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RESUMO

Este trabalho descreve o desenvolvimento de leis de controle para um sistema de piloto automatico de
decolagem. Primeiramente, o procedimento de decolagem € dividido em duas etapas, o arredondamento,
baseado no rastreamento do angulo de atitude, e a subida, baseada em um segurador de velocidade. O foco do
trabalho € mantido no controle da dindmica longitudinal, se utilizado duas técnicas de projeto de controle, o
regulador linear quadratico (LQR) e a integral do tempo multiplicado pelo valor absoluto do erro.

INTRODUCAO

Atualmente, a grande maioria dos diretores de voo das aeronaves fornece referéncias fixas durante o processo
de decolagem que garantam a realizac¢do segura dessa fase de voo, dependendo apenas das habilidades dos
pilotos em segui-las. Com a competitividade cada vez maior e novos requisitos de mercado surgindo, seria uma
grande vantagem aliar aos aspectos de seguranga outras caracteristicas de desempenho, como a diminui¢do da
distancia de decolagem, ou a minimizagdo da exposicao ao ruido das regides ao redor dos aeroportos, ou a
diminui¢do do consumo de combustivel. Para isso, duas medidas t€ém que ser tomadas: primeiramente, as
referéncias, que anteriormente eram estdticas, teriam que se transformar em referéncias dindmicas; e a execucao
dos comandos deveria ser transferida do piloto para o sistema de controle automatico da aeronave, de maneira a
garantir uma boa repetibilidade das manobras, uma minimizacdo da variacdo das mesmas em relagdo as
referéncias, diminuindo a carga de trabalho do piloto e focando suas atividades no monitoramento do sistema.

Esses motivos justificam este estudo de um sistema de piloto automatico de decolagem para aeronaves
convencionais, que abordara as caracteristicas do processo de decolagem, descrevera as arquiteturas dos
sistemas de controle adotas para cada fase da decolagem, apresentara as técnicas de projeto de malhas de
controle adotadas neste trabalho, os resultados das simulacdes realizadas € uma andlise dos mesmos.

DESCRICAO DA DECOLAGEM

O processo de decolagem consiste na aeronave atingir vérias velocidades que sdo calculadas de maneira a
garantir um desempenho minimo no caso da falha do motor critico para aeronaves bimotoras. Ele inicia-se no
momento em que os freios sdo liberados até 0 momento em que a aeronave atinge 457,2 m (1500 ft).
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A decolagem serd abordada a partir do instante no qual a aeronave atinge a velocidade de rotacdo, Vg, a qual o
piloto inicia a rotacdo da aeronave. Em seguida, a aeronave atinge Vyu, que € a minima velocidade na qual a
aeronave pode descolar-se do solo e continuar a decolagem de maneira segura. Posteriormente, a aeronave
descola-se do solo em V| oF, passa pela minima velocidade de seguranca, Vomin, até atingir V,, velocidade
necessdria para prover o gradiente de subida requerido no FAR § 25.121 ao ultrapassar a altura de obstaculo de
10,668 m (35 ft). Apesar de V; estar ligada diretamente a trajetdria, os diretores de voo fornecem o angulo de
atitude da aeronave como referéncia na decolagem. Por isso, ele deve ser calculado de maneira que o
desempenho minimo necessario, descrito anteriormente, seja atingido.

ApOs a aeronave atingir Va, o sistema de controle muda de uma malha de controle de angulo de atitude para o
controle da velocidade, fazendo com que V; seja rastreada para o caso de falha de um motor ou V; acrescidos de
um valor constante no caso bimotor.

Durante todo o periodo de decolagem, a manete encontra-se na posi¢cao de decolagem, que equivale a uma
poténcia dos motores de aproximadamente 95% da poténcia total. A varidvel de controle é apenas o profundor.

MODELO DINAMICO

As equacdes que governam a dinamica longitudinal de corpo rigido da aeronave podem ser derivadas de
relagdes cinematicas e da segunda lei de Newton, que dizem que o somatdrio das forcas externas que atuam
num corpo € igual a varia¢do da quantidade de movimento, e que o somatdrio dos momentos externos € igual a
variacdo da quantidade de movimento angular. Além disso, € assumido que a variacdo da massa é desprezivel
durante a decolagem, e o centro de gravidade move-se em um plano vertical em relagcdo a superficie da Terra.
Dessa forma, o conjunto de equagdes, expresso no sistema aerodinamico de eixos, que descrevem a dindmica da
aeronave € expresso pela Eq (1).

V= (T.cos(a) -D- m.g.sin(;/))/m

7 =(T.sin(a@) + L —m.g.cos(y))/(mV)
a=q-y

g, 4 M., )1,

H =V.sin(y)

S = V.cos(y)

&)

Onde V € a velocidade, T ¢ a tracdo total, o € o angulo de ataque, y € o angulo de trajetéria, D € o arrasto L € a
sustentacdo, m € a massa, g € a taxa de arfagem, H € a distancia vertical, S € a distancia horizontal, M, € o
momento aerodindmico, M., € 0 momento gerado pelos motores e I,, € 0 momento de inércia.

SISTEMA DE AUMENTO DE CONTROLE

Com o desempenho das aeronaves crescendo, cada vez mais os sistemas de aumento de controle sdo necessarios
para que as manobras sejam executadas de maneira mais precisa e seguras. Esse aumento de precisao
juntamente com um sistema mais confidvel pode tornar uma aeronave comercial mais competitiva, fazendo, por
exemplo, com que o comprimento de pista necessario para decolagem possa ser diminuido, capacitando-a atuar
em aeroportos onde a operacgdo seria de grande risco sem este tipo de sistema.

Para este trabalho, serdao apresentados dois tipos sistema de aumento de controle: o controlador de taxa de
arfagem; e o controlador de velocidade. O primeiro controlador € utilizado basicamente para manobras que
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exigem elevada precisdo no rastreamento. Ja o controlador de velocidade € projetado para cumprir
caracteristicas de erro de estado estaciondrio e rejei¢ao de distirbios, com uma énfase menor no comportamento
dinamico.

PITCH-RATE CONTROL AUGMENTATION SYSTEM

O controle da taxa de arfagