado por implanté-las nos sistemas de hardware (autopilot da
aeronave). Por fim, os resultados de ambos os times sao comparados e validados com a

intengao de obter a homologacao aeronautica.
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3 Embasamento Tedrico

Em primeiro plano, é necessaria uma revisao da literatura disponivel acerca dos
principais conceitos envolvidos durante o desenvolvimento do projeto a fim de garantir
uma melhor compreensao do mesmo. Desse modo, este capitulo apresenta especialmente
as palavras chaves, teoremas e proposicoes relacionadas ao setor aeronautico e as técnicas

de controle moderno.

3.1 FCS — Flight Control Systems

Uma pratica comum diante dos principios de mecanica de voo é representar a
aeronave como um corpo rigido definido por um conjunto de eixos coordenados, como pode
ser visto em [12] e [13]. A dindmica de tal corpo rigido apresenta seis graus de liberdade,

sendo trés relativos ao movimento de translacao e trés a rotagao.

Cima

Esquerda
Tras

Frente

Baixo

Figura 9 — Seis graus de liberdade referentes aos eixos da aeronave

Para o controle de voo, é preciso controlar as forgas e os momentos que atuam em
uma aeronave. Por conseguinte, nao so a velocidade e a aceleragao, mas também a rotagao

e a translagao também podem ser devidamente controladas.

Os Sistemas de Controle de Voo (FCS), estudados em [14], sdo os mecanismos
encarregados para tais fungoes e conseguem realiza-las através da movimentagao das

superficies de controle de um aviao.

As superficies de controle, por sua vez, podem ser separadas em dois grandes

grupos:
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e Primarias — O profundor, o leme e os ailerons constituem as principais superficies de
controle e, como consequéncia de suas movimentagoes, redirecionam o fluxo de ar
que passa sobre elas, gerando uma forga diferencial para rotacionar a aeronave em

relacao ao eixo desejado;

e Secundarias — Os dispositivos hipersustentadores (flaps e slats), os spoilers e os

estabilizadores (vertical e horizontal) compoem esse grupo.

Profundor
4 d Estahbilizad
_ b  Estahbilizador
Aileron L—-.{ Horizontal
. — Leme
Spoilers

Adleron

Figura 10 — Superficies de controle primarias e secundarias

As primeiras geragoes dos sistemas de comandos de voo eram puramente mecéanicas,
em outras palavras, havia cabos que interligavam as superficies de controle diretamente

aos dispositivos de comando do piloto.

Devido ao avanco tecnologico da engenharia e sabendo que tal tipo de configuracao
nao se apresentava muito robusta em termos de controle da aeronave, os cabos mecanicos

foram substituidos por sinais elétricos, nascendo, assim, o sistema fly-by-wire.

3.2 FBW - Fly-By-Wire

No sistema FBW, os comandos do piloto sao convertidos em sinais elétricos transmi-
tidos por fios (dai o termo fly-by-wire), e os computadores de controle de voo determinam

como mover os atuadores em cada superficie de controle.

Além disso, os sistemas de comandos de voo por fly-by-wire permitem que os FCC’s
realizem tarefas sem uma entrada do piloto, ou seja, os sinais sao enviados de forma

automaética pelos computadores da aeronave.

Essa situagao ocorre em sistemas que auxiliam a estabilizar o aviao ou impedem a

sua atuacao fora dos pontos de operacao previamente definidos.
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Outro ganho significativo desse sistema, se comparado aos avioes controlados
manualmente, é a capacidade de o FCS se ajustar a cada ponto do envelope de voo.
Em virtude de que as propriedades estruturais das aeronaves variam de acordo com as
condigoes de voo, é necessario modificar os parametros do sistema de controle a fim de
obter uma melhor qualidade de voo. Esse processo adaptativo é exercido pelas leis de

controle.

3.3 CLAW - Control Law

Cada programa de desenvolvimento de uma aeronave detém suas peculiaridades e,
com isso, apresenta diferentes tipos de design referentes a leis de controle. No entanto, em
um ambito geral, o funcionamento das leis sao analogas e buscam atender uma série de

requisitos que também possuem um grau de similaridade.

Diante disso, para retratar a organizacao de uma lei de controle no ramo aeronautico
tomou como base o FCS da Airbus, especificamente do A330. Nesse modelo, existem trés
modos que regem o controle de voo: normal, alternativo e direto. Ademais, cada modo
apresenta subdivisoes: terrestre, voo e flare. Por fim, ha o backup mecénico, o qual permite

que o piloto controle o aviao manualmente.

3.3.1 Modo Normal

O modo normal fornece o controle de estabilidade nos trés eixos coordenados e
prové diversas protegoes. Conforme citado anteriormente, as leis de modo normal operam

em diferentes submodos:

e Terrestre — Este modo esta ativo enquanto a aeronave estiver no chao. A trimagem
automatica (autotrim) esta desligada, e existe uma relagao direta entre a deflexdo
de sidestick e a resposta do profundor. Imediatamente, apds as rodas sair do chao, o

modo de voo assume o controle;

e Voo — O modo normal de voo opera desde a decolagem e permanece até o proce-
dimento de pouso. Nesse modo, ha cinco tipos de protecao: atitude de arfagem,
limitagao de fator de carga, de alta velocidade, de alto angulo de ataque e de angulo

de rolagem;

e Flare — O flare esté relacionado ao procedimento de pouso e também apresenta

protecao de angulo de ataque e angulo de rolagem.

A falha de certos sistemas embarcados ou multiplas falhas resultara na mudanca

do modo normal para o alternativo.
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3.3.2  Modo Alternativo (ALT)

O modo alternativo ainda pode ser dividido em dois:

e ALT1 — A lei que cuida do controle latero-direcional permanece em modo normal
enquanto a lei do controle longitudinal cai para o modo alternativo. Algumas
protecoes sao desativadas, tal como a protecao de atitude de arfagem. A aeronave
entra em ALT1 caso ocorrer falhas no profundor, no estabilizador horizontal, sensor

de flap/slat ou uma falha de dados referentes ao voo;

e ALT2 - A lei de modo normal para o controle latero-direcional é perdida e substituida
pelo modo direto para rolagem e modo alternativo para guinada. Assim como no
ALT1, algumas falhas que resultam no ALT2 irao desconectar o piloto automaético.
Esse submodo é engajado quando ha perda dos motores, de todos os spoilers, de

alguns ailerons ou falha de pedal.

E importante citar que as alteragoes comentadas s6 valem para o submodo Voo. Os
outros submodos (terrestre e flare) para a lei de modo alternativo sao idénticos ao modo

normal.

3.3.3 Modo Direto (DIR)

No modo direto, os modos laterais sao os mesmos que o ALT2, entretanto o controle
longitudinal degrada-se para a lei de modo direto. O autotrim passa a ser inoperante
e o piloto deve ajustar a trimagem manualmente. Todas as protegoes sao perdidas e o

movimento das superficies de controle esta diretamente relacionado ao movimento de stick.

O aviao cai para DIR se houver falha nos trés referenciais inerciais ou em todos
os FCC’s. Quando os motores param de funcionar acrescido a nao operabilidade dos

computadores primérios de voo, o aviao também entrara no modo direto.

Este modo permite que os pilotos mantenham o nivel de voo desejado depois de
uma pane elétrica geral. Como nao existem cabos ligando o stick até as superficies de
controle, para comandar o aviao, o piloto devera usar a Trim Wheel (roda que atua no
estabilizador horizontal) para o controle longitudinal e os pedais de leme para o controle

latero-direcional.

3.4 Design de Leis de Controle de Voo

Analogamente retratado em [15], o processo de design para qualquer sistema de

controle industrial inclui a seguinte sequéncia de etapas:
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Figura 11 — Esquematico referente aos modos das leis de controle. Retirada de [1]
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Figura 12 — Esquematico do modo Backup. Retirada de [1]

1. Modelagem do processo — O primeiro passo em um projeto é entender a planta a ser
controlada, em termos de suas caracteristicas e modelagem. Assim sendo, deve-se
determinar um modelo mateméatico para a planta, o qual pode ser através de técnicas
de identificacao a partir de dados experimentais, de equacgoes fisicas ou até mesmo

uma combinacao das duas hipoteses;

2. Anilise de controlabilidade das entradas e saidas da planta — Constatar o que pode
ser esperado referente a desempenho no sistema de malha fechada e quais sao as

limitagoes existentes;

3. Escolha da estrutura de controle — Decidir quais serao as variaveis de controle e de

processo, além de quais conexoes serao feitas entre elas;

4. Design da lei de controle — Criar uma formulagao matemética que atenda o problema

de engenharia e sintonizar o controlador correspondente;

5. Analise do sistema de controle — Avaliar o sistema de controle a partir de simulagoes

e analises em relagao aos requisitos de performance ou expectativas de projeto;
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6. Implementacao da lei de controle — Implementar o controlador projetado, o qual na

maioria das vezes serd um software embarcado nos controladores;

7. Verificagao do sistema de controle — Realizar ensaios e simulagoes para testar o
controlador implementado e efetuar as modificagoes necessarias antes de certificar

que a planta controlada pode operar com seguranca.

Apesar disso, sabe-se que cada sistema apresenta suas particularidades, portanto,
para fornecer uma explicacao mais especifica sobre os sistemas de controle de voo, as

etapas de design anteriormente descritas sao readaptadas seguindo [2] e [3]:

1. Definir os requisitos do sistema;

2. Decidir a estrutura da lei de controle a ser projetada;

3. Especificar os pontos operacionais dentro do envelope de voo;

4. Gerar modelos lineares em cada ponto de operacao;

5. Estabelecer modelos para o sistema de controle;

6. Realizar a sintese das leis de controle em cada ponto de operagao;

7. Proceder o escalonamento de ganhos para o envelope de voo completo;

8. Efetuar analises de estabilidade e desempenho no dominio linear e nao linear em

relacao as dinamicas de corpo rigido e flexivel;
9. Realizar simulacoes de pilot-in-the-loop;
10. Especificar os requisitos de software de voo;
11. Verificar a performance do software embarcado e executar testes de hardware;

12. Desempenhar testes em voo.

O escopo das atividades realizadas neste trabalho compreende as etapas de 1 até
7 e parcialmente a etapa 8 da lista anterior, na qual é conduzida apenas a anéalise do
corpo rigido no dominio linear. As tltimas etapas de design, 9 a 12, nao sao retratadas,
j& que requerem alguns recursos além da simulacao offline, tal como simuladores de voo

(hardware) e/ou recursos humanos (pilotos e engenheiros de software).

A Figura 13 ilustra as etapas citadas anteriormente e apresenta um fluxo tipico
de atividades que ocorrem em um processo de design de leis de controle na industria

aeroniutica.
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Figura 13 — Fluxograma do processo completo de design. Adaptada de [2] e [3]

Inicialmente, o Database é estruturado com parametros identificados via ensaios em
tunel de vento, dados fornecidos pelos fabricantes de pecas de aeronaves, além de outras

informagoes relevantes para modelagem.

As Fuizas de Operagao sao definidas com base nas propriedades fisicas e nas missoes
de uma aeronave. Depois, os Modelos sao estipulados em condigoes de voo especificas,
contendo dados importantes sobre caracteristicas, dinamicas, limitacoes e capacidades da

acronave pura.

Em paralelo & modelagem, os Requisitos, que sao determinados durante o projeto
de concepcao das aeronaves, podem ser funcionais e de desempenho. Ademais, podem
estar relacionados aos niveis de qualidade de voo, margens de estabilidade, amortecimento
do polos do sistema, interagao com modos estruturais, rejeicao de perturbagoes, entre

outras especificagoes.

Tais requisitos sao avaliados para definir uma Estrutura de Lei de Controle capaz de
atendé-los, a qual leva em consideracao as variaveis manipuladas e controladas. Além disso,
alguns modelos adicionais (atuadores, filtros, atrasos, etc.) sdo incorporados a estrutura

para ter um modelo mais representativo da dinamica a ser controlada.

A vista disso, o problema de controle é formulado, definindo quais ganhos e
parametros do sistema devem ser calculados em diferentes configuragoes de voo. De modo
geral, algum método de otimizacao é utilizado para se determinar os ganhos e parametros

6timos para atender aos requisitos de projeto, estabelecendo a Sintonia dos Controladores.

Como estao relacionados a um conjunto especifico de pontos de operagao, os ganhos
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e parametros calculados podem apresentar valores distintos. Desse modo, em grande
parte do setor aeronautico, algumas técnicas de interpolacao ou de ajuste polinomial sao
aplicadas para lidar com esse tipo de situagao, garantindo, assim, a operacao da aeronave

em um envelope de voo previamente definido.

Finalizando a fase de design, Andlises sao desempenhadas para verificar se os
requisitos sao satisfeitos. Caso algum critério nao for atendido em determinadas condigoes
de voo, um ajuste fino dos parametros de controle é realizado para obter um resultado

aceitavel.

Apos a verificagao das especificagdes do projeto através de analises, para avaliar o
sistema como um todo, sao realizados os testes com o Pilot-in-the-loop. Em outras palavras,
o piloto é incorporado a malha de controle e gera as referéncias a serem seguidas, dessa

maneira retratando condic¢oes reais de voo em simuladores.

Devido a vasta experiéncia dos pilotos, as suas avaliacoes e classificacoes sao infor-
macoes importantes para o ajuste final do sistema. De uma forma iterativa, provavelmente
outras modificacoes nas leis de controle podem ser demandadas pelos pilotos a fim de

atingir um desempenho mais adequado em configuragoes de voo especificas.

Quando a extensa campanha de testes é concluida, também é preciso proceder a
Validagao de Software e Hardware para garantir a seguranga do controle de estabilidade
projetado e o processamento correto dos sinais. Ao término dessa etapa anterior, o Sistema

de Controle de Voo esta pronto para ser embarcado na aeronave.

Por fim, ocorre a Campanha de Ensaios em Voo, a qual é indispensével para alcancar
a certificacao de aeronaves, compreendendo um time formado por varios engenheiros e
pilotos. Em razao de o processo real (avido em operagao) apresentar certas diferengas em
relacao ao modelo utilizado para o célculo das leis de controle, os testes em voo ainda

podem provocar pequenas alteragoes nos ganhos e parametros do sistema.

De acordo com o fluxograma apresentado previamente, nas proximas subsegoes,
sao detalhadas as etapas mais importantes do design completo de leis de controle de voo,
fornecendo mais informagoes sobre as individualidades da industria aeronautica para o
projeto de FCS.

3.4.1 Determinacao das Faixas de Operacao

Primeiramente, no design das leis de controle de voo, é necessério determinar as
faixas de operagao da aeronave e, consequentemente, das lei de controle de voo. As faixas

de operacao estao correlacionadas a trés itens centrais:

e Envelope de voo;

e Envelope de massa;
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e Envelope de perturbacoes.

A composicao do envelope de voo de uma aeronave considera diversas regioes de
operagao, ou seja, intervalos de altitude pressao, nimero de Mach, velocidade, angulo
de ataque, entre outros elementos. Exemplificando, uma lei de controle projetada para
realizar pouso automético tem um envelope de voo muito mais restrito ao se tratar de

velocidade em comparacao ao piloto automatico que opera na altitude de cruzeiro.

O envelope de massa ¢é representado por varias configuracoes de peso e posig¢ao
do centro de gravidade de uma aeronave. Em geral, esse tipo de informacgao nao esta
disponivel para as leis de controle, contudo ainda se apresenta como um fator limitante da
faixa de operacao. Exemplificando, o mesmo precisa de uma velocidade minima especifica

para decolagem dependendo do peso e do CG do aviao.

O conhecimento das perturbagoes que podem atuar na aeronave durante sua
operacao também é um quesito fundamental para as leis de controle. As perturbagoes
podem ser divididas entre rajadas de vento, turbuléncia e alteragoes da configuracao da

aeronave, como estender o trem de pouso ou os flaps.

Enfatizado em [2], segundo as caracteristicas aerodindmicas de um avido, os para-
metros mais importantes para a dinamica de malha aberta e, portanto, para o design sao:

pressao dinamica, nimero de Mach, velocidade verdadeira, angulo de ataque, peso e CG.

J& que nao é viavel realizar o design de controle em todas as possiveis configuragoes
de voo, normalmente, o projeto se fundamenta na sintese das leis de controle em somente
alguns pontos de operacao. A selecao desses pontos de operacao é orientada com o intuito
de capturar todas as caracteristicas significativas que afetarao diretamente nos ganhos e

parametros calculados da lei de controle.

Normalmente, as medi¢oes de peso e CG nao estao disponiveis com integridade
suficiente para o FCS, logo as variagoes a respeito do envelope de massa devem ser tratadas
pela robustez de controle, isto é, o desempenho deve ser mantido em qualquer uma das
configuragoes admissiveis de peso e posicao do centro de gravidade de uma aeronave.
Enquanto isso, em determinado ponto de operacao de um envelope de voo preestabelecido,
um conjunto fixo de parametros de ganhos e de leis de controle devem satisfazer todos os

requisitos de projeto.

No trabalho em questao, utilizou-se a abordagem comentada no paragrafo anterior,
entao foi preciso determinar alguns pontos de operacao e, para cada um deles, também
definiu-se as configuracoes de peso e CG. E importante lembrar que tais condi¢bes devem
estar inclusas no envelope de voo onde a lei de controle deve operar. Uma vez que esse
mapeamento é feito, é possivel gerar os modelos lineares de aeronaves para todas as

condicoes definidas.
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3.4.2 Aspectos de Modelagem da Aeronave

No ramo aeronéutico, a modelagem completa de aeronaves abrange vérios assuntos
da engenharia, bem como mecanica de voo, aerodindmica, sistemas avidnicos, entre outros.
O entendimento aprofundado de tais topicos nao esta relacionado ao dominio de atuacao
dos engenheiros responséveis pelo projeto das leis de controle. Em termos praticos, eles s6

precisam deter uma visao geral dos aspectos de modelagem.

A fim de desenvolver um bom sistema de controle, algum tempo deve ser dedicado
para estudar o processo a ser controlado e extrair informacgoes relevantes que podem
auxiliar no seu design. Na maior parte dos casos, um bom conhecimento sobre o sistema —
aeronave pura em conjunto aos modelos adicionais: atuadores, sensores e filtros — influencia
diretamente no projeto de controle, facilitando o desenvolvimento e diminuindo a duracao

do mesmo.

Algumas nocgoes basicas acerca da aeronave pura, que sao essenciais para dar inicio

ao projeto do sistema de controle, estao dispostas a seguir:

e Geometria do aviao;

Envelope de voo;

Configuragao de peso e posicao de CG;

Coeficientes aerodinamicos;

Modos e frequéncias naturais.

Normalmente, essas informagoes sao resultantes de testes em tiinel de vento para

fins de modelagem ou definidas por engenheiros de diversas areas do setor de aviagao.

Conforme citado anteriormente, a modelagem compreende uma vasta area de
engenharia e a sua discussao de forma detalhada esta além do escopo deste trabalho. No
entanto, o Capitulo 4 fornece algumas ideais de como alinhar modelos para as atividades

de projeto e analise das leis de controle.

3.4.3 Definicao de Requisitos de Controle

De acordo com [2], os requisitos sdo essenciais para um processo de design e estao

segmentados nas categorias de:

e Mecanica de voo — Compreende as exigéncias derivadas nao somente das regras
descritas pela FAA, como também das experiéncias de diversas empresas do setor
aeronautico, os quais asseguram que a aeronave possa manobrar de modo a realizar a

sua missao desejada. Além do mais, geralmente sao estaticas ou de regime permanente;
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e Controle de voo — Os requisitos descritos nessa categoria lidam com as realimentacoes
empregadas no sistema de malha fechada. Os principais sao aqueles que se referem
a estabilidade, por exemplo as margens de ganho e de fase, na presenca de efeitos

operacionais, como a aeroelasticidade;

e Qualidade de voo — Contém os indicadores que garantem o controle da aeronave
de maneira facil e precisa em relacao aos comandos executados pelo piloto. Estao
contidos em fontes equivalentes dos requisitos de mecanica de voo, contudo podem
ser estaticos ou dinamicos. Sao obtidos a partir de testes com a presenga de pilotos,

isto é, pilot-in-the-loop.

Do ponto de vista da teoria de controle, as especificacoes do FCS estao divididas
em trés categorias. A primeira estd associada aos requisitos que envolvem a relagao de
entrada e saida do sistema de controle de v6o, bem como o comportamento da aeronave
em malha fechada e a resposta baseada nas referéncias desempenhadas pelo piloto. A
segunda refere-se a rejeicao de perturbagoes, pois é desejavel que a aeronave apresente
resisténcia em sua trajetoéria quando for atingida por uma rajada de vento ou turbuléncia.
A terceira categoria, aplicavel apenas ao controle em malha fechada, esté relacionada a
rejeicao do ruido de sensor, o qual nao deve gerar uma amplificacao do sinal de controle.

Tal representacao ¢ discutida em [16].

Independentemente da forma de categorizar os requisitos, ¢ de suma importancia
definir claramente quais sao os objetivos da lei de controle de voo, caso contrario, torna-se

dificil estabelecer um projeto de controle bem definido.

3.4.4 Estruturagao da Lei de Controle

A decisao sobre quais variaveis devem ser manipuladas e controladas, além de
quais tipos de conexoes devem ser realizadas entre elas e as entradas da aeronave nao
¢é trivial. Um bom ponto de partida é se basear nos requisitos da lei de controle, mais

especificamente, na parte de feedback dele [17].

Em conformidade com as experiéncias de diversos programas de desenvolvimento
de aeronaves, uma abordagem usual é separar o design de controle em caminho da malha
de realimentacao e da malha direta. Essa filosofia de projeto, que conta com dois graus de

liberdade para atender os requisitos, foi abordada pela primeira vez em [18].

No FCS, a divisao da estrutura de controle em duas partes permite que o projetista
da lei de controle de voo categorize os requisitos com mais clareza. A primeira, a qual se
refere a malha de realimentacao, é projetada a fim de cumprir as consideracoes acerca

de rejeicao de perturbacao, estabilidade e robustez diante das incertezas do modelo. Ja
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a segunda parte (malha direta) busca satisfazer os requisitos de qualidade de voo e

performance, os quais relacionam as saidas e entradas do sistema de controle.

Em primeiro plano, opta-se por calcular o controle da malha de realimentacao.
Diversas estratégias para o calculo do controlador podem ser utilizadas nessa parte inicial,
contudo, na industria aerondutica, ¢ comum aplicar técnicas de controle avancado que
empregam algum tipo de otimizacao. Depois de escolher a estrutura do loop de feedback, o
proximo passo é estruturar a malha direta. Tradicionalmente, a mesma possui pré-filtro e

controle de pré-alimentagao.

A estrutura final da lei de controle dependeré das caracteristicas especificas da
aeronave e dos requisitos de projeto definidos de antemao. Eventualmente algumas alte-
ragoes estruturais podem ser realizadas para atender as especificagoes, das quais cada
uma apresenta seus beneficios e limitacoes. O projetista fica encarregado de julgar o que
é mais adequado as suas métricas de controle, considerando complexidade, tempo de

implementagao, viabilidade e eficiéncia.

3.4.5 Sintonia dos Controladores
3.4.5.1 Malha de Realimentacao

Apesar de os sistemas de controle de voo serem MIMO e evidenciarem um certo
grau de nao-linearidade das variaveis de processo, em alguns casos, as abordagens com
base em um PID tradicional somado a um escalonamento de ganho ainda conseguem
controlar razoavelmente as aeronaves. No entanto, alguns avioes modernos necessitam
de técnicas avancadas de controle, visto que os requisitos sao mais rigorosos, e o sistema
a ser controlado é mais complexo. O F-16, caca militar, ¢ um exemplo claro disso, pois
apresenta um acoplamento severo entre o movimento longitudinal e lateral, além de ser
obrigado a possuir uma série de dispositivos de deteccao de falhas e de protecao. Por isso,
é emergente explorar técnicas avangadas, bem como o controle linear via LQR, controle
robusto, controle nao-linear de inversao de dindmica, entre outros tipos. As concepgoes

citadas previamente sao exploradas em detalhe em [19].

Publicagoes sobre sistemas de controle de voo que utilizam o LQ como design
de controle sao retratadas em [2| e [20], desse modo enfatizando a sua aplicabilidade
no ramo da aviacao. Neste trabalho, um dos métodos idealizados para o projeto do
controlador da malha de realimentacao envolve um Regulador Linear Quadratico com
Zeros de Transmissao. Em [3] e [21], os autores utilizam tal metodologia, diferenciando
apenas em relacao a alguns pontos periféricos da estrutura de controle e requisitos do

sistema.

A outra técnica abordada para o design do controlador é o Controle Preditivo

Baseado em Modelo que, por sua vez, nao teve tanto sucesso na industria, constando
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somente em alguns trabalhos presentes na literatura, vide em [22] e [23].

Ambas teorias de controle, LQR com Zeros de Transmissao e o MPC, sao detalhadas,

respectivamente, nas Secoes 3.5.1 e 3.5.2.

3.4.5.2 Malha Direta

O objetivo desse segundo componente da estrutura de controle é aprimorar a
relagao entre entrada e saida do processo, isto é, a resposta do sistema de malha fechada a
partir de comandos do piloto. Em diversas obras publicadas, como visto em [20] e [21], a
malha direta ¢ denominada por caminho de feedfoward, sendo composta por dois elementos:

pré-filtro e controle de pré-alimentacao.

A ideia de projetar pré-filtros em um CSAS leva em consideracao o fato de que
o piloto participa ativamente da malha de controle, comandando as referéncias a serem
seguidas pela aeronave. Portanto, a principal razao de existéncia do pré-filtro é ajustar a
relacao de entrada e saida do sistema com o intuito de obter bons requisitos de qualidade
de voo [3].

Por outro lado, o controlador de pré-alimentacao (feedfoward) possui uma relagao
direta entre o comando do piloto e a acao de controle. Isso ocorre para que o atraso
equivalente do sistema de malha fechada, o qual é percebido pelo piloto, seja diminuido.

Tal assertiva ¢é retratada em [24].

Nesse trabalho, ha duas estratégias referentes ao caminho de feedfoward. A primeira
segue as boas praticas da industria aeronautica e esta relacionada quando o LQR com
Zeros de Transmissao ¢é utilizado como método de design do feedback. Em outras palavras,
posteriormente ao projeto referente & malha de realimentacgao via tal método de otimizagao,
realiza-se o controle da malha direta por meio de ajustes finos na lei de controle, desde que
o feedback seja bem projetado de modo a atender as especificagoes. A segunda estratégia é
relativa ao MPC, o qual considera os parametros tanto da malha de realimentacao quanto
da malha direta na otimizagao da funcao objetivo, assim sendo, o calculo dos controladores
de pré-alimentacao e dos filtros sao efetuados em conjunto aos da realimentacao. Mais

detalhes sao explicitados no Capitulo 5.

3.5 Teorias de Controle Avancado

3.5.1 LQR com Zeros de Transmissao
3.5.1.1 Regulador Linear Quadrético

Em primeiro plano, com fundamento em [25]| é preciso fornecer os principais

conceitos por tras do Regulador Linear Quadratico.
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Considera-se uma planta formulada por um modelo linear invariante no tempo em

espago de estados:

z=Ax+ B.Au
(3.1)

y=C.x
com xz(t) € R é o vetor de estados, Au(t) € R™ é o vetor de entradas de controle e
y(t) € RP é o vetor de saidas medidas. Nota-se que nao ha a presenga da matriz D, logo

esse sistema nao apresenta transmissao direta entre as entradas e saidas.

Define-se também a entrada de controle como uma realimentagao linear dos estados:

onde K 1gr ¢ uma matriz de escalares m x n que contém os ganhos de controle a serem

determinados.

Na problematica do regulador, o objetivo é aplicar uma agao de controle a fim de
levar um estado diferente de zero para o estado zero, entao garantindo estabilidade. Tal
finalidade pode ser alcan¢ada encontrando uma entrada de controle Awu(t) que minimize a

seguinte funcao custo:

J(Au(t)) = % /O OO[wT(t).Q,,,.m(t) + Au”(t).R.Au(t)]dt (3.3)

na qual Q, € R e R € R™*™ sao as matrizes de ponderacao.

Definicao 1. Uma matriz quadrada M € R™ ™ € definida positiva se todos os seus
autovalores sao positivos e se o escalar da forma a®™. M .a € positivo para todos os vetores

nao nulos a € R™.

Definicao 2. Uma matriz quadrada M € R™*™ é semi-definida positiva se todos os seus
autovalores sio nao negativos e se o escalar da forma a’.M.a € ndo negativo para todos

0s vetores nao nulos a € R™.

A matriz Q. ¢ semi-definida positiva e simétrica, enquanto R também é simétrica,
porém é definida positiva. Portanto, por meio dessas assertivas, garante-se que o problema

da minimizacao seja factivel, pois J também é nao negativo.

Ademais, substituindo o termo @’ (t).Qq.z(t) por y” (t).Q,.y(t), reescreve-se Equa-

¢ao 3.3 como:

1

J(Au(t)) = 3 /OOO[yT(t).Qy.y(t) + Au’(t).R.Au(t)]dt (3.4)

Essa manipulagao é possivel, ja que y(t) = C.x(t), logo
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Yy’ (1).Qyy(t) = [C.x(t)".Q,.C.x(t) =x" (t).C".Q,.C.x(t) = " (t).Qu.x(t)

Com base na notacao descrita na Equagao 3.4, que é a formulacao utilizada neste
trabalho, o projetista do sistema de controle acaba tendo uma percep¢ao melhor em relagao

aos fatores de ponderagdo de saida (Q,) e da acao de controle (R).

Por conseguinte, a matriz de ganhos pode ser obtida como Kgr = —-R BT P,

onde P ¢ a solucao da Equagao de Riccati demonstrada abaixo:

0=A"P+PA+C"Q,C-PBR'B".P (3.5)

Sabe-se que o principal propoésito do LQR é a garantia de estabilidade de malha
fechada, diante disso, de acordo com [26] em conjunto com as Defini¢oes 3 e 4, propoe-se

o Teorema 1.

Definicao 3. Um sistema € controldvel quando, para cada condi¢ao inicial xqg € R™ e cada
estado final xp € R", existe uma entrada w : [0,T] — R™ tal que a solugdo x : [0,T] — R"
do sistema para a condi¢ao inicial x(0) = xy satisfaz x(T) = x7, para algum T > 0. Em
outras palavras, assumindo qualquer condi¢ao inicial, conseque-se levar o sistema para

qualquer estado final desejado em tempo finito por meio de uma entrada adequada.

Definicao 4. Um sistema é observavel quando, para todo estado inicial zo € R™ desconhe-
cido, existe um T > 0 tal que o conhecimento da entrada u(t) € R™ e da saida y(t) € RP
no intervalo de tempo definido como [0,T] € suficiente para definir de maneira unica o

estado inicial x(0).

Teorema 1. Assumindo uma matriz Q, tal que Q, = C*.C, supde-se que o par (A, C)
¢ detectdvel (modos instdveis sao observdveis e os modos nao observdveis sao estdveis) e o
par (A, B) € estabilizdvel (modos instdveis sao controldveis e os modos incontroldveis sio

estdveis), logo:

e Hd pelo menos uma solucao P semi-definida positiva para a Equacao de Riccati;

e Os polos de A+ B.K gr estao dispostos no semiplano esquerdo.

3.5.1.2 Zeros de Transmissao

Devido a implicagoes internas, ainda que as suas entradas nao sejam nulas, os zeros
de um sistema surgem quando a sua saida é zero. Para um sistema SISO, os zeros z; sao
solugoes para G(z;) = 0, onde G representa a funcao de transferéncia de um sistema. Em

outras palavras, nesse caso, 0s zeros sao as raizes do polinémio numerador da funcao de
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transferéncia. Ja, nos sistemas MIMO, os zeros sao os valores que reduzem o o posto da
matriz G(s) [27].

De forma analoga, em [15], apresenta-se uma definigdo mais formal sobre zeros, a

qual é demonstrada na Defini¢ao 5.

Definigao 5. z; € um zero de G(s) se o posto de G(z;) € menor quando comparado ao

Nz
1=

posto normal de G(s). O polinomio zero é definido como z(s) = [[.2,(s — zi), no qual n,

¢ o numero finito de zeros de G(S).

Essa definicao de zeros é baseada na funcao de transferéncia matricial relativa a
representacao minima do sistema. Na literatura, ¢ comum que os zeros sejam denominados

como Zeros de Transmissao.

3.5.1.3 Funcionamento do Método

A ideia do método é adicionar novos Zeros de Transmissao em série com o modelo
do processo a fim de atrair os polos para uma regiao desejada no dominio da frequéncia.
Como a resposta de malha fechada depende da posi¢ao dos polos, selecionando os zeros
extras de forma apropriada, o projetista da lei de controle tem a capacidade de moldar a

resposta do sistema,

O esquematico da Figura 14 retrata o conjunto formado por uma determinada
planta e pelos Zeros de Transmissao incorporados, o qual é aplicado na otimizacao da
funcao custo descrita na Equacao 3.4. Essa maneira de como o sistema é submetido a

FEquagao de Riccati representa a principal diferenca entre o LQR com Zeros de Transmissao

e o LQR cléssico.

Varidaveis Variaveis Critérios
Manipuladas | Meodelo Controladas Zeros I de Saida
—— do > de
I LQR Transmissao 1

Sistema submetido & Equacio de Riccati

Figura 14 — Esquematico do LQR com Zeros de Transmissao

A estrutura de zeros pode seguir a arquitetura de um PID, isto é, ter uma parte
proporcional, integral e derivativa. Entao, se os estados do sistema forem manipulados
de tal forma que contenham as variaveis de saida e, inclusive, a representacao das suas
derivadas e integrais, a matriz Kgr calculada pelo LQR conterd ganhos de controles

otimos referentes a esse tipo de estrutura.
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3.5.2 MPC

O Controle Preditivo Baseado em Modelo (MPC) refere-se a uma classe de algorit-
mos de controle que utiliza um modelo de processo explicito para prever a resposta futura
de uma planta. Em cada iteragao, um algoritmo MPC tenta otimizar o comportamento
futuro da planta, computando uma sequéncia de valores acerca das variaveis manipuladas.
A primeira entrada de controle 6tima €, entao, enviada para a planta, e todo o calculo é

repetido nos intervalos subsequentes. Tal estratégia basica é representada na Figura 15.

Passado Futuro

e

ol —s— Trajetdria de Referéncia
/ Saida Predita

Saida Medida

Conrtroles Futuros
Controles Pazsados

Horizonte de Predicio

< >
l | | | | | | | |
1 1 1 1 1 1 1 1 1 b
Tempo &
. empo de .
kK k+1 k+2 Amostragem F 1

Figura 15 — Estratégia do Controle Preditivo Baseado em Modelo

Todos os algoritmos do MPC possuem elementos comuns, e diferentes ajustes
podem ser escolhidos para cada um desses elementos, o que resulta na diferenca de cada

algoritmo [22]. Os elementos, para um MPC SISO, podem ser divididos em:

e Modelo de predicio - E o item mais importante do MPC e deve ser completo
o suficiente para representar as dindmicas do processo, permitindo, assim, que as
predigoes sejam calculadas. Uma das representagoes utilizadas é o modelo da resposta

impulsiva:
y(t) = hu(t —i) (3.6)
i=1

no qual a y(t) é a saida do sistema, u(t) é a entrada de controle e h; é a saida

amostrada quando o processo é excitado por um impulso unitéario.

e Funcao objetivo - Os varios algoritmos do Controle Preditivo Baseado em Modelo
propoem diferentes fungoes custo para encontrar a lei de controle. A expressao geral

para a fungao objetivo é dada por:

J(N1, Na, Ny,) = i S+ 1) —w(t+ 7)) + ik(j)[AU(t +j =1 (3.7)

j=N1 j=1
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onde N; e N,y sao, respectivamente, os horizontes de predicao minimo e méximo,
enquanto N, é o horizonte de controle. Ademais, §(j) e A(j) sdo os coeficientes de
ajuste que afetam a penalizacao, e o w(t) é trajetoria de referéncia do sistema. Ainda

é possivel considerar restrigoes para o problema de controle:

Umin S u<t) S Umaz vt
Atmin < u(t) —u(t —1) < dupmee Vt (3.8)
Ymin S y(t) S Ymaz Vt

e Forma de obter a lei de controle - A fim de obter os valores de u(t + k | t) é preciso
minimizar a funcao J descrita em 3.7. Para isso, os valores das saidas preditas
y(t + k | t) sdo calculados fazendo o uso do modelo escolhido em fungdo tanto de
valores passados das entradas e saidas, quanto dos controles futuros. Caso o problema
nao tenha restricoes e o modelo for linear, uma solugao analitica pode ser obtida,
senao um método de otimizacao deve ser utilizado para a minimizacao da fungao

custo.

A partir do final da década de 1970, varias técnicas relativas ao MPC surgiram
com o interesse de resolver problemas na industria de petréleo e gés, bem como o Dynamic
Matriz Control (DMC), o qual se basea no modelo descrito pela Equagao 3.6 e esta
descrito com mais detalhes em [28|. Enquanto isso, o Generalized Predictive Control (GPC)
proposto em [29], € um dos métodos mais populares a respeito do controle preditivo e usa
modelos de predi¢ao com base nas fungoes de transferéncia do sistema. Pelo sucesso do

GPC, optou-se por emprega-lo neste projeto.

3.5.2.1 Controle Preditivo Generalizado

Um sistema SISO, quando linearizado em torno de um ponto de operacao, pode

ser representado pelo modelo CARIMA:

Az Yy(t) = 27B(z"Yut — 1) + C(z_l)? (3.9)

onde u(t) e y(t) sdo, nessa ordem, a agao de controle e a saida da planta, e(t) é um ruido

branco gaussiano e d é o atraso do sistema. J4 A, B e C' sao os seguintes polind6mios

Az =14 a2 4 a2z 24+ apez™

Bz =bg+ bz b+ by 2+ + bz

Cz D =14cz b+ 4+ +cpez™™
eA=1-z1

Ao se considerar C'(z71!) = 1, o modelo equivalente da Equagao 3.9 pode ser

reescrito como:

AA(zNy(t) = 27 AB(z Hu(t — 1) +e(t)
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y(t) + [A(z"Y) = 1y(t) = 2Bz Au(t — 1) + e(?)

y(t) = [1— A=")ly(0) + = B(="")Au(t — 1) + e(t)

Sendo A(z7') = AA(z ) =1 — 127" — a9z 2 4 -+ — lpagpr2 """, tem-se:
Ng+1 np+1
y(t) = > ay(t —i)+ Y _ b Au(t—d—i)+e(t)
i=1 i=1

Ademais, a melhor predigao de y(t + j) em no tempo t é calculada por

glt+71t) = Ely(t + )]
onde E é o operador de esperanca matematica.

Sabendo que y(t + j) ¢ tal que

ng+1 ny+1

yt+5)=> ayt+j—i)+ > biaAu(t+j—d—i)+e(t+)

i=1 i=1

e levando em conta que Efe(t + j)] = 0, obtém-se a seguinte representagao:

Nng+1 ny+1
Gt+) =Y agt+j—i)+ > biAult+j —d—i) (3.10)
=1 =1

A partir da Equacao 3.10, seria possivel calcular recursivamente todas as predigoes
necessérias para o problema de otimiza¢ao do MPC (Equagao 3.7). Em [4], para predigoes
det+d-+1atét+d+ N, verifica-se a seguinte relacao:

git+d+1]t) Au(t) Au(t —1)
gt + d'+ 2]t) _ G AU(t; +1) LG Au(t: —2) N
gj(t—i—d.—l—N | t) Au(t —i-.N —1) Au(t‘— nb) (3.11)
gt +d|t)
S y(t+ d.— 1|¢)

gt +d—mna|t)

onde G, G; e S sao matrizes constantes de dimensoes N x N, N x nbe N x na + 1.
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Reescrevendo a Equacao 3.11 na forma de vetores, tem-se:

y = GAu + GjAu; + Sy, (312)

Além do mais, as saidas preditas podem ser separadas em resposta forcada e livre,

sendo esta tultima correspondendo & f, = G;Au; + Svy;.

Se g ¢é aplicado na Equacao 3.7, J passa a ser funcao de Awu, Au; e y;, vide a

equacao matricial disposta a seguir:

J = (GAu+ GiAu; + Sy, — w)'Qs(GAu + GiAu; + Sy, — w) + Au' QrAu

= (GAu+ f, — w)"'Qs(GAu + f, — w) + Au' QrAu
(3.13)

onde Qs e Q) sdo matrizes diagonais N x N com os valores das ponderagoes 0(j) e A(j), e

Realizando novas manipulagoes matematicas, rescreve-se a Equacao 3.13:

1
J= 5Au,THAu, + b Aub + f (3.14)

sendo

H=2(G"Q;G + Q))
b’ =2(f, —w)'G
fo=(fr —w)"(fr —w)
A minimizacao de J, assumindo que nao ha restrigoes no problema de controle,

pode ser encontrada realizando o gradiente de J equivalente a zero, que, por sua vez,

retorna o seguinte resultado:

Au =—-H'b
= (G"QsG+ Q) "'G"(w - f) (3.15)
= Kgpc(w — f)

Por fim, o sinal de controle que realmente é enviado para o processo é o primeiro

elemento do vetor Aw calculado, logo:

Au(t) = Kigpo(w — f) (3.16)

sendo Kjpc a primeira linha da matriz Kgpe.
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3.5.2.2 Restricoes

Na préatica, os atuadores operam nao somente em faixas limitadas, mas também
contém uma taxa maxima de varia¢ao acerca do sinal de controle. As valvulas, por exemplo,
podem variar a sua posigao de totalmente aberta a totalmente fechada, além apresentarem

um slew-rate maximo de operacao.

A lei de controle pode operar proximo aos limiares estabelecidos ou até mesmo
infringir tais limites. Diante disso, a ideia do MPC de tratar as restrigoes na fungao objetivo

¢ com o intuito de antecipar tais possiveis violacoes e corrigi-las de maneira adequada.

Conforme descrito na Equagao 3.8, possuindo implicagoes diferentes para o processo
a ser controlado, as restricoes podem estar relacionadas as entradas e saidas. As varidveis
manipuladas, no que lhe dizem respeito, sempre podem ser mantidas dentro dos seus
limites, conduzindo as agoes de controle calculadas pela otimizagao para um valor que
satisfaca as restricoes. Por outro lado, as restrigoes das variaveis de processo sao usadas,

principalmente, por razoes de seguranga, atuando de forma preventiva no sistema.

A fim de serem aplicadas na funcao de custo previamente estabelecida pela Equa-
¢ao 3.13, as restrigoes precisam ser remodeladas na forma matricial, explicitando os
termos do incremento de controle (Aw). Na lista abaixo, sdo apresentadas as formulagoes

necessarias para restricoes mais comuns do MPC:

e Sinal de controle:

u(k — 1) + Au(k)
kE—1)+ Au(k) + Au(k + 1
1.umm S U( ) U( ) U( ) S 1~umaz

u(k — 1) + Au(k) + -.--—I—Au(k—f—Nu —1)

Au(k)

Au(k) + Au(k + 1)

1. [tin — u(k —1)] < < 1. [thnae — u(k —1)]

Au(k) + -+ Au(k+ N, — 1)
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10
11 -0

Lltin —u(k=1)] < | | Au < 1 umes — u(k — 1)]
1 1 1 1

1. [wmin —u(k —1)] < T.Auw < 1.[|tmes — u(k —1)]

[ T ] At — [ 1. (e — ul(k — 1)) ] (317
~T 1. (i — ulk — 1))

e Incremento de controle:
Atppin < Au(k +j) < Atpge, Yj=0,1,--- N, —1

1.Aumm < Au < ]—-Aumax

PR

e Variavel de processo (saida predita):

1. AU

3.18

ymlngy(k—i_j)gymax; vj:Nth—i_l?”'JNQ

1ymzn S g S ]—-ymax
L.ymin < G.Au + fr < 1 Ymax

]-ymzn - fr S GAU S 1-ymax - .fr

[ ¢ ] Au = ll'y’”a‘” - fT‘] (3.19)
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4 Modelagem de Aeronaves

As atividades de design e analise de leis de controle necessitam de modelos repre-
sentativos do processo a ser controlado, os quais descrevem o conjunto de configuragoes e o
comportamento dinamico relativos ao sistema. Na grande maioria dos casos, quanto melhor

o conhecimento sobre o sistema fisico, melhor é o desempenho do controle projetado.

Em termos de modelagem de aeronaves, a literatura oferece uma variedade imensa
de referéncias (verificado em [12], [13], [30]), apresentando os principais aspectos a serem
considerados durante o estudo da planta. O capitulo em questao contém a modelagem
nao linear de uma aeronave pura e reforga alguns dos principais conceitos acerca do setor

aeronautico.

4.1 Sistema de Referéncia

Alguns sistemas de referéncia sao utilizados na formulacao das equacoes de mo-
vimento e na navegacao de aeronaves. De acordo com [31], a escolha usual ¢ o NED
(North-East-Down), entretanto ha outros dois sistemas de referéncia bem importantes na
aerondutica: os eixos referentes ao corpo e ao vento (esse tltimo, também conhecido como

aerodindmico). Um resumo é descrito na Tabela 1.

Tabela 1 — Sistemas de Referéncia de uma Aeronave

Simbolo Nome Orientacao do Eixo Origem

X, - Apontando para o norte;
A, NED Y, - Apontando para o leste;
Z, - Apontando para o centro da Terra

Qualquer ponto
na Terra

Xy - Apontando para frente;
Ay Eixo do Corpo Y, - Apontando para a asa direita; CG
Zy - Apontando para baixo

X, - Apontando em diregao a
velocidade do ar;

A, Eixo do Vento Y,, - Perpendicular a X, CG

apontando para a asa direita;

Z - Perpendicular & X, e Y,,

A fim de descrever a orientacao de uma aeronave em relacao a Terra, utiliza-se trés
angulos de rotagao (¢, 0, 1), os quais sao denominados por Angulos de Fuler. No ramo da

aviagao, para obter-se o Eixo do Corpo a partir do NED, ha uma sequéncia de rotagoes:

1. Rotagao para a direita sobre o eixo Z (1 positivo ou yaw);
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2. Rotagao para a direita sobre o eixo Y (6 positivo ou pitch);

3. Rotagao para a direita sobre o eixo X (¢ positivo ou roll).

6 (Pitch)

X, (Norte)

¥, (Leste) \’ ¥ (Yaw)

Z,(Baixo)
Figura 16 — Relac@o entre o NED (A,,) e o Eixo do Corpo (A4;)
A relacao entre A, e A, pode ser verificada na Figura 16, além de ser descrita
pela matriz de transformacao M,,2p, a qual é calculada como o produto das trés matri-

zes individuais referentes a cada uma das rotacoes citadas anteriormente. Em termos

matemaéticos:

M 2p = MyMgM,y,

1 0 0 cos(f) 0 —sin(6) cos(vp)  sin(yp) 0
=10 cos(¢p) sin(o) 0 1 0 —sin(yp) cos(y) 0
10 —sin(¢) cos(¢p)]| [sin(d) 0 cos(f) 0 0 1 (4.1)
[ Co-Cyp Co-Sy —Sp
= | —C4.Syp + 84.59.Cyp  Cp.Cyp + 5¢$.50.Sy  S¢.Co
| S¢-Sy T Cp-S0.Cp  —S¢.Cyp + Cy.59.Sy  Cy.Co

onde

o ¢y =cos(p) e sy = sin(¢);
e ¢y = cos(f) e sp = sin(0);

o ¢y = cos(¥) e sy = sin();
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Diante disso, é possivel transformar qualquer vetor (posigao, velocidade, acelerac¢ao
e forga) de um sistema de coordenada para o outro, utilizando a matriz caracterizada pela
Equacgao 4.1. Supondo dois vetores, v,, e vy, descritos, respectivamente, pelos sistemas A,

e Ay, tem-se a seguinte equacao:

Vp = Mn2b-vn (42)

Por outro lado, a sequéncia de rotacoes para obter A, com base em A, é dada por:

1. Rotagao negativa em torno do eixo Y, ou seja, vento relativo estd vindo de baixo e,

consequentemente, gera um angulo de ataque («) positivo;

2. Rotagao em torno do novo eixo Z, sendo o vento relativo do lado direito da aeronave,

entao ocasionando um angulo de derrapagem () positivo.

Tais angulos comentados previamente, « e 3, sao conhecidos como angulos aero-
dindmicos e determinam a orientagao da aeronave em relacao & massa de ar, logo sao
elementos chaves que compdem as forcas e momentos relativos a aerodinamica. A Figura

17 representa os angulos de ataque e de derrapagem.

Xy, (Corpo)

X, (Estabilidade)
Xw(Vento)

Zy(Corpo)

Figura 17 — Defini¢ao dos angulos aerodinamicos

De forma similar as equacoes anteriores, determina-se a relacao entre A, e A,, como
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a seguinte matriz de transformagao:

cos(a)cos(B)  sin(B)  sin(a)cos(B)
Mz, = | —cos(a)sin(B) cos(B) —sin(a)sin(p) (4.3)

—sin(a) 0 cos(a)

Em vista disso, tem-se:

Vw = Mb2wvb (44)

Por fim, para facilitar o entendimento do presente trabalho, algumas consideragoes

pertencentes aos sistemas de referéncia sao apresentadas na lista abaixo:

e O NED, eixo referente a Terra, é fixo (inercial);

e Os eixos comentados nessa se¢ao sao os mais utilizados no setor aeronautico, porém
também ha o Eixo de Estabilidade (Ay), que se equivale ao Eixo do Vento quando o

angulo de derrapagem (/3) é zero;

e As matrizes de transformacao, M2, € My, sd0 ortogonais, isto €, as matrizes
inversa e transposta de cada uma sao equivalentes entre si. Portanto, as relagoes

Vp = Myap! 0y € Vp = Mo .Uy também sao validas.

4.2  Equagoes de Movimento

Conforme apresentado na Secao 3.1, a dinamica da aeronave é descrita por seis
graus de liberdade - trés referentes ao movimento de translagao e os outros trés relativos
a rotacao - e, além disso, inclui tanto forgas quanto momentos causadas pela gravidade,
propulsao e aerodindmica. A fim de encontrar as equagoes de movimento que traduzem a

dindmica da aeronave, algumas premissas foram levantadas:

e Modelagem de corpo rigido;
e Propriedades de massa constantes;

e Existéncia de um plano vertical imaginario que passa pelo eixo longitudinal e divide

a aeronave em duas metades simétricas.
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Por meio da segunda Lei de Newton, em rela¢ao ao Eixo do Corpo (Ayp), a soma de
todas as forcas (sustentacao, peso, arrasto e empuxo) e a soma dos momentos atuantes no

CG da aeronave sao dadas por:

F:m(%—f—wx%) (4.5)
dt
M=Iv+wxIw (4.6)

A partir das Equagoes 4.5 e 4.6, determina-se as seguintes variaveis:

T
F = [Fw F, Fz] - Vetor de forgas;

T
M = [LM My NM] - Vetor de momentos;

T
oV, = [u v w] - Vetor de velocidades lineares;

T
w = [pb Qb rb] - Vetor de velocidades angulares;

e I - Matriz de inércias. Por simplicidade, adota-se que Ixy e Iy sao despreziveis,

entao:

Ixx 0 —Ixgz
I=1 0 Ly O (4.7)
—Ixz O Iz

Além disso, outra relagdo importante é entre o vetor de velocidade de rotacao e as

taxas angulares de Fuler, vide a Equacao 4.8.

gz:ﬁ 1 sin(¢)tan(0) cos(p)tan(0)| |ps
Q = |0 cos() —sin(¢) b (4.8)
) 0 sin(¢)sec(0) cos(p)sec(0)| |1y

Diretamente atreladas as equagoes de movimento, em especial & Equagao 4.5, as
aceleragoes da aeronave no eixo do corpo sao de grande importancia para o design e analise
do sistema de controle. Elas sao constituidas nao apenas pelas taxas de velocidade linear
do eixo do corpo, mas também pelo produto vetorial das mesmas com a velocidade rotacao,

tal como pode ser verificado abaixo:
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N, U+ qp. W — TV
Ny | = |0+ rpu — ppw (4.9)
N, W+ Pp.V — Qp.U

Essas aceleragoes sao medidas em unidades de g (ntmero de vezes referente a
aceleracao da gravidade) e com referéncia no Eixo do Corpo, das quais onde N,, representa
a aceleragao longitudinal, IV, representa a aceleragao lateral e IV, representa aceleracao

normal com o sentido positivo para baixo.

Para finalizar, é de suma importancia comentar que a Equacgao 4.9 é vélida para os
casos em que a pertubagao proveniente do vento é nula, caso ela seja existente, é preciso
trocar o vetor de velocidades lineares pelo vetor de velocidades aerodinamicas, sendo este

apresentado na Subsegao 4.3.2.

4.3 Representacao da Atmosfera

A representacao da atmosfera se refere a dois principais itens: Parametros Estaticos
e Parametros Relativos & Velocidade do Ar. O primeiro retrata a modelagem dos parametros
estaticos da atmosfera, bem como pressao estatica, temperatura, densidade do ar, entre
outros. Enquanto isso, o segundo realiza o calculo dos parametros de velocidade da aeronave
relativos ao ar, como pressao dinamica, niimero Mach, velocidade real, angulo de ataque,

angulo de derrapagem, etc.

4.3.1 Parametros Estaticos

A modelagem dos parametros estéaticos da atmosfera se baseia no modelo ISA
(International Standard Atmosphere), o qual é definido pela Organizacao de Aviagao Civil

Internacional.

A altitude geométrica (h) influéncia ndo somente a densidade do ar (p), mas também
a velocidade do som (ay). Ambas variaveis caracterizam as condigbes atmosféricas, contudo,

antes de retrata-las, é preciso citar as relagoes correspondentes para a temperatura:

T =T(h) =Ty — Tyraah (4.10)

onde Ty = 288.15K ¢ a temperatura local no nivel do mar e T,,,4 ¢ o gradiente de

temperatura devido a variacoes de altitude, haja vista:

0.0065 Km~!, se h <11000m
T = (4.11)
0.0Km™, se h > 11000m



4.8. Representagdo da Atmosfera 61

Nessas condigoes, as relagoes de pressao estética (p) sao:

T R'Tz'r'ad
B o (T_o> , se h < 11000 m
p=p(h) = o 11000) (4.12)
Po-€XP — RrRT, ) se h > 11000 m

sendo R = 287.05287 m?/s?K a constante universal dos gases e ¢ = 9.80665m/s* a
aceleracao da gravidade (considera-se constante devido a faixa de altitude restrita a ser

utilizada). Além do mais, a pressao estatica em torno de hg = Om é calculada por:

101325Pa, se h < 11000m
Po = (4.13)
22632Pa, se h>11000m

Com isso, é possivel deduzir a densidade do ar, descrita na Equacao 4.14.

p

=57 (4.14)

p

Nas condigoes ambientais, a velocidade do som, que também depende da altitude,

¢é apresentada na Equagao 3.27, na qual A = 1.4 é a taxa de calor especifica.

as = as(h) = VA.RT (4.15)

4.3.2 Parametros Relativos & Velocidade do Ar

O vetor velocidade da aeronave em rela¢ao a massa de ar (aerodinamica) é obtido
a partir da diferenga entre o vetor de velocidade inercial da aeronave (V') e o vetor de
velocidade do vento (W):

Vo=V -W (4.16)

Sabendo que os vetores de velocidade aerodinamica e inercial estao referenciados no
Eixo do Corpo, e o vetor de velocidade do vento esta descrito em NED, é preciso reescrever

a Equacao 4.16:

ur u wN

vp | = (V| — Ly WEg

W w Wp
U U Wy
vp | = (v | = |wy, (4.17)
wr w W,
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A partir da equagao anterior e da Figura 17, define-se os angulos aerodinamicos

CcOoImao:

a = atan (%) = atan (w - wz) (4.18)
ur U — Wy

B = asin (%) = asin <U ;/Twy) (4.19)

onde Vr é a velocidade aerodinamica total, que se representa na Equacao 4.20.

Ve =\ (ur)? + (ur)? + (wr)? = \/(w—w,)? + (0 =0, + (w—w.)* (420

Das defini¢oes apresentadas («, 5 e Vr), as seguintes relagdes podem ser escritas:

up = Vp.cos(a)cos(f3) (4.21)
vp = Vp.sin(p) (4.22)
wr = Vp.sin(a)cos(5) (4.23)

Ademais, as derivadas em relagao ao tempo dos angulos aerodindmicos e da

velocidade aerodinamica total sao dadas pelas seguintes equacoes:

. UpWr — WrUr (4.24)
(ur)® + (wr)? |

o Ve wln (4.25)
Vry/ (ur)? + (wr)®

VT _ UruUT + 'U’]"‘;)T + wrwr (4.26)
T

Ainda pode-se obter o ntimero de Mach (M) e pressao dindmica (¢). Ambos sao

apresentados nas Equagoes 4.27 e 4.28 .

M= — (4.27)

1
4= 50V} (4.28)
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4.4  Aerodinamica

A aerodindmica é uma area da mecéanica dos fluidos que esté diretamente relacionada
com as intera¢oes que ocorrem entre um fluido em movimento (ar) e um so6lido imerso
nele (asa do avido). Considerando constantes nao somente as propriedades fisicas do fluido,
como também a geometria do soélido, o comportamento aerodinamico de uma aeronave
dependera exclusivamente da velocidade relativa ao ar e da atitude (orientagao da aeronave)

relativa do corpo ao fluido [32].

4.4.1 Forcas e Momentos Aerodinamicos

Para desempenhar com sucesso os seus trabalhos, um engenheiro de mecanica de
voo e um projetista de leis de controle precisam de expressoes que descrevam as forcas e

o0s momentos aerodinamicos exercidos na aeronave.

A sustentagao, arrasto, empuxo e peso sao as quatro forcas primarias atuantes em
uma aeronave, vide Figura 18. A sustentagao e o arrasto sao as forgas aerodindmicas, que

surgem devido ao movimento relativo entre a aeronave e o ar.

Sustentacio

Empuxo Arrasto
Figura 18 — Forcas atuantes em uma aeronave
—Cp
Fa,=qS | Cy (4.29)
-C;

na qual

e ('p - Coeficiente de arrasto;
e (Cy - Coeficiente de forca lateral;

e (' - Coeficiente de sustentacao;
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e ¢ - Pressao dinamica;

e S - Area da asa da aeronave.

As forcas aerodinamicas apresentadas anteriormente estao representadas no Eixo
do Vento (A,), contudo utilizando a matriz de transforma¢ao M,2p (retratada como a

transposta de Mya,,) € assumindo que § = 0, pode-se reescrever a Equagao 4.29 como:

—Cp.cos(a) + Cp.sin(a)
FAb = qS CY (430)

—Cp.cos(a) — Cp.sin(a)

Ja os momentos aerodinamicos (My, ), representados no Eixo do Corpo (4y), séo

funcoes dos parametros abaixo:

e () - Coeficiente do momento de rolagem:;

C, - Coeficiente do momento de arfagem;

C,, - Coeficiente do momento de guinada;

b - Envergadura (maior distancia entre as pontas das asas);

e ¢ - Corda média aerodinamica.
Logo, tem-se a seguinte equacao:

b.C;
MAb = qS E.Cm (431)
b.C,

4.4.2 Coeficientes Aerodinamicos

Seguindo abordagens semelhantes a [3] e [33], um modo conciso e significativo de
modelar os coeficientes aerodinamicos de uma determinada aeronave é apresentado pelas

seguintes equagoes:

qb.é

Cr=Crwa(a) +CLs @ oy
T

6elevpos + CL,&;LSMIJPOS -5hstabpos + CL (432)

elevpos

b b
i W i (4.33)
Vr

Cy = Cyws(f) + CY,5rudpos Orudyos + CY,rb-Q_ X
T
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Cp = Cpwp(@) + Cps,,,. Octevpos T CD.bnutanyo, -Ohstabyos (4.34)
Tb.b pb.b
C = Cl,WB(B) + Cl,éaiz o .5[”'11,03 + Cl76Tud o ‘57'1’4(1;)05 + Cl,rb‘_ + Cl,pb‘_ (4.35)
P P 2VT 2VT
qv-C
Cm = m7WB(a) + Cmv(selev 0s '58l€vpos + Cmvéhstab 05 '5h5tabpos + Cmv(Jb'_ (436)
I3 P QVT
Co = Cowg(B) +C Srat, + Copy 2 4 0 20 (4.37)
n — n,WB n,&rudpos . 'I’Udpos n,Ty* QVT Py * 2VT :
nas quais os termos de wing-body podem ser reescritos como:
Crwp(a) = CrLa,(8) + CpLa-a (4.38)
Cywa(B) = Cyp.8 (4.39)
CD,WB(a) = CDO + K[CLWB(O()Q] (440)
Crwa(B) = Cis.0 (4.41)
Cm,WB(a) = Cm,ozo (ﬁ) + C’m@.a (442)
Cowp(B) = Cnp.f (4.43)

Com a excecao de C'p (depende de uma variagao quadratica acerca de «), verifica-se

que a maioria dos coeficientes aerodindmicos apresentam uma varia¢ao linear em relagao

ao angulo de ataque ou angulo de derrapagem, implicando, assim, que as variacoes de

forca e momento também sejam lineares.

Apesar disso, essa representacao ainda pode ser considerada adequada para a

modelagem das forcas e momentos aerodinamicos desde que a aeronave esteja operando

em seu envelope normal de voo. Tal fato ocorre no presente trabalho, pois os pontos de

operacao escolhidos consideram que a aeronave estudada esteja em nivel de cruzeiro.
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4.5 Motor

Em um primeiro plano, cada modelo do motor é composto por um mapeamento
linear da posi¢ao do throttle (manete de aceleragao), denominada por drp, referente a
demanda de empuxo (05, ). Na sequéncia, apresenta-se um sistema realimentado, o qual se
constitui por um dindmica rapida de primeira ordem, um rate limiter e um integrador,
desse modo resultando no empuxo do motor no nivel do mar (Fg,). Finalizando, ha um
escalonamento linear da saida de tal sistema com a densidade do ar (p), produzindo o
empuxo do motor (Fg). Essa modelagem retratada é uma adaptagao de [34], e a sua

representacao pode ser visualizada abaixo:

Ora O

E
Mapeamento Dinamica N Rate

Rapida Limiter

L
v

Flw

Linear ¥

Figura 19 — Modelagem do motor

Dependendo do empuxo de regime (nivel do mar) e da densidade do ar, o empuxo

final do motor segue a seguinte equacao:

Fp=Fg 2 (4.44)

Po

Os motores sao paralelos ao eixo X referente ao Eixo do Corpo de uma determinada

aeronave, logo:

Fp, = Fp (4.45)
Fg, =0 (4.46)
Fp. =0 (4.47)

A aplicacao da forca de empuxo de cada motor é dada em relagao ao centro de
gravidade, ou melhor, pelos parametros X 47p, Yarp € Zapp. Por isso, os momentos gerados

por cada motor sobre o CG da aeronave sao calculados a partir de:

LT = YATPFEZ — ZATPFEy =0 (448)

Mr = ZsrpFg, — XarpFg, = ZarpFEg, (4.49)
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Nr = Xarpbp, — YarpFe, = —YarpFEg, (4.50)

4.6 Trimagem e Linearizacao

A modelagem de aeronave descrita nas secoes anteriores é claramente nao-linear,
pois hé termos quadréticos ou trigonométricos nao somente nas equacoes de corpo rigido
(Segbes 4.2 ¢ 4.3), como também nas forgas, momentos e coeficientes aerodinamicos (Segao
4.4, e até mesmo apresenta algumas outras nao-linearidades na dindmica do motor (Se¢ao

4.5). Por conseguinte, o modelo da aeronave pode ser descrito pelas seguintes equagoes:

&= f(x,u)

Y = h(zu) (4.51)

na qual & é o vetor dos estados da aeronave (variaveis resultantes da combinagao dos
vetores de velocidades, posigoes, angulos de Euler e taxas angulares), & é o vetor com as
derivadas em relagao ao tempo de @, u é o vetor de entradas (deflexdes das superficies de
controle, posi¢ao da manete de aceleragdo e componentes do vetor de vento), e, por fim, y

é o vetor com saidas do modelo.

Embora o modelo nao-linear seja adequado para fins de simulacao, nas proximidades
de uma determinada condicao de voo, um modelo linear de quarta ordem para o movimento
longitudinal e outro para o latero-direcional sao suficientes para representar a dinamica da
aeronave. Esses modelos lineares podem ser obtidos a partir de um processo de linearizagao

em pontos de trimagem acerca do modelo nao-linear (Equagao 4.51).

Os pontos de trimagem, também conhecidos como pontos de equilibrio, sao formados
por um conjunto de parametros de um sistema dinamico, no qual o mesmo esté em estado
estacionério. No contexto do trabalho em questao, o ponto de trimagem de uma aeronave
¢é a configuracao de suas entradas e estados que fazem com que a aeronave consiga voar

reta e nivelada.

Seguindo [12], para o voo reto e nivelado, pode-se definir uma condi¢ao em que
todos os componentes de for¢a e momento no Eixo do Corpo sejam constantes. Além disso,
os angulos aerodinamicos e os componentes de taxa angular também devem ser constantes,

e as suas derivadas devem ser nulas.

Inicialmente, define-se o conjunto de parametros (entradas e estados) para desempe-
nhar a linearizagao no ponto de trimagem desejado. Dependendo da condigao de trimagem,
alguns parametros da aeronave podem ser fixos, enquanto outros podem variar. Conforme

citado anteriormente, com base no propoésito deste trabalho, o caso de voo nivelado é o
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adotado, portanto os parametros fixos correspondentes para atingir essa condi¢ao de voo

Sa0:

p,q, 7 =0
w, v, (ou Vi, B,6) =0 (4.52)
¢, 6,0,9 =0

Afim de encontrar os pardmetros variantes, pode-se executar um algoritmo de

busca iterativo para o problema definido na Equacao 4.53, como por exemplo o algoritmo

multivariavel de Newton-Raphson descrito em [33].

:'cFi;w - fFixo (meqy ueq)

0
(4.53)
K

Yrizo = hFiIO (weqa ueq)

T T
I P T _ |a,T T 5 :
na qual x., = [zc Tizo :cvmdvel] € Ueg = [uFim WUy oricoel| S0, TeSpectivamente, os

vetores de estado e de entrada da condigao de equilibrio, e K é o vetor de valores das

saidas, que devem ser constantes.

Com isso, é possivel linearizar o sistema e obter um modelo linear representado em

espaco de estados

T=Ax+ B.u
(4.54)

y=C.x+ D.u

o qual pode ser encontrado por meio da aproximag¢ao numérica das seguintes derivadas

parciais:

A= e uy) (4.55)
B = (e u) (4.56)
0= Y ay ) (457)
D=, u, (458)

Em casos préaticos ligados a industria aeronautica, considera-se os modelos reduzidos
para a representacao de alguma dinamica da aeronave, isto é, apenas alguns estados e suas

derivadas, além das entradas e saidas mais relevantes do sistema sao considerados levando
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em conta a modelagem de aeronaves. Segundo [16], um modelo linear de quarta ordem

latero-direcional pode ser retratado por:

o Estados (@jardgir) - Angulo de derrapagem (B), taxa de rolagem no Eixo de Esta-
bilidade (ps), taxa de guinada no Eixo de Estabilidade (r5) e angulo de Euler de

rolamento (¢);

e Entradas (we.qir) - Dois comandos de controle, deflexao de leme (d,,4) € de aileron

(0a4i1), € a perturbagao de rajada de vento lateral (wy);

e Saidas (Y,,.4,) - Angulo de derrapagem (j3), taxa de rolamento no Eixo do Corpo
(p), taxa de guinada no Eixo do Corpo (r,), angulo de Euler de rolamento (¢) e

aceleracao lateral de Eixo do Corpo (N, ).

Liat-dir = [5 Ps Ts ¢}T (4-59)
Wiat-dir = |:5rudpos Oailpos ZUY}T (4.60)
T
Yiat-dir = [5 Py T O Nyb} (4.61)

Ainda é possivel obter o modelo de funcao de transferéncia como consequéncia da
manipulagdo da Equacao 4.54 para cada combinacao de entrada (u;) e saida (y;), vide a

formulacgao abaixo:

yj(s) _ Cj(SI . A)*lBi + Dji (4.62)

Para efeitos de simplificacao, considera-se um desacoplamento entre a dinamica
longitudinal e a latero-direcional, isto é, variagdes nos controles latero-direcionais em torno
dos pontos de equilibrio tem efeito insignificante a respeito da dindmica longitudinal da
aeronave. Diante disso, no controle proposto neste trabalho, utiliza-se o modelo linear
reduzido comentado anteriormente, no qual as varidveis longitudinais sao fixas nas condigoes
de trimagem, e a dinamica latero-direcional é modelada seguindo as Equacoes 4.59, 4.60 e
4.61.
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5 Caso de Estudo

Com fundamento na metologia de design citada no Capitulo 3 e a modelagem
descrita no Capitulo 4, descreve-se em detalhes todas as etapas desempenhadas durante os

dois tipos de projetos acerca da lei de controle de voo lateral-direcional de uma aeronave.

5.1 A Aeronave Modelada

5.1.1 Visao Geral

A aeronave abordada neste trabalho é um jato da classe executiva de longo alcance
tal como o Dassault Falcon 7X, Bombardier Global Fxpress XRS ou Gulfstream G550. As
propriedades do modelo, geometria, massa e motor da aeronave foram baseadas em [33].

Os dados basicos do aviao estudado sao apresentados na Tabela 2.

Tabela 2 — Dados bésicos da aeronave para o caso de estudo

Item Valor
Niumero de Passageiros 8-19
MTOW - Maximo Peso para Decolagem | 44452 kg
BOW - Peso Operacional 23224 kg
VMO - Maxima Velocidade Operacional | 340kn
MMO - Maximo Mach Operacional 0.89
Alcance 6150 NM
Teto Operacional 51000 ft

5.1.2 Condigoes de Voo

Neste trabalho, as condi¢oes de voo consideradas para o projeto das leis de controle
sao operacionais, ou seja, levam em conta a fase de voo em altitude de cruzeiro, na qual a
aeronave voa reta e nivelada. Além disso, a configuracao aerodindmica adotada é tal que

os flaps/slats, os spoilers e o trem de pouso estao retraidos.

Em termos de configuragao de peso, o envelope de massa é limitado pelo BOW e
MTOW retratados na Tabela 2, enquanto o intervalo de variacao para o centro de gravidade
¢ entre 10% e 40% da corda média aerodinamica. Para efeitos de verificar a robustez do
sistema de controle, avalia-se o comportamento da aeronave nao apenas no caso nominal,

mas também em situagoes extremas de peso e centro de gravidade. A Tabela 3 descreve as



72

Capitulo 5. Caso de Estudo

combinagcoes possiveis e as cores convencionadas no presente projeto a fim de facilitar a

identificagao das configuragoes de peso e CG nos graficos de resultados.

Tabela 3 — Configuracgoes de peso e centro de gravidade

Caso Simbolo | Peso (kg) | CG (%MAC) Cor
Nominal NOM 33 838 25 Preto

Leve com CG Dianteiro LGF 23224 10 Magenta
Leve com CG Traseiro LGA 23224 40 Ciano
Pesado com CG Dianteiro HVF 44 452 10 Azul
Pesado com CG Traseiro HVA 44452 40 Verde

Com o proposito de definir o envelope de voo (Figura 20), tem-se as seguintes

consideragoes: a faixa de altitude varia do nivel do mar (0ft) até o teto operacional

(51000 ft); como nao ha dados suficientes para a compressibilidade em casos de alto Mach,

assume-se um limite de 0.8 do mesmo para o projeto em altas altitudes; os valores de

velocidade aerodindmica calibrada (CAS) vao até a méaxima velocidade operacional.

& x10%

55

Valocidade Aarodinamica Calibrada
Prassaa Dinamica

45

Pressure Altitude [ft]

11347 Pa

0.3 0.4 0.5

0.6

" Mach - .

0.7 08 085

Figura 20 — Envelope operacional de voo

0.9
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E importante lembrar que, em um design de leis de controle do setor de aviacéo, o
modelo completo da aeronave é linearizado em diversos pontos de trimagem levando em
consideragao a combinagao das configuragoes apresentadas anteriormente. Em [21], pode-se
verificar tal abordagem, que nao so cita os pontos de operacao definidos para o projeto
de controle, mas também retrata um tipo de controle adaptativo com escalonamento de

ganhos a fim de garantir a operagao da aeronave em qualquer condicao de voo.

Uma vez que o presente trabalho considera uma anélise local do sistema de controle
projetado, definiu-se apenas alguns pontos de trimagem a serem linearizados e, posterior-
mente, analisados. Foram selecionados os pontos nos extremos e no meio do envelope de

Voo, 0s quais estao descritos na tabela a seguir:

Tabela 4 — Condicoes de voo e configuragoes utilizadas para a geracao de modelos lineares

Caso Peso (kg) CG (WMAC) ¢ (Pa) Altitude (ft) CAS (kn) Mach
1 23224 10 6383 25695 202.32 0.5
2 23224 40 6383 25695 202.32 0.5
3 44 452 10 6383 25695 202.32 0.5
4 44 452 40 6383 25695 202.32 0.5
5 33838 25 6383 25695 202.32 0.5
6 23224 10 11347 20798 270.92 0.6
7 23224 40 11 347 20798 270.92 0.6
8 44 452 10 11347 20798 270.92 0.6
9 44 452 40 11 347 20798 270.92 0.6
10 33838 25 11 347 20798 270.92 0.6
11 23224 10 3696 20798 159.26 0.7
12 23224 40 3696 20798 159.26 0.7
13 33838 25 3696 20798 159.26 0.7
14 23224 10 6383 45717 211.95 0.8
15 23224 40 6383 45717 211.95 0.8
16 44 452 10 6383 45717 211.95 0.8
17 44 452 40 6383 45717 211.95 0.8
18 33838 25 6383 45717 211.95 0.8
19 44 452 10 17731 23820 345.86 0.8
20 44 452 40 17731 23820 345.86 0.8
21 33838 25 17731 23820 345.86 0.8
22 44 452 10 17731 1.37 345.86 0.5
23 44 452 40 17731 1.37 345.86 0.5
24 33838 25 17731 1.37 330.73 0.5
25 23224 10 3696 —66.77 151.00 0.228
26 23224 40 3696 —66.77 151.00 0.228
27 33838 25 3696 —66.77 151.00 0.228
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5.1.3 Representacao Nao-Linear do Modelo

Nesta parte do trabalho, o modelo representado, que tem como objetivo fundamentar
o projeto e a andlise da lei de controle, caracteriza a aeronave pura, isto €, apenas se
concentra na dindmica e nao apresenta a modelagem de atuadores, sensores, filtros e outros
elementos do Sistema de Controle de Voo. Novamente com base em [33], pode-se abstrair a
modelagem nao-linear utilizando o software MATLAB/Simulink em conformidade com os
conceitos demonstrados no Capitulo 4. Verifica-se a visao global do modelo pela Figura 21,

enquanto suas saidas e entradas sao descritas, respectivamente, pelas Tabelas 5 e 6.

C
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Figura 21 — Visao global do modelo nao-linear da aeronave

A fim de garantir uma organizacao adequada do modelo, realizou-se uma imple-

mentagao por modulos (subsystems do Simulink), os quais foram divididos em:
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e Fquacoes de Movimento: Com base na Secao 4.2, retrata angulos de Fuler, posi¢ao
relativa ao nivel do mar (altitude), velocidades lineares, velocidades angulares e

aceleragoes;
e Propriedades de Massa: Contém as inércias e as posi¢oes do centro de gravidade;
e Peso: Retorna todas as componentes da forca peso do aviao no Eixo do Corpo;

o Atmosfera - Pardmetros Estdticos: Retorna a velocidade do som e a densidade do ar,

haja vista a Subsegao 4.3.1;

o Atmosfera - Parametros da Velocidade do Ar: Seguindo a Subsegao 4.3.2, calcula
tanto os angulos quanto as velocidades aerodindmicas, além da pressao dinamica, o

nimero de Mach e a velocidade real da aeronave;

e Aerodindmica: Tem como saida as forcas e os momentos aerodinamicos, que foram

explicados na Secao 4.4;
e Motores: Determina as forcas e os momentos referentes & demanda de empuxo

solicitada ao motor (Segao 4.5).

As conexdes e as dependéncias entre as entradas/saidas dos modulos sao indicadas

pelo nome e cor correspondentes, como pode ser visualizado na Figura 22.

[Egm2CalcAir]

i
Input
[Eqm20ut]
Equapbes de Movimento

TaEgm

Atmosfera - Pardmetros Estiticos

Tatera

R

ToEngne:

Propriedades de Massa

Figura 22 — Médulos Simulink do modelo nao-linear da aeronave
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Tabela 5 — Saidas do modelo nao-linear da aecronave

N° | Simbolo Nome Unidade Descricao
1 Db p_degs graus/s Taxa de rolamento em A,
2 Qb q_degs graus/s Taxa de arfagem em A,
3 Th r_degs graus/s Taxa de guinada em A,
4 ) phi_deg graus Angulo de Euler - Roll
5 0 theta deg graus Angulo de Euler - Pitch
6 Y psi_deg graus Angulo de Euler - Yaw
7 an, anx_ ms2 m/s? Componente X do acelerémetro
8 an, any ms?2 m/s? Componente Y do acelerdbmetro
9 an, anz_ms?2 m /s Componente Z do acelerometro
10 Vi TAS ms m/s Velocidade aerodinamica verdadeira
11 M Mach - Nimero de Mach
12 KCAS KCAS ft Velocidade aerodinamica calibrada
13 KEAS KEAS ft Velocidade aerodinamica equivalente
14 q q_Pa Pa Pressao dinamica
15 h h m m Altitude
16 h h ft ft Altitude
17 o alpha deg graus Angulo de ataque
18 15} beta deg graus Angulo de derrapagem
19 7y gamma_deg graus Angulo de trajetoria do voo
20 K kappa_deg graus Angulo de rastreamento
21 Vy Vg ms m/s Velocidade de solo
22 x X m m Coordenada no eixo X
23 Y y_m m Coordenada no eixo Y
24 N, Nz g Fator de carga normal em A,
25 Fg, Thrust LH N Empuxo do motor esquerdo
26 Fg, Thrust RH N Empuxo do motor direito
27 AFg DeltaThrust N Assimetria de empuxo
28 N, Nz s g Fator de carga normal em A,
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Tabela 6 — Entradas do modelo nao-linear da aeronave

Ne° | Simbolo Nome Unidade Descricao
1 Oailyos Aileron deg graus Deflexao de aileron
2 Oelevyos Elevator deg graus Deflexao de profundor
3 Orudyos Rudder deg graus Deflexao de leme
4 Ohstabyos Stab deg graus Deflexao de estabilizador horizontal
5 orm, Throttle LH deg graus Posigao do acelerador esquerdo
6 OrHy Throttle RH deg graus Posicao do acelerador direito
7 Wy WindX kt kn Componente X do vento em A,
8 wy WindY kt kn Componente Y do vento em A,
9 Wy WindZ kt kn Componente Z do vento em A,

5.1.4 Geracao e Validacao dos Modelos Lineares

Conforme descrito na Secao 4.6, para cada condicao retratada na Tabela 4, é
executado uma rotina de codigo via MATLAB a fim de ajustar o modelo nao-linear da
acronave, obtendo, assim, os vetores de estados (€eq) € entradas (ueq) em equilibrio. Por
conseguinte, linearizando o modelo nao-linear em torno das condicoes de trimagem, gera-se
os modelos lineares de acordo com as Equacoes 4.53 e 4.54. Uma vez que o conceito de
modelo reduzido é utilizado, os estados, as entradas e as saidas dos modelos lineares
apenas se referem as dindmicas latero-direcionais da aeronave, desprezando a dindmica

longitudinal, tal como fora apresentado nas Equacgoes 4.59, 4.60 e 4.61.

Lembrando que as metodologias de controle propostas nesse trabalho sao realizadas
no ambito linear, é de suma importancia que haja uma validacao entre os modelos lineares
obtidos via linearizacao e a representagao nao-linear da aeronave. Para validar os modelos
lineares gerados, as respostas dinamicas dos mesmos e do modelo nao-linear sao comparadas
via simulagoes, que, por sua vez, ocorrem em torno das condi¢oes de trimagem e sao
divididas em duas: resposta lateral (step unitério na deflexdo de aileron) e resposta

direcional (step unitario na deflexao de leme).

Realizou-se a validacao para todos os modelos lineares gerados, na qual as respostas
obtidas foram bem sucedidas, visto que as respostas oriundas dos dois modelos (linear
e nao-linear) sao equivalentes para pequenas varia¢oes nas entradas. As Figuras 23 e 24
demonstram um exemplo de validagao, onde a condigao de voo utilizada ¢ o Caso 5 da

Tabela 4 (¢ = 6383 Pa, M = 0.5 e NOM para envelope de peso/CG).

Neste exemplo, pode-se verificar que a resposta lateral e direcional nao mostram
diferencas significativas para uma simulagao de 10 segundos, entao validando os modelos

lineares obtidos.
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Figura 23 — Validagao da resposta direcional a entrada de degrau unitario de leme
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Figura 24 — Validagao da resposta lateral a entrada de degrau unitario de aileron

5.1.5 Estudo da Aeronave Pura

Na industria aeronautica, é comum analisar os modos naturais do sistema latero-
direcional, que sao separados em spiral, roll e dutch-roll, vide conceituacao no Capitulo
1. Entender as variagoes no dutch-roll sao extramente importantes para o calculo dos
controladores e para as técnicas de escalonamento de ganhos, ja que esse modo natural é a

dindmica dominante do sistema em malha aberta.
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Tendo em mente outras metodologias, a decomposigao em valores singulares (SVD)
comentada em [15] pode ser interessante para uma anélise de sistemas multivariaveis,
facilitando determinar quais sao as variaveis de entradas mais relevantes em relagao a cada

variavel de saida.

Posto que o presente trabalho tem como finalidade comparar as técnicas de controle,
somente um breve estudo de malha aberta é realizado para identificar algumas caracte-
risticas da aeronave estudada. Neste projeto, tais informacoes auxiliam o projeto da lei
de controle, entretanto em casos reais de aplicagao ¢ preciso uma analise mais profunda

acerca da aeronave pura.

O estudo realizado limitou-se em verificar as respostas na frequéncia de duas
variaveis (angulo de derrapagem e taxa de rolamento) levando em conta os dois atuadores
(leme e aileron) e as variagoes de trés parametros (envelope de massa, Mach e pressao
dindmica). Essas variagoes tém como base o Caso 5 da Tabela 4, sendo que apenas um
parametro pode variar por analise. Em outras palavras, enquanto dois parametros sao
fixados em seus valores referentes ao Caso 5, o outro pode variar em um conjunto de
valores pré-estabelecidos a fim de avaliar o seu comportamento relativo as varidveis de
interesse. As variagoes de envelope de massa seguem a Tabela 3, o Mach segue a lista
M =(0.4,0.5,0.6,0.7,0.8) e a pressao dinamica ¢ = (3696, 6383, 11 347,14 539,17 731).

Em um primeira analise, pode-se verificar que independente dos parametros avalia-
dos, a resposta em frequéncia de angulo de derrapagem () para ambos os atuadores se
assemelha & uma resposta de 2* Ordem (decaimento de 40 dB por década), enquanto para
a taxa de rolamento (roll-rate) se equipara & uma resposta de 1* Ordem (decaimento de
20dB por década). Além do mais, a variavel § apresenta correla¢do maior com o leme em
detrimento ao aileron, dado importantissimo para o projeto das leis de controle, diferente-
mente da taxa de rolamento, a qual indica uma forte dependéncia das duas entradas de

controle.

Analisando cada conjunto de graficos separadamente, observa-se que a pressao
dinAmica é o parametro mais significativo (Figuras 25 e 26), alterando as frequéncias dos
modos naturais e as magnitudes das respostas em frequéncia. Por outro lado, os envelopes
de massa principalmente modificam os modos naturais (Figuras 27 e 28). Ja o ntimero de
Mach, sobretudo, néo altera as respostas em frequéncia (Figuras 29 e 30), salvo em baixas

frequéncias para o grafico de taxa de rolamento.
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5.2 Modelos Adicionais

A representagao demonstrada em 5.1 refere-se unicamente & aeronave pura, ou seja,
os modelos de atuadores, sensores e atrasos nao sao considerados, contudo, a fim de obter

uma representagao mais realistica do processo, os mesmos sao adicionados ao modelo da

aeronave, resultando no seguinte arranjo:

Srudemit | Atuador Sr“ﬁ;rm- @ "
Leme — &'
rb r‘-u.il"l.‘u'
Wy Aeronave | ps Sensores Do,
— Pura & B
J‘I‘T}'h Fileros NF!’ SIS
> s
ﬂﬂi‘!clnﬂ' Atuador ou“pu.\ -'E. ,83.11_3 >
Ailerons

Figura 31 — Atuadores + Aeronave Pura + Sensores

5.2.1 Atuadores

Para o controle latero-direcional, as aeronaves geralmente utilizam o leme e os
ailerons, os quais sao atuadores hidraulicos com autoridade total de controle e podem
representados como sistemas lineares de baixa ordem, haja vista Tabela 7 e Figura 32.

Este trabalho, por simplicidade, optou-se por empregar o modelo de segunda ordem para

os dois atuadores.

Tabela 7 — Modelos lineares dos atuadores

Atuador | Ordem Funcao de Transferéncia
1* Ordem | Gyya, = si(z]ao
_ 452
Leme 2* Ordem | Grug, = 52+2.(0.6).455+ 452
a _ 19.815+100000
3* Ordem | Gruay = 0.464853+57.0152 431755+ 100000
1 Ordem | Goy, = s—?i%?
Ail 22 Ord Glit, = 50°
Llerons rdem aily — 5249 (0.75).505+502
a o —184.85-+100000
3* Ordem | Gai, = 0.397553+59.9552+ 37245+ 100000

Outro ponto a ser considerado nesta segao sao os limites de funcionamento de cada

atuador, o que esta descrito na Tabela 8.
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Tabela 8 — Limitacoes dos atuadores

Atuador Item Intervalos
Lemo Absoluto —14° < g < 14°
Slew-rate | —35°s71 < Attyyg < 35°s71
Ailerons Absoluto —23° < ugy < 26.5°
Slew-rate | —40°s7! < Augy < 40°s71

5.2.2 Sensores

Os sensores também sao modelados como sistemas de segunda ordem e, além disso,

apresentam um atraso de transporte atrelado, como pode ser visto na Tabela 9.

Tabela 9 — Modelos lineares dos sensores

Variavel Medida Funcgao de Transferéncia Atraso de Transporte
Bons Ghone = 32+2.(0.7)4((22.2.66))2.5—%(2.716)2
Pbsns o 52-1—2.(0.7).((22.32))2.8—&-(2.#.8)2
Thons Grype = 32+2.(0.7).((22'22))2.5—&-(2.718)2 7 =25ms
Pons Gons = 52+2.(0.7),((222.8;3))2.s+(2.n.8)2
Ny, GNybsns - s2+2.(0.7).((22'2.?)2.s+(2.m8)2
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5.3 Problema de Controle

5.3.1 Variaveis de Processo

O caso de estudo consiste em projetar uma lei de controle de voo a fim de controlar
a taxa do angulo de Fuler relativo ao rolamento (gzﬁ) e o angulo de derrapagem (/3) de um
jato do setor de aviacao executiva, sendo necessario que o sistema siga referéncias relativas
aos comandos do piloto e rejeite pertubacoes de rajada de vento. E de suma importancia
lembrar que o qzﬁ esta relacionado ao controle lateral e o # ao direcional, logo, unindo-os,

tem-se o controle latero-direcional da aeronave.

Na literatura, especificamente para o controle lateral, encontra-se diversos estudos
(por exemplo, [21] e [35]) que controlam a taxa de rolamento do Eixo de Estabilidade
(ps) ao invés de 6. Em contrapartida, seguindo a abordagem de [3], este trabalho também
escolhe a taxa do angulo roll como variével controlada pelo fato de que a mesma esta mais
relacionada & percepg¢ao do piloto ao se considerar a agao de rolar, o que nao acontece

com as taxas de rolamento do Eixo do Corpo (ps) e do Eixo de Estabilidade (ps).

A outra variavel controlada, o angulo de derrapagem, costuma apresentar duas
componentes, sendo uma para capturar as baixas frequéncias (8 proveniente do air data) e
a outra refere-se a uma parte inercial que captura as altas frequéncias. Essa representagao

¢é reconhecida por filtro complementar, que é explicada com detalhes na Subsecao 5.5.2.

5.3.2 Variaveis de Controle

O Sistema de Controle de Voo controla as variaveis de processo através das super-
ficies de controle da aeronave, as quais podem ser primarias ou secundarias (3.1). Em
aplicagoes reais do setor aeronautico, embora as superficies de controle primérias sejam
mais relevantes, também hé& uma participacao das superficies secundérias para o controle
de estabilidade. Exemplificando, em alguns projetos de leis de controle, os spoilers podem

ser acionados em conjunto aos ailerons para auxiliar no rolamento da aeronave.

A fim de simplificar o controle latero-direcional proposto, somente as agoes de
controle pertinentes ao leme e aos ailerons sao empregadas para executar as manobras
solicitadas pelos comandos do piloto. Ademais, é essencial comentar as ambas variaveis de
controle sao dadas em termos de deflexao das respectivas superficies de controle de modo
que, apesar do acoplamento existente, os ailerons se encarregam mais pelo controle lateral

e o leme pelo controle direcional.

5.3.3 Requisitos

Em concordancia com a Secao 2.2, as aeronaves podem ser de diversos tipos:

comerciais, executivas, militares ou até mesmo agricolas. No entanto, a missao geral de



86 Capitulo 5. Caso de Estudo

uma aeronave ¢ comum a qualquer tipo, ou melhor, o voo possui decolagem, subida,

cruzeiro, descida, aproximacao e aterrissagem.

Evitando a descricao das demais fases de voo, este trabalho destaca exclusiva-
mente uma anélise de voo em cruzeiro, desse modo define-se um conjunto abrangente de
especificacoes que o sistema de controle deve atender. Recapitulando a Subsecao 3.4.3,
os requisitos sao variados e podem ser agrupados de maneiras distintas, contudo, para
facilitar a compreensao do problema, é possivel dividi-los em: estabilidade, performance,

rejeicao de perturbagoes, qualidade de voo e robustez.

As especificagbes que garantem a estabilidade da aeronave, bem como as margens
de ganho e de fase, s@o essenciais para qualquer design de controle. Além do mais, devem
ser atendidas durante a primeira fase de projeto, nao podendo ser violada de forma alguma
nas fases seguintes. Usualmente, as margens de estabilidade sao avaliadas com o conceito
de malha aberta, isto é, a lei de controle em malha fechada é aberta nos sensores ou nos
atuadores e, consequentemente, pode-se analisar as fungoes de transferéncia resultantes.
Ainda que seja importantissimo para o FCS, esse requisito é desconsiderado pelo fato de
que o trabalho em questao se trata de uma analise de voo em cruzeiro e nao apresenta
condicoes extremas de voo, logo as margens de ganho e de fase tendem a evidenciar valores

aceitiveis.

Os requisitos de performance estao diretamente atrelados as respostas de malha

fechada, as quais estao relacionadas aos comandos do piloto, e sao separados em:

e Tempo de subida: O tempo para alcancar 90% do valor final deve estar compreendido

entre valores previamente estabelecidos;
e (Quvershoot: Cada saida deve apresentar um valor méximo de sobressinal;

e Erro estacionario: Assume-se um valor minimo aceitavel para o erro de regime

permanente;

e Acoplamento cruzado: Deve-se minimizar o acoplamento existente entre 3 e ¢ para

o regime transitorio e permanente.

A ideia de avaliar a rejeicao de perturbagao é verificar como a aeronave retorna a
sua condicao estavel e quais sao as caracteristicas desse tipo de resposta. Na literatura,
a especificagao padrao determina que, para uma rajada de vento do tipo cossenoidal, o
segundo pico da resposta da aceleracao lateral seja menor ou igual em magnitude ao
primeiro pico apresentado. Neste trabalho, somente perturbagoes do tipo degrau sao

avaliadas, todavia utilizou-se o mesmo critério citado previamente.

Motivados pelas licoes aprendidas referentes a diversos projetos de leis de controle,

os requisitos de qualidade de voo somente se apresentam como orientagoes de design a fim
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de satisfazer as exigéncias do ponto de vista do piloto. Diante disso, neste projeto, ja que

nao ha testes de pilot-in-the-loop, também desprezou-se essa categoria de requisito.

Este projeto nao se aprofunda quanto a robustez do sistema e apenas atende as
variagoes paramétricas de peso e centro de gravidade da Tabela 3. A ideia é satisfazer os
demais requisitos estabelecidos para os piores casos de configuracao do modelo, garantindo,

assim, um design robusto.

Tendo em vista as consideragoes realizadas previamente, obtém-se a Tabela 10 com

todos os requisitos abordados.

Tabela 10 — Requisitos do projeto da lei de controle

Categoria Requisito Critério de Design
Tempo de Subida de 3 28 <oy, < 38
Tempo de Subida de ¢ 1s < toos, < 28
Owvershoot de [ POz <10%
Performance Overshoot de ¢ PO, < 10%
Erro Estacionério Errogpp < 5%

Transitorio < 10%

Regime Permanente < 5%

Acoplamento Cruzado em f3

Segundo pico deve ser menor ou

Rejeigao de Perturbacao Amplitude de Ny, igual ao primeiro

Robustez Design Robusto Atender variagoes de peso e CG

5.4 Estruturas de Controle

Os FCC’s sao os componentes mais importantes do Sistema de Controle de Voo,
visto que convertem os comandos do piloto em deflexoes das superficies de controle e
coordenam os movimentos de cada atuador para obter as respostas esperadas. Além desse
objetivo primario, que se refere justamente as leis de controle de voo, os computadores
de controle de voo ainda sao responsaveis pelo pré-processamento dos sinais de entrada e
saida do sistema. Diante disso, acrescentando o FCC no modelo completo (Atuadores +

Aeronave Pura + Sensores) descrito pela Figura 31, obtém-se o seguinte arranjo resultante:

Vide Figura 33, o FCC ira receber os sinais medidos relativos ao modelo completo
da aeronave (Bsns, Dounss Thens> Psns € Ny, ), além das referéncias de comando da taxa do

angulo de Fuler relativo ao rolamento (écmd) e do angulo de derrapagem (Bema)-

Uma vez que alguns sinais usados pelas leis de controle de voo ora nao podem

ser medidos pelos sensores disponiveis ora devem ser avaliados no que diz respeito a sua
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Figura 33 — Modelo completo junto com FCC

qualidade e integridade, é preciso de um modulo de pré-processamento para estimar ou
consolidar os sinais desejados. Esse moédulo é destrinchado Na Segao 5.5, e é importante

lembrar que o proprio é independente da estrutura da lei de controle estipulada.

Levando em conta as diversas possibilidades de se estruturar uma lei de controle,
pode-se dizer que o FCC fica encarregado de caracterizar as peculiaridades de cada uma.
Por exemplo, as duas metodologias de design propostas neste trabalho necessitam de
diferentes estruturas de controle, portanto a arquitetura e o software embarcado presentes

nos computadores de controle de voo também seriam destintos.

Conforme caracterizado pela Subsecao 3.4.4, em grande parte dos projetos de
leis de controle de voo, uma estrutura de controle habitual é dividida em duas partes:
malha de realimentacao e malha direta. Com respeito a malha de realimentacao, o LQR
com Zeros de Transmissao ¢ empregado como técnica de design. J& em relacao & malha
direta, a qual é dividida em controle de pré-alimentagao e pré-filtro, nenhum método de
controle avangado ¢ utilizado para calcular os seus parametros, que, no que lhe concerne,
sao determinados através ajustes com fundamento nas boas praticas da industria. Para
colaborar na compreensao deste projeto, essa abordagem é denominada como Padrao da

Indistria Aerondutica, sendo identificada pela Figura 34.

Nomeada por Método Proposto, a outra estrutura de controle se diferencia da
estratégia comum & maioria dos FCS, ja que acaba por unir os projetos das duas malhas
(realimentacao e direta) em uma tnica etapa de design (Figura 35). Utilizando o Controle
Preditivo Baseado em Modelo, é possivel obter os parametros do controlador de realimen-
tacao e do filtro de referéncia a partir da minimizacao de uma funcao custo estabelecida

de acordo com o problema de controle.
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Figura 35 — Estrutura de Controle - Método Proposto

5.5 Moddulo de Pré-Processamento

O pré-processamento é o responsavel por obter as estimativas de variaveis e con-
solidar alguns sinais de interesse, que, por sua vez, podem ser utilizados pelo algoritmo
da lei de controle. A definicao dos itens deste modulo depende de quais sensores estao
disponiveis e da integridade/qualidade de cada sinal. Para o projeto em evidéncia, os
procedimentos executados pelo moédulo de pré-processamento sao divididos em: estimagao
de variaveis com base em medigoes e filtragem de sinais combinando as informagoes de

diferentes sensores.

5.5.1 Estimacao de Variaveis

Esta subsecao demonstra como alguns dados, que nao podem ser medidos e sao
essenciais para o projeto da lei de controle, podem ser estimados se baseando nas medigoes
disponiveis. Antes de apresentar tais estimacoes, é essencial lembrar que o design de
controle se baseia em um modelo linear, logo as relagoes existentes s6 sao validas em torno

da condi¢ao de trimagem em que o sistema foi linearizado.

O vetor de velocidades angulares no Eixo do Corpo (A;) pode ser convertido para
o Eixo de Estabilidade (A;) seguindo a equagao 4.3 e considerando ., ~ 0, onde o item

subscrito eq indica que é um valor trimado. Tal transformacao de eixo pode ser verificada
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abaixo:

Ds cos(a) 0 sin(a)| |po
qs | = 0 1 0 a (5.1)
Ts —sin(a) 0 cos(a)| |7

Tendo em conta pequenas variagoes (0) em torno das condigoes de trimagem, tem-se

as seguintes relagoes para estimar a taxa de rolamento e guinada em Aj:

OPsesr = €0S(Qeq).0Dp + SiN(Cteq).OTp 5:2)

OT 500 = —SiN(Qeg). 0Py + €O8(Qteq)- 0Ty

Ademais, atraves de formulagoes do Capitulo 4, substituindo as Equacoes 4.21,
4.22, 4.23 e 4.25 em 4.26, obtém-se:

. 1
g = V[—U'T.cos(a).sin(ﬁ) + vr.cos(B) — wr.sin(a).sin(5)] (5.3)

T
Modificando os termos de velocidades lineares por velocidades aerodinamicas na
Equacao 4.9, é possivel isolar urp, vr e wr em funcao das aceleracoes, das taxas das
velocidades angulares, dos angulos aerodinamicos e da velocidade aerodinamica total.

Aplicando esse resultado na Equacao 5.3 e com base na Equacao 5.2, encontra-se uma

estimativa para a taxa do angulo de derrapagem apoiado em medicoes inerciais:

Best = —1s + Vi[—sz’n(ﬁ).(]\fxb.cos(a) + N,,.sin(a)) + Ny, .cos(B)]+
T (5.4)

%[cas(a).sin(ﬁ).sm(ﬁ) + cos(B).sin(¢).cos(0) — sin(a).sin(B).cos(¢).cos(8)]

Assumindo que ., ~ 0 e 660 ~ 0 por causa da linearizagao, ainda pode-se reescrever

a Equacao 5.4, resultando em:

§Bus = —0rs + Vi[aNyb + €08(eq)-c05(0eq)-00)] (5.5)
T

Outro sinal estimado pelo pré-processamento é a taxa do angulo de Fuler relativo

ao rolamento (¢), a qual é deduzida através da Equagao 4.8:

best = po + tan(0).[qp.sin(¢) + ry.cos(¢)] (5.6)
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A vista disso, linearizando a equacao anterior e assumindo desacoplamento entre

0s eixos (00 ~ 0 e dg, ~ 0 ), obtém-se a estimacdo final de ¢

5¢est = 0pp + c08(Peq) tan(beq) .0y + tan(beq).[qb., -cOS(Geq) — Tboy-5i0(Deq)] .00 (5.7)

5.5.2 Filtro Complementar

A ideia béasica de um filtro complementar é combinar as saidas de dois ou mais
sensores a fim de obter uma estimativa melhor da varidvel desejada em toda faixa de
frequéncia do sistema. Para alcancar tal objetivo, nao somente os sensores devem ser
complementares, mas também o filtro deve eliminar as frequéncias nao confiaveis para

cada sensor.

Para este caso de estudo, a medi¢cao do angulo de derrapagem é processada por
um filtro complementar, o qual aproveita a parte correspondente & alta frequéncia das
estimativas referentes as medigoes inerciais ( Best), bem como o contetudo de baixa frequéncia
do sensor do angulo de derrapagem. Essa abordagem é relevante para aplicagoes na industria,
ja que o sensor de 3 tende a ser ruidoso por causa de turbuléncias e expressa mais atrasos

a0 Se comparar coml OS Sensores inerciais.

Com fundamentagao encontrada em [21], adotou-se um filtro complementar de

segunda ordem de tal forma que:

s : 2.(0F Whgp S + w32
Bor = ( ) Best + ( er Bens  (5.8)
s2 -+ 2.<Cp.wnCF.8 + w?LCF 52 + 2-CCF'wn()F'S + w,%CF

onde

o By estimacgao da taxa do angulo de derrapagem proveniente da Equagao 5.5;
e (.5 € 0 angulo de derrapagem medido por sensores;
® W, ¢ a frequéncia do filtro complementar;

e (cr € o coeficiente de amortecimento.

Admitindo wy,, = 0.25rad/s e (ocr = 0.7, pela Figura 36, verifica-se a contribuicao
de cada parcela, Bg,s € Pest (reconstruido a partir de Best), em referéncia ao angulo de

derrapagem proveniente do filtro complementar:
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Figura 36 — Contribui¢oes para a estimacao do angulo de derrapagem via filtro comple-
mentar

5.6 Design dos Controladores

Reiterando o que foi comentado na Secao 5.4, o design dos controladores estao
diretamente relacionados as estruturas de controle, ou seja, caso o projetista da lei de
controle deseje empregar uma determinada técnica de projeto, a arquitetura definida

previamente deve ser apropriada para tal acao.

Diante disso, para possibilitar a comparacao acerca das técnicas de controle avan-
¢ado conceituadas na Segao 3.5 (LQR com Zeros de Transmissdo e Controle Preditivo
Baseado em Modelo), definiu-se estruturas de controle correspondentes (Padrao da Indis-

tria Aerondutica e Método Proposto), as quais foram abordadas, respectivamente, pelas
Figuras 34 e 35.

Esta secao, correlacionando com as estruturas de controle estabelecidas, faz alusao
as duas técnicas de design de controle que compreendem o escopo do trabalho em questao,
demonstrando o passo a passo para o calculo dos controladores e as particularidades de

cada metodologia de projeto.

5.6.1 Padrao da Industria Aeronautica

Como discutido anteriormente, o Padrdao da Indistria Aerondutica utiliza uma
estrutura de controle com dois graus de liberdade, na qual a malha de realimentagao tem
o objetivo de atender os requisitos de estabilidade, robustez e rejeicao de perturbacao,

enquanto a malha direta esté relacionada a performance do sistema e qualidade de voo.

Fundamentado em experiéncias relativas ao setor da aviagao, primeiramente, define-
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se os controladores da malha de realimentagao:

e Caminhos proporcionais e integrais na forma P-+1 para o controle lateral;

e Caminhos proporcionais, integrais e derivativos na forma I-+PD para o controle

direcional;

e Ganhos de alimentacao cruzada a fim de melhorar a coordenacao de movimentos da

aeronave e garantir o desacoplamento entre os eixos;

A Figura 37 demonstra cada parcela do controle lateral, na qual o erro entre a
saida ¢.q € a referéncia gﬁcmd ¢ integrado e multiplicado por um ganho (Kpsim%ail), 0
que determina o caminho integral, ao passo que a parte proporcional é calculada pela
multiplicacao de ps,,, por um ganho K, _,,;. Além do mais, ha as contribuicoes de S e
Beost em relacao ao aileron, que se configuram como ganhos de alimentacao cruzada para

reduzir o acoplamento das variaveis de saida.

K

Ber _."F-'X
/

) +
‘?ﬂ;":'mri -

Figura 37 — Modulo da malha de realimentacao para a estabilidade lateral

K

p

= =

J& na Figura 38, verifica-se o PID do controle direcional, onde a parte proporcional
resulta da multiplicacao de Sor por Ks_4, 0 caminho integral vem da multiplicacao do
erro entre Bor € Bemd POr Kp, ,—rud, €, finalizando, a parcela derivativa ¢ resultado do

produto entre fB.5 € o seu ganho correspondente (K; ). Ademais, a parte referente ao

B—rud
ganho de alimentagao cruzada, que leva em consideracao a integral erro entre ¢os € Gemd,

ajuda a reduzir os residuos no angulo de derrapagem causados pelo rolamento da aeronave.

Detalhado em 3.5.1, o LQR, técnica de controle abordada nesta parte do projeto,

retorna os ganhos para cada estado do modelo linear utilizado para o calculo do controlador.
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Figura 38 — Mo6dulo da malha de realimentacao para a estabilidade direcional

Desse modo, sendo uma modificagdo do modelo linear completo (Atuadores + Aeronave
Pura + Sensores), um modelo mais simples é criado e deve conter de forma explicita os
estados: o angulo de derrapagem, a sua derivada e a integral do seu erro (diferenga relativa
ao comando direcional), além da a taxa de rolamento e a integral do seu erro (diferenca

referente ao comando lateral).

A principal motivagao para essa alteracao no modelo é de diminuir a complexidade
do problema a ser resolvido pelo LQR. Apenas os estados e as dindmicas mais relevantes do
sistema devem constitui-lo, caso contrario, o algoritmo de otimizacao pode perder tempo

tentando encontrar contribuigoes de termos irrelevantes para o projeto de controle.

Além do mais, por simplicidade, esse novo modelo, nomeado por Modelo do LQR,
usa ps como uma das varidveis controladas em vez de é, pois a diferenca entre ambas nao
é tao critica nesse escopo de trabalho. Além disso, o Modelo do LQR serve de base para o
céalculo dos ganhos do controlador da malha de realimentagao, sendo obtido através das

etapas abaixo:

1. Simplifica-se o modelo linear de aeronave pura descrito pelas Equagoes 4.59, 4.60
e 4.61 de modo a obter em apenas 3 estados (8, ps e r,), duas entradas (6yud,.,. ©

Sailys ), € duas saidas (5 e ps);

2. Adiciona-se modelos simplificados para os atuadores (sistemas de primeira ordem
descritos na Subsecao 5.2.1) e para os atrasos do sistema (Padé de primeira ordem

considerando L = 50 ms, valor pertinente a soma dos atrasos equivalentes a sensores,
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filtros, pré-processamento, FCC, etc.), resultando no seguinte vetor de estados
T
[6 Ps Ts 57“uddly 5rudpos 5aildly 5ailp05:| )

3. Substitui-se, com base no conceito de transformagao de similaridade de uma matriz,

. . T
o estado Ts pOl”ﬂ obtendo |:6 Ps 5 5rudd1y 5rudpos 5aildly 5ailpos] ;

4. Explicita-se, p?r meio dos estados e suas derivadas, o seguinte vetor de saidas
[5 ﬂ Ds p’s] . Ao fim dessa etapa, os estados, entradas e saidas resultantes sao
nomeados, nessa ordem, por &, w ¢ Yy, e representam um modelo intermediario
nomeado por Atuadores + Aeronave Pura + Atrasos. O proprio também apresenta

as matrizes A, B e C para a representagao linear em espago de estados.

5. Determina-se, apoiado no modelo de aeronave pura incluindo atuadores e atraso, as
fungoes de transferéncia dos Zeros de Transmissao (Equagoes 5.9 e 5.10) para [ e p,
que seguem uma estrutura do tipo PID ideal e desejam atrair os polos dominantes do
sistema para os zeros complexos devidamente ajustados. As mesmas sao empregues

em série com o modelo Atuadores + Aeronave Pura + Atrasos e resultam no Modelo
do LQR, vide Figura 39.

s*+2.(p.wp.8 + w3

ys = ( - 5) B (5.9)
§2 4+ 2.(p, Wy, .5 + w?

Up, = ( e ps) Ps (5.10)

Em modos gerais, os parametros dos Zeros de Transmissao sao sintonizados de
acordo com o ponto de trimagem definido para o projeto. Utilizando uma abordagem

parecida com [3], tais parametros foram definidos como:

)
Wﬁ = wd""’maz‘

=0.8
gﬁ (5.11)
Wy, = 1/Trou
\gps = 10

onde wy, .. representa a maior frequéncia de dutch-roll levando em conta as variacoes
de peso e CG de uma determina condigao de voo, Tr.y € a constante de tempo do modo
natural Roll e, por ultimo, tanto (3 quanto (,, sao coeficientes de amortecimento do

sistema.

Com isso, pode-se escrever o Modelo do LQR na forma de espaco de estados:

Tror = ALor-Tror + BLor-ULOR (5.12)

YQr = CLQR-iBLQR
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Figura 39 — Representacao do Modelo do LQR
no qual

_ ' T
® Lior= |0 ps B 5ruddzy Orudpos  Oail dly Oailyos  Bint  Psime - Vetor de estados;

- T
® UrQRr = |Orud,,.; Oail,,, d] - Vetor de entradas;

- T
® Y.or = Y8 yps} - Vetor de saidas.

Seguindo a Equacao 3.4, a fungao custo a ser minimizada para calcular os ganhos

do controlador é dada por:

1

0

onde ) é a matriz de ponderagao da saida e R é a matriz de ponderacao de controle. J&
que o modelo presente na Equacao 5.12 apresenta duas saidas e duas entradas, a dimensao
de Q e R ¢ 2 x 2. Esses parametros, em conjunto aos termos dos Zeros de Transmissao,
sao ajustaveis de forma a encontrar o conjunto 6timo de ganhos para todos os estados do

Modelo do LQR referente a cada entrada de controle.

Baseado nos critérios de saida do sistema, a matriz Q é, em cada condigao de

trimagem do projeto, definida como:

|/ (Qair)? 0
Q_[ 0 1/<@lat>2] G14)
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Da Equagao 5.14, o termo Qg; é calculado como max(0.5,Coeficiente da matriz
original B que relaciona leme e f3), enquanto Q;,; segue maz(0.5,Coeficiente da matriz

original B que relaciona aileron e py).

A matriz R, no que lhe diz respeito, é tal que:

R'rud 0
0 Rail

(5.15)

na qual R,.q e R,y também sao ajustados para cada condi¢ao de voo e correspondem a um
trade-off entre estabilidade e desempenho. Em outras palavras, & medida que diminuimos
R,.q ou Ry, a resposta direcional ou lateral se torna mais rapida, pois tende-se a aumentar
os ganhos da lei de controle, entretanto a estabilidade acaba por ser degradada. Na hora de
sintonizar os controladores, esse tipo de de julgamento de engenharia precisa ser analisado

para ajustar os pesos corretamente.

Depois de selecionar os parametros dos Zeros de Transmissao e da Fquacao de
Riccati, um algoritmo de otimizacao é executado a fim encontrar o conjunto de ganhos
que minimizam a fungao custo e, consequentemente, as acoes de controle da malha de
realimentacao. No presente trabalho, utilizou-se o método lgry do software MATLAB para

minimizar a Equacao 5.13, retornando a seguinte relacao de ganhos:

KLQR ‘ 6 Ds 6 67‘uddly 5rudp05 5aild1y 5ailpos Bint Psint
Orudemg | K1 Kio Kiz Kia Kis Kig Kz Kig Kig (5.16)
0, Koy Koo Koz Koy Koy Kog Kor Kog Kog

ailemd

Assim sendo, é possivel correlacionar os ganhos descritos nas Figuras 37 e 38 com

os termos da matriz K gg:

(
Kg_yqi = Ko

. . KpS%ail - K2,2
Ganhos de Realimentagao do Controle Lateral:
Kjyon = Ko

L Kpsmt —ail — K2,9

p
Kﬁ—ﬂ"ud = Kl,l

. ~ . . KB—Wud = K173
Ganhos de Realimentagao do Controle Direcional:

Kﬁmtﬁrud = KI,S

\Kpsim—w‘ud = K1,9
Finalizando a malha de realimentacao, pode-se verificar que os ganhos relacionados
aos estados dos atuadores e dos atrasos foram desprezados, porque esses valores tendem

a ser insignificantes e nao contribuem consideravelmente na dindmica de malha fechada.
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Outro ponto interessante ¢ o fato de os ganhos cruzados de K, 4 € de Kpg, ,_,qi também

serem desconsiderados, assim sendo, apenas Kpsl_m_ﬂnud, Kpg_yai © K4, ,; sao encarregados

—at

de auxiliar na movimentagao e diminuir o acoplamento entre os eixos.

Apo6s o término da sintonia dos controladores da malha de realimentacao, uma
pratica comum na industria aerondutica é avaliar o sistema de malha fechada considerando,
essencialmente, os requisitos de estabilidade e de rejeicio de perturbacéo. E importante
comentar que essas analises devem ser realizadas com modelos mais complexos, os quais
buscam representar o sistema completo de forma fidedigna, de sorte que, caso as especifi-
cagOes nao forem atendidas, o processo de design precisa ser reiterado, modificando ou os
parametros de sintonia ou a representacao do Modelo do LQR. No entanto, para efeitos de
simplificagao, o projeto em questao somente realizou analises tendo em vista a inclusao da

malha direta.

Por conseguinte, o proximo passo do Padrao da Indistria Aerondutica é a sintonia
dos componentes da malha direta, ou melhor, dos pré-filtros e dos controladores de pré-
alimentagao com o intuito de atender os demais requisitos (qualidade de voo e performance),

que sao basicamente ligados aos comandos do piloto.

O comando do piloto relativo ao modulo do eixo lateral (Figura 37) passa por um
filtro de primeira ordem com frequéncia de corte em wp F,» que tem a funcao de atenuar as

altas frequéncias, formando a nova referéncia da malha de realimentagao (¢emapy)-

Além disso, para melhorar o desempenho da resposta de malha fechada do sistema,
considera-se um caminho de controle de pré-alimentagao que resulta na acao de controle
denominada por d,;

a qual é acrescida & componente 4 , constituindo o sinal

cmdpp)? cmdpp

de controle total para os ailerons. Esse caminho é composto por uma parcela proporcional
(produto de ¢omg pelo ganho Kpp, ), e uma parte derivativa, sendo esta tltima formada

nao s6 pela multiplicacdo do comando por um ganho (Krp, mas também por

mdDot%ail)’
um Wash-Out, filtro passa-alta de primeira ordem com frequéncia de corte em wy o, € um

Roll-Off, filtro passa-baixa de primeira ordem com frequéncia de corte em wgo.

Para o caso direcional, equivalente ao eixo lateral, um filtro de referéncia de
segunda ordem é responséavel por modificar o comando do piloto com o proposito de
atenuar o contetudo de alta frequéncia que alimenta o médulo de realimentagao. O pré-filtro
adicionado para filtrar f.,,q4 contém frequéncia de corte em wp F, € (p F, ¢é o coeficiente de

amortecimento.

Ademais, o caminho de feedforward projetado para aumentar o desempenho do

controle direcional leva em consideragao unicamente uma parcela proporcional, a qual é

formada por um ganho Kp

Fomd srua © T€GOTRA Opya,,, . Essa agao de controle é somada a

componente do feedback direcional, compondo o sinal de controle total para o leme.

As Figuras 40 e 41 explicitam, respectivamente, as malhas diretas para os controles
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lateral e direcional. Os parametros dos filtros, para efeitos de simplificagao, sempre detém

os mesmos valores, ou seja, independem da condicao de voo. Eles sao retratados abaixo:

(
wpr, = 20 rad/s

wwo = 12rad/s
Parametros Fixos da Malha Direta: ¢ wpo = 20rad/s

wpr, =10 rad/s

. =1
(or,
H - s - MRD 5 -
Beme * Kerpipe—ail ST wwo " s oms 08l st
Wash-Out Roll-Off
“Pry . G
5'+""'PF¢, > ‘?rmapp
Pré-Filtro

Figura 40 — Mo6dulo da malha direta para a estabilidade lateral

.grmd > RFFC,.L,iarud il Srud —
oy

2
Wepg

8% + 2. {pp - thpp, T+ WEry

n'gcmd}..,.-

L ]

Pre-Filtro

Figura 41 — Mo6dulo da malha direta para a estabilidade direcional

Em relagao aos ganhos da malha direta, nenhuma técnica de otimizagao é utilizada,
logo os proprios sao ajustados manualmente para atender os requisitos de performance e
qualidade de voo. Em [21], um método interessante é exposto para o calculo dos ganhos de
feedfoward, o qual se baseia nos modelos inversos da aeronave para cada eixo correspondente.
Por exemplo, para calcular o ganho do eixo direcional, é preciso encontrar o modelo inverso
da planta que relaciona 3 com 0,yq,,,. Neste trabalho, empregou-se tal abordagem a fim

de obter um chute inicial para os ganhos da malha direta.
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Desse modo, o design dos controladores do Padrdo da Indistria Aerondutica esta
finalizado. A Figura 42 descreve o diagrama de controle completo, onde fica visivel todos

modulos pertinentes & malha de realimentacao e malha direta.
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Pré-Processamento v & "
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Figura 42 — Esquema de controle final para o Padrao da Industria Aerondutica

5.6.2 Método Proposto

Recapitulando, o Método Proposto realiza a sintonizacao dos controladores a partir
da minimizagao da fungao custo retratada na Equagao 3.14, o que unifica os projetos das
malhas de realimentagao e direta em uma tnica etapa. No entanto, o GPC, o algoritmo
de Controle Preditivo Baseado em Modelo utilizado nesta parte do projeto, pode ser
representado por uma estrutura contendo um preditor 6timo e um controle de dois graus

de liberdade.

O primeiro passo para encontrar tal estrutura equivalente é reescrever a Equa-
¢ao 3.13:

J = UT(GTQ5G + Qx)u+
2(Giuy + Sy — w)' QsGu+ (5.17)
(Giug + Sy, — w)" Qs(Gruy + Sy, — w)

Minimizando J em relacao u, obtém-se:

Meapcu = Pog ooyt + Pigpotn + Pogpow (5.18)
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onde Mape = GTQsG + Q5 ¢ Py ... = G7 Qs sdo matrizes de dimensao N x N,
enquanto Pg,,. = ~G*Qs8S ¢ de dimensdao N x (na+ 1) e Py, = ~GTQsG, ¢ de

dimensao N x nb.

Lembrando que apenas o primeiro valor de Au(t) é computado para a lei de controle,

sendo mgpc a primeira linha da matriz M gpc, tem-se:

Au(t) = mapePogpeYt + MapePigpct + MapoPagpow (5.19)

Por conseguinte, reescreve-se Au(t) como:

Au(t) = lygt+d|t)+--- 41, 9t +d—na|t)+

Ly Au(t — 1) + -+ 1, Au(t — nb)+ (5.20)
SN Lt d+i)
na qual mGPCPOGpc = [lyh . ,lyna+1]a mGPCPlGPc = [lum e ’lunb] e mGPCP2GPC _
[f1, -, fn]. Desse modo, o diagrama de blocos referente a lei de controle do GPC é
evidenciado abaixo:
wit+d+1)
e B
wit+d+2) u(t) “(®)
: . * (1z74)! Processo >
; lugz=t 4 oo uypz 0 J
: |
u’(t+d+N}—p fr Iy, « ft4+d /1)
" ye+d-1/1) Preditor )

lyz Otimo

Vit +d—na/t)

I¥nas1 -

Figura 43 — Esquema de controle para o GPC. Adaptada de [4]

E importante comentar alguns pontos acerca da representacio da Figura 43:

e O coeficientes [, [,, e f; sdo funges dos parametros do processo (a; e b;) e de ajuste

do GPC (N, 6(i) e A(4));

e O controlador priméario tem a mesma ordem do modelo do processo e é sintonizado

utilizando um procedimento de otimizacao ao invés de métodos classicos;

e A fim de compreender as propriedades do controlador calculado via GPC, o esque-
mético demonstrado é de suma importancia. Contudo, o mesmo s6 é valido para um

caso SISO e que nao ha restrigoes para a minimizagao da funcao custo.



102 Capitulo 5. Caso de Estudo

A partir da dltima informagao comentada anteriormente, para o caso de estudo
deste trabalho, é preciso utilizar a abordagem genérica da Figura 35, jA que o processo
a ser controlado ¢ MIMO e havera restrigoes no sinal de controle. Conceitualmente o
problema MPC MIMO nao se modifica em relacao ao caso SISO, ou seja, ainda haveré
modelo de predicao, fungao custo, parametros de ajuste e restri¢oes, porém agora levando

em conta um sistema que tém multiplas entradas e saidas.

Com isso, o ponto de inicio do Método Proposto é adequar o modelo linear mul-
tivariavel proposto na Figura 31 somado ao médulo de pré-processamento discutido em
5.5 com o intuito de definir o modelo de predicao para o GPC. As etapas subsequentes

demonstram o procedimento utilizado para obter o modelo de predicao MIMO:

1. Utilizando a abordagem de fungao de transferéncia destacada pela Equacao 4.62,

modifica-se o modelo da aeronave pura para:

B Guy Guyy Gy
Db Guy  Guyy 5. Gy
m | = |G, G, Laﬂp"s + Gy, | wy
¢ GU41 GU42 pos GQ4
| Ny, | | Guyr G, | |Gy |

2. Adiciona-se tanto os modelos lineares de segunda ordem dos atuadores (Tabela 7)
quanto os modelos lineares dos sensores (Tabela 9), resultando no conjunto Atuadores

+ Aeronave Pura + Sensores na forma de fungbes de transferéncia:

Bons Grudz Gm 1 Gﬁsns Gailz sz Gﬁsns [ qu Gﬁsns |

DPbgns G?"udz GUm prsns Gailz GU22 prsns h) qu prsns

Tbons = Grudg GU31 Grbsns Gailg Gu32 Grbsns [ gu'dcmd + Gq3 Grbsns Wy

¢sns Grudz Gu41 G¢>sns Gailz Gu42 G¢sns e GQ4 G¢>sns
—Nybsns | _Grudg Gu51 CTYNbeé Gailz Gu52 Nybmé | _G% GNybsns _

3. Ja4 que uma das variaveis do processo ¢ a taxa do angulo de Fuler relativo ao
rolamento, é preciso acrescentar o moédulo de pré-processamento a fim de estimar
Dest (Equagao 5.7). Em relagao ao angulo de derrapagem, por simplicidade, optou-se
por utilizar f,,s para a defini¢do do modelo de predigao ao invés de Seor (a fim de
obter a saida relativa ao filtro complementar seria necessario manipular as Equacoes
5.5 e 5.8, 0 que aumentaria consideravelmente a ordem do preditor, podendo gerar
erros numéricos). Diante disso, segue a modelagem abaixo:

[ﬁ_m .

Pest

Gﬁsns—ﬂ‘ud Gﬁsns—mil 5rudcmd
G G 0

Gﬂsns —wy wY
G

d)estHTud d.)estﬁail ailemd (]hﬁestﬁwy
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onde
( Gﬁsnsarud = Grud2 Gu11 Gﬁsns
Gpansmsait = Gaity Gy, G,
Gﬁsns —wr qu Gﬁsns
best—rud Gmd2 Gu21 prsns +
c08(Peq) tan(0eq).Grud, Gus, Gry,, +
) tan(geq) . [qbeq -COS(Cbeq) T Theq -Sin(gbeq)] Grudy Guyy Gd)sns
desail = GaityGuy, Gy +-
c08(Qeq) tan(0eq).Gaity Gz, Gy,
tan(0eq)- (b, -c05(Peq) — They 511 Deq)]-Gaity Gruso G pons
bosowr = GaGpy, T
c08(Qeq)-tan(leq).Goy G, +
tan(96q>'[qbeq-cos(¢eq) - rbeq'Sin(¢6q)]'Gq4G¢sns

\

e as variaveis com o item subscrito eq sao os seus valores correspondentes no ponto

de trimagem do modelo linearizado.

. Como todas as funcoes de transferéncias calculadas previamente estao no dominio s,
realiza-se a discretizagao das mesmas (o tempo de amostragem utilizado seré tratado
a posteriori), modificando para o dominio z. Além disso, altera-se as fungoes de

transferéncia a fim de encontrar um denominador comum para cada saida:

z71B11(z7Y) __q z71B12(z71Y) __q Wi(z—1

Y1 = —Al(z£1) )Z w4+ —Al(zfl) )Z 2 U + 11((2_1)) W
2z 1B (z7Y) __q 27 Bas(z7Y) __gq Wa(z~1

Yo = —F .- 42(2_(1))2 2w+ —————~2 42(;1))2 22 uy + 42((2_1)).11)7*

sendo y; = f3, yo = éest, Uy = Opud,,,, € U1 = Oair,,,,- Os denominadores comuns (A4; e
Ay) sdo encontrados via minimo multiplo comum polinomial, e, consequentemente,
pode-se encontrar as matrizes B;; (numeradores para cada relagao de saida ¢ e entrada
j) e W; (numeradores relativos a cada saida ¢ devido a perturbagao wr). Nota-se
que os atrasos sao explicitados somente para as entradas referente a cada saida (d;;),
portanto, caso haja atraso na dinamica da perturbacao, o proprio aparecera em W;.

Ainda é possivel reescrever essa representacao na forma matricial, resultando em:
Az Dyt) = D(zHYB(z Yu(t — 1) + W (z™ Y .wp(t) (5.21)

na qual A(z7!) é uma matriz diagonal de polinémios com os elementos de A;(z71),
B(z7') ¢ uma matriz de polindmios com os termos B;;(271), D(z7!) ¢ uma matriz

d

diagonal de polindmios com os elementos z=% = min[d;;] e W (2!) é uma matriz
j

coluna de polinémios com os itens W;.

. Analogamente a dedugao descrita para um sistema monovariével em 3.5.2, assume-se

um modelo CARIMA para calcular as saidas preditas do caso de estudo, logo:

AEy() = DEDBEult - 1) + W) + S
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onde e(t) é o vetor com termos de ruido branco de média nula para cada saida.
Reiterando as manipulagoes efetuadas com o propoésito de encontrar a Equagao 3.12,

encontra-se o seguinte modelo de predigao para o caso MIMO:

Au, Ay,
X Aus Auy,
Yi= |G Giz - Gy ) + |Gy, G, - Gy, i + Sy,
Au,, Auy,,
+GwiA'wT
onde
( T
Gi= [Bt 4+ di+110) Glt+di+2]0) - Gilt+d+N|1)]
T
T
Awy = [Auy(t—1) Auylt—2) - Auy(t — nby)]
T
T
(Awr = [Awr(t) Awr(t—1) - Awr(t - nw)
sendo i = 1,--- ,n (n & o namero de saidas) e j = 1,--- ,m (m é o numero de

entradas). Ao se considerar a forma matricial completa para o caso de estudo, tem-se:
Yy = GuAuy + Gy Ay + Sy + GuyAwr

na qual

\

Considerando f,,; = GiyrAuiy + Suyiy + Gy Aw como a resposta livre do

sistema, obtém-se o modelo de predicao final:

Y = GulAuy + fry (5.22)

em que g,; ¢ o vetor de saidas preditas de dimensao (N; + Ny) X 1, G é a matriz
correspondente aos controles futuros de dimensao (N7 + Na) X (Ny, + Ny, ), Auys € o vetor
de controles futuros de dimensao (N,, + Ny,) X 1 e f.,; € o vetor das respostas livres de
dimensao (N7 + Ng) x 1.

Todas as etapas anteriores demonstram a elaboragao formal do modelo de predi¢ao, o

que exige uma formulagao matematica mais primorosa, contudo o método de implementacao
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do GPC MIMO ¢ simples de certa forma. Com base na Equagao 5.22, as matrizes G, e
fr precisam ser determinadas para calcular as saidas preditas. A primeira delas pode
ser calculada a partir da resposta ao degrau de todas as variaveis de processo para cada
varidvel manipulada, ou seja, os termos de G;; estao relacionados aos coeficientes da
resposta ao degrau da saida i em relagao a entrada j, compondo, assim, a matriz G,;.
Como os modelos lineares propostos sao invariantes no tempo, a matriz G, é sempre fixa
para cada ponto de operacao, nao precisando ser obtida a cada instante de amostragem.
Em contrapartida, a matriz da resposta livre (f,.,,) é calculada a cada iteragao de controle
por meio de simulagées do modelo representado por equagoes as diferengas (Equagao 5.21),

guardando os valores das entradas passadas e mantendo constantes as entradas futuros.

Adaptando a Equagao 3.14 para o sistema MIMO do trabalho em questao, define-se

a funcao custo a ser minimizada no calculo da lei de controle:

1
J = §Af,,L;QHMAfu,M + bl Auy by + fo,, (5.23)

sendo

Hy = Q(GLQéMGM +Qxy)
bﬂ =2(fra — w);‘\ZGM

fOM = (er - wM>T(fTM - wM)

Desse modo, o préoximo passo € definir os parametros de ajuste para a otimizacao

da funcao objetivo:

e Tempo de amostragem - A partir das especificagoes de performance (Tabela 10),
verifica-se que o menor tempo de subida a ser atendido é de 1s para ¢. Pelas
boas praticas da industria, sabe-se que uma boa aproximacgao para o tempo de
amostragem ¢é tal que Ty = to5%,,,/20. Entretanto, optou-se por utilizar o tempo
de subida minimo como base de calculo, pois nao havia especificagao de tempo
de assentamento, logo Ts = tgo%,,, /20 = 50ms. Se as especificagées temporais
tivessem uma diferenca muito grande ao levar em conta [ e ¢, seria necessario
calcular um tempo de amostragem especifico para cada saida do sistema, o que nao
ocorre no caso de estudo em questao, por isso considera-se tempo de amostragem

igual para ambos;

e Horizontes de predigao - Pelas Figuras 23 e 24, nota-se que 5 e p; (este tltimo
compoe a maior parte da resposta de gb) estabilizam em um intervalo fixo de valores
proximo a 3 segundos, isto é, o tempo necessario para capturar a dinamica de malha

aberta. Desse modo, assumindo que o horizonte de predi¢ao pode ser calculado como
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a divisao do tempo de assentamento de malha aberta pelo tempo de amostragem
(N = tos%,,./Ts), encontra-se N = Ny = Ny = 60;

e Horizonte de controle - Esse parametro foi ajustado manualmente analisando as
respostas obtidas. Encontrou-se um valor razoavel quando N, = 20 para as duas

variaveis de controle, logo N, = N,,, = N,,;

e Matrizes de ponderagoes - Assumiu-se a matriz de ponderagao dos erros equivalente
a matriz identidade (Qs = I'), enquanto os valores das ponderagoes de cada entrada
de controle, que configuram a matriz Qy,,, foram ajustados manualmente de acordo

com a condicao de voo estabelecida.

Outro item a ser considerado para a otimizagao é a trajetoria de referéncia (wyy).
Uma das vantagens do controle preditivo é que se o futuro da referéncia é conhecido a
priori, o sistema pode atuar antes que a mudanca de fato ocorra, evitando, entao, os efeitos
de atraso na resposta do processo. Apesar dessa peculiaridade interessante do MPC, o
caso de estudo utilizou w;(t + k) = r;(t), k=1,---,N; para cada saida i. Em outras
palavras, as referéncias futuras sao mantidas constantes em todo horizonte de predicao,

considerando o valor do tempo atual.

As restri¢oes, por sua vez, sao os ultimos pontos que entram na funcao custo
a fim de se obter a lei de controle correspondente. O presente trabalho adota apenas
restri¢oes nos sinais de controle e nos seus incremento, além disso, de forma analoga a
Subsecao 3.5.2.2, é preciso conceitua-las na forma matricial, explicitando sempre a variével

de decisao do otimizador (Awuyy):

e Restrigoes nos sinais de controle:

T 0 1.(uy,,, —ui(k—1))
0 T ]..(UQmaz — Ug(k - 1))
0 =T —1.(’&2mm UQ(]C — 1))

e Restrigoes nos incrementos de controle:

I 0 l.Aulmaz
-1 0 —1.Auy,,
1 .AUQmax

0 —TI —1.AU2mm

Os valores méaximos e minimos dos sinais de controle e seus incrementos foram
retirados da Tabela 8. E essencial lembrar que, por se tratar de um modelo linearizado, os

valores das entradas de controles do GPC sao variacoes acerca de seus valores trimados,
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enquanto os limites tabelados sao absolutos. Ademais, é necessario adequar o incremento

de controle, modificando-o conforme o tempo de amostragem selecionado.

Por fim, o ultimo procedimento esta atrelado a obtencao da lei de controle, a qual

se d4 mediante a solugao da expressao subsequente:

minimizar J(Awuyy)
Ay (5.24)
onde J ¢ a funcao objetivo descrita na Equacao 5.23, e nao somente a matriz o, como

também a matriz 3,, se referem as restricoes comentadas anteriormente.

No projeto, utilizou-se o método quadprog do software MATLAB para minimizar
a Equacao 5.24, o qual retorna os incrementos de controle futuros das duas entradas
de controle. Pela caracterizacao do MPC, apenas os primeiros valores de cada variavel
manipulada (Auy(t) e Auy(t)) sdo aproveitados e, & vista disso, sdo aplicados no processo.
O procedimento completo, desde o célculo das respostas livres até encontrar a nova lei de
controle, é reproduzido a cada periodo de amostragem, findando o design do controlador
do Método Proposto.
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6 Resultados

Neste capitulo, os principais resultados da lei de controle de voo latero-direcional sao
apresentados para as duas técnicas de controle propostas (LQR com Zeros de Transmissao
e Controle Preditivo Baseado em Modelo). E importante citar que, analogamente aos
projetos de controle, as anélises também foram realizadas no dominio linear. Além disso,
para facilitar a visualizacao dos resultados e a verificagao dos requisitos, a maioria das
figuras apresenta as respostas da aeronave de forma agrupada para todas as condigoes de
voo estabelecidas. O capitulo atual ¢ dividido em quatro partes: inicialmente, comenta-se
sobre a implementacao de cada lei de controle para o presente trabalho a fim de obter
os seus respectivos resultados; em seguida, as respostas temporais de cada projeto sao
evidenciados, destacando o comportamento de importantes varidveis da aeronave em
consequéncia das entradas do piloto (referéncias) e da perturbagao de vento; depois, os
aspectos de conformidade em relagao as especificagoes de projeto sao discutidas; por fim,

ha uma comparacao entre as técnicas para condi¢oes de voo particulares.

6.1 Aspectos de Implementacao

Ainda que ambas as técnicas de controle implementadas utilizaram o software
MATLAB/Simulink desde a sua concepgao até a andlise de resultados, cada um apresenta
suas singularidades ao se implementar os ambientes de design e simulacao, os quais sao

retratados nesta segao.

Antes de citar as singularidades de cada design, é preciso recapitular algumas
informacoes sobre a modelagem do processo. A representacao nao-linear da aeronave pura
foi desenvolvida por completo no ambiente Simulink e, a partir de um cédigo no MATLAB,
conseguiu-se lineariza-la em cada ponto da Tabela 4, obtendo, assim, os modelos lineares

em espago de estados (Equagoes 4.59, 4.60 e 4.61).

Com base em tais modelos, para o Padrao da Indiustria Aerondutica, criou-se uma
rotina para obter o Modelo do LQR (Equacao 5.12) e, consequentemente, calcular os
ganhos da malha de realimentagdo via minimizacao da fungao custo do LQR (Equagao
5.13). Em vista disso, seguindo o esquematico da Figura 42, construiu-se um diagrama no
Simulink com o intuito de simular o sistema em malha fechada, entao gerando os resultados
desejados. Nessa ultima etapa, nao s6 os ganhos da malha direta, que por definicao ja
seriam ajustados manualmente, como também os ganhos da malha de realimentacao

necessitaram de pequenas modificagoes para que os requisitos fossem atendidos.

Por outro lado, o Método Proposto somente decorreu-se por meio de scripts do
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MATLAB, seguindo a concepcao basica de um pseudoalgoritmo de controle, vide Figura 44.

Passo 1: Computa o vetor de k:

Passo 2: Mede a saida da planta y(f);

Passo 3: Computa a resposta livre do sistema f,.;

Passo 4: Computa a acao de controle:

ul(t) = u(t — 1) + k(w — f);

Passo 5: Aplica a acao de controle u(f);

Passo 6: Retorna ao Passo 2.

Figura 44 — Pseudocodigo do controle implementado no Método Proposto

6.2 Respostas no Tempo

As respostas temporais da aeronave sao apresentadas nesta secao levando em conta
dois pontos: comandos do piloto e perturbagao de rajada de vento. Uma vez que as analises
sao executadas no dominio linear, todos os graficos foram convencionados para entradas
unitéarias, pois, caso as magnitudes dos sinais de entrada fossem amplificadas, as respostas
da aeronave somente seriam amplificadas pela mesma propor¢ao, logo nao havendo razao

para verificar tal circunstancia.

As Figuras 45 e 46 expressam os resultados da aplicagdo um degrau unitario em
q'ﬁcmd durante 15 segundos. Nota-se que, tanto para o Padrao da Industria Aerondutica
quanto para o Método Proposto, o valor de 3 permaneceu dentro do intervalo esperado,

isto &, menor que 0.1 graus (10% do degrau unitario) perdurante toda a simulagao.

Realizando ensaios similares, nas Figuras 47 e 48, é possivel analisar que as respostas
ao degrau unitario de [.,q sao predominantemente de segunda ordem, o que nao ocorre
para os resultados referentes a um step em ¢.,,q, 08 quais, no que lhe dizem respeito, se

assemelham a um sistema de primeira ordem.

Ademais, é importante verificar que as respostas de qzlﬁcmd e Bema satisfazem os
critérios de sobressinal (menor de 10%) e tempo de subida (entre 1 e 2 segundos para é, e
entre 2 e 3 segundos para ) tendo em vista os indicadores nos graficos que representam
os critérios de design. Outro ponto relevante a ser discutido é que as variaveis de pro-
cesso, nos seus respectivos casos de analise, respeitam a exigéncia de regime permanente,

demonstrando sempre um erro menor do que 5%.

Finalmente, a rejeicao da perturbacao de rajada de vento lateral também ¢é analisada

de modo a avaliar como a aeronave retorna a sua condigao estavel e qual é o comportamento
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das demais variaveis. A especificacao descrita na Subsecao 5.3.3 estabelece que a resposta
da aceleracao lateral deve apresentar o segundo pico menor ou igual em magnitude ao

primeiro pico manifestado.

As Figuras 49 e 50 exibem as respostas do sistema em malha fechada para uma
perturbacao do tipo degrau em wy. Em ambos os casos, verifica-se que a diretriz de projeto
¢é atendida e que a aeronave volta para o estado estacionario, nao apenas estabelecendo
uma posicao estavel para os atuadores (leme e ailerons), mas também evidenciando valores

aceitaveis para as magnitudes dos sinais de interesse do controle latero-direcional.

Atuadores

Sinais de Interesse
T

12 T T

é (deg/s)
Rudder (deg)

3
&
[
5]
[
]
©
g
Afleron {deg)

L L
0 5 10 15 20 25 30 o 5 10 15 20 25 30

Tempo (s) Tempo (s)

Figura 45 — Resposta ao degrau unitario de gﬁcmd - Padrao da Indistria Aerondutica

Sinais de Interesse Atuadores
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& (degfs)
Rudder {deg)
5 1
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B

&

[

5

[

]

w

]
Aileron (deg)

L L
0 5 10 15 20 25 30 o 5 10 15 20 25 30

Tempo (s) Tempo (s)

Figura 46 — Resposta ao degrau unitario de écmd - Método Proposto
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Sinais de Interesse
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Aileran (deg)

& {deg)
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I
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Figura 47 — Resposta ao degrau unitario de (.4 - Padrao da Indiustria Aerondutica

Sinais de Interesse Atnadores

 {deg)
Rudder {deg)

& (deg/fs)

Aileron {deg)

& {deg)

I
0 5 10 15 20 25 30 0 5 10 15 20 25 30
Tempo (s) Tempo (s)

Figura 48 — Resposta ao degrau unitario de Bunq - Método Proposto
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Atuadares e Perturbacao
T

Sinais de Interesse
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Figura 49 — Resposta & perturbacao wy do tipo degrau - Padrio da Indistria Aerondutica
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Figura 50 — Resposta a perturbacao wy do tipo degrau - Método Proposto
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6.3 Avaliacao dos Requisitos

Esta secao apresenta a conformidade em relagao aos requisitos de projeto descritos
na Tabela 10. Os critérios estabelecidos foram avaliados para todos os casos do envelope
de voo (Figura 20), considerando ambas técnicas de controle. A Tabela 6.3 sintetiza os

resultados encontrados e as evidéncias correspondentes.

Tabela 11 — Conformidade dos requisitos para cada abordagem de controle

Padrao Aeronautico Método Proposto

Status Evidéncias Status Evidéncias
Tempo de Subida de S v Fig. 47 v’ Fig. 48
Tempo de Subida de ¢ v’ Fig. 45 v’ Fig. 46
8 Qvershoot de 3 v’ Fig. 47 v’ Fig. 48
:?2 QOvershoot de ¢ v’ Fig. 45 v’ Fig. 46

qg; Erro Estacionario v’ Figs. 45 e 47 v’ Figs. 46 e 48
/= | Acoplamento Cruzado em (3 v’ Fig. 47 v’ Fig. 48
Amplitude de N,, v’ Fig. 49 v Fig. 50

Design Robusto v’ Figs. 45, 47 ¢ 49 v’ Figs. 46, 48 e 50

6.4 Estudo Comparativo

A maneira de representar as respostas no tempo da Se¢ao 6.4 se refere & uma préatica
comum na industria aerondutica, a qual agrupa os resultados de todas as condigoes de voo
em um unico grafico e os avalia seguindo os critérios de design. Essa metologia ¢é interessante
para a andlise uma lei de controle de forma isolada, jé, para efeitos comparativos das leis,

se decidiu contrapor as respostas levando em conta alguns casos especificos (Casos 5, 21 e
27 da Tabela 4).

O primeiro cenario a ser verificado é a resposta temporal de écmd, haja vista
Figura 51. Nota-se que ambas técnicas apresentaram desempenhos semelhantes a respeito
de gz.S, apenas se diferenciando um pouco em . Essa distin¢ao no angulo de derrapagem é
devido ao fato de que a lei de controle gerada pelo MPC acabou por ser mais conservativa
(Caso 27, destacado em azul, demonstra nitidamente tal assertiva), logo se retardou a

atenuagao do acoplamento cruzado em [, expressando uma maior amplitude.

A proxima analise esta disposta na Figura 52, a qual esta relacionada & resposta no
tempo de uma entrada degrau em [.,,4. Para a variavel controlada em questao (5), as duas
estratégias de controle indicam resultados similares, e, novamente, a diferenciacao ocorre
na outra saida de interesse do processo (¢), que, por sua vez, afeta diretamente o valor de
regime de ¢. A sintonia de controle que envolve o LQR ¢ ligeiramente pior, pois, a partir do
momento que o piloto demandar referéncias direcionais (comandos relativos & ), a mesma,

tende a focar esfor¢os no leme em virtude da sua estrutura de controle. Desse modo, uma
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vez que o leme influencia consideravelmente tanto no angulo de derrapagem quanto na

taxa de rolamento (observa-se essa afirmagao na Figura 23), a variavel ¢ também variaria,

prejudicando o valor final de ¢ (Caso 21 do LQR evidencia claramente).
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Finalizando, representada pela Figura 53, a resposta a perturbagao do tipo degrau
(wr) para a abordagem do Padrao da Industria Aerondutica é superior ao ajuste do
Meétodo Proposto , ja que retorna mais rapidamente ao estado estacionario. Isso ocorre em
consequéncia de uma simplificagao embasada acerca do modelo de predi¢ao, o qual nao
contabiliza o filtro complementar para o dngulo de derrapagem (Figura 36), diferentemente

da malha de realimentacao do LQR, que, por seu lado, contabiliza o Scr na lei de controle.
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Quando uma rajada de vento lateral do tipo degrau é imposta na aeronave, ha uma
transferéncia direta para 3, contudo o modelo de predicao so ira contabilizar tal mudanca
instantes depois, dado que o sensor considerado para medir o angulo de derrapagem ¢ um
filtro passa-baixa, postergando, entao, a atuagao no sistema. Em contrapartida, visto que a
componente estimada via sensores inerciais captura as altas frequéncias, a interferéncia da
perturbacao em [ é observada de forma antecipada para o Padrao da Indistria Aerondutica,

possibilitando, assim, uma acao vertiginosa.
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Figura 53 — Comparativo referente a resposta temporal da perturbacao wy

Sabe-se que todas as consideragoes realizadas nesta se¢ao sao decorrentes as con-
dicoes de voo analisadas e as diversas premissas admitidas ao longo do design dos con-
troladores, ou seja, algumas suposicoes ou até mesmo sintonias de parametros causaram
contrastes entre as leis de controle formuladas. Assim sendo, somente com fundamento
nos resultados apresentados, é inconcebivel afirmar que uma técnica é mais vantajosa do
que outra, até porque ambos projetos cumpriram com todos os requisitos estabelecidos
(Tabela 6.3). Por conseguinte, no proximo capitulo, serao abordados outros fatores que
possibilitam uma comparagao mais justa entre as estratégias de controle desenvolvidas no

escopo deste trabalho.
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7 Conclusoes

Este capitulo conclui sobre o Projeto de Fim de Curso desenvolvido na empresa
EMBRAFER S.A. com o apoio do Departamento de Automacao e Sistemas da Universidade
Federal de Santa Catarina. Tendo em vista um jato da classe executiva como caso de
estudo, apresentou-se uma comparacao entre duas metodologias de projeto aplicaveis a lei

de controle latero-direcional.

Para isso, em primeiro plano, foi necessario se aprofundar nas melhores praticas de
design de controle da indistria aeronautica, principalmente, em termos de determinacao das
faixas de operagao, aspectos de modelagem, definigao de requisitos, estruturagao da lei de
controle e sintonia dos controladores, vide Capitulo 3. Este, por sua vez, também forneceu
uma base tedrica completa para os capitulos subsequentes, detalhando desde conceitos

relacionados setor de aviagao até as formulacoes das técnicas de controle avancado.

Por conseguinte, com base na definicao dos sistemas de referéncia apresentada no
Capitulo 4, demonstrou-se a modelagem tedrica da aeronave pura, separando-a em diversos
modulos: equacoes de movimento, representacao da atmosfera, aerodinamica e motor.
Ainda no referido capitulo, explicou-se os procedimentos de trimagem e linearizagao, isto

¢é, os métodos para gerar os modelos lineares utilizado para o design das leis de controle.

O Capitulo 5 evidenciou o caso de estudo, retratando a aeronave modelada em sua
totalidade (visao geral, condi¢oes de voo, além da sua representagao nao-linear e linear)
somada aos modelos adicionais (atuadores e sensores). Ademais, citou os elementos que
estao diretamente ligados a lei de controle, bem como a definicao do problema, o modulo
de pré-processamento das variaveis de interesse, as estruturas utilizadas e os projetos

correspondentes.

Com o intuito de organizar o presente trabalho, as abordagens foram denominadas
como: Padrao da Indistria Aerondutica e Método Proposto. A primeira seguiu uma
estrutura de dois graus de liberdade, empregando o LQR com Zeros de Transmissao como
método de sintonia da malha de realimentacao, enquanto a malha direta, composta por
pré-filtros e controladores de pré-alimentacgao, foi ajustada manualmente seguindo as boas
praticas da industria aeronautica. A outra abordagem se referiu ao Controle Preditivo
Baseado em Modelo, que unificou os projetos da malha direta e da realimentagao em uma

lnica etapa de calculo da lei de controle.

No Capitulo 6, nao somente houve comentarios em relagao aos ambientes de design e
simulacao de ambas as técnicas, como também foram discutidos os resultados encontrados.
Por fim, realizou-se uma comparagao para trés casos particulares, que demonstraram

as peculiaridades de cada estratégia em virtude das premissas de projeto e dos ajustes
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dos parametros de controle. Uma vez que as diferencas foram minimas, apenas com os
resultados obtidos no capitulo anterior, nao foi possivel inferir sobre a superioridade de

uma abordagem em detrimento & outra.

Diante disso, a fim de realizar uma assertiva mais justa, discorre-se sobre as seguintes

consideragoes:

e Apesar de utilizar o LQR com Zeros de Transmissao, ou seja, uma técnica de controle
avangado para calcular os seus ganhos de realimentacao, o Padrao da Indistria
Aerondutica resulta em uma estrutura do tipo PID, a qual é amplamente utilizada
ao se considerar a implementacao real dos Sistemas de Controle de Voo. Esse arranjo

é preferivel em contraste ao MPC com restri¢oes pelas seguintes razoes:

— Ainda que os controladores PID geralmente sao de menor ordem, os mesmos
conseguem atender requisitos de projeto semelhantes se comparado com os
controladores obtidos pelo MPC. Essa simplificacao é importantissima em

termos de implementacao de software nos FCC’s dos avioes;

— Outro ponto sobre a implementacao de software, é que o Padrao da Indistria
Aerondutica calcula os ganhos de forma offline, diferentemente do Método Pro-
posto, ja que o MPC com restrigoes é calculado a cada instante de amostragem,
o que nao é bem visto pela industria aeronautica devido a imprevisibilidade na

determinacao da acao de controle resultante;

— A estrutura do tipo PID fornece uma relacao intuitiva entre os parametros
classicos de controle e o comportamento do sistema. Em outras palavras, é facil
identificar a contribuicao de cada ganho na resposta do sistema, por exemplo,
aumentando o ganho integral, o sistema tende a ter uma resposta mais rapida,
com mais sobressinal e as margens de estabilidade podem ser degradadas. No
controle preditivo, embora os projetistas reconhecam a implicacao das mudancgas
em seus parametros de ajuste, acaba por ser mais dificil de quantificar tais

alteracoes.

e Os avides sao sistemas dinamicos que contém uma variedade de restricoes e nao
linearidades, em especial os militares de combate, os quais exigem desempenho
méximo do sistema de controle, ja que os pilotos geralmente manobram tais aeronaves
muito perto dos seus limites de operacao. O MPC com restri¢oes é um dos métodos
mais empregados em outras areas de aplicagao quando ha a necessidade de um
sistema automatico que trate as diversas restricoes impostas as leis de controle.
No setor aerondutico, conquanto, pode-se dizer que essa abordagem nao é aplicada
pelo fato de que a estrutura do tipo PID ainda consegue atender as especificacoes.
Entretanto, como a complexidade dos problemas de controle vem aumentando, a

estratégia abordada pelo Método Proposto podera vingar futuramente;
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e O modelo utilizado no caso de estudo esta longe de representar com exatidao uma
aeronave real, visto que os coeficientes aerodindmicos (exceto Cp) foram modelados
por equacoes lineares. Além do mais, as condi¢oes de trimagem foram definidas
sempre considerando um voo reto e nivelado. Ambas inferéncias sao adequadas
para aplicagoes basicas de leis controle, desse modo, a fim de estabelecer suposicoes
precisas sobre a vantagem de cada método, seria necessario uma nova representagao

ou até mesmo substituir a aeronave avaliada.

Por fim, com fundamento nos itens expressados previamente, os topicos a seguir

apresentam possibilidades de extensao deste trabalho:

1. Modificar a representacao da aeronave do caso de estudo, alcangando uma melhor
modelagem do sistema a ser controlado com o propoésito de fornecer estudos mais

realistas;

2. Para o Padrao da Indistria Aerondutica, utilizar o LQR com Zeros de Transmissao
com um escalonamento de ganhos (controle adaptativo) e no Método Proposto trocar
o GPC por um PNMPC a fim de desempenhar anéalises globais do sistema, isto é,

testar a lei de controle em qualquer ponto do envelope de voo.
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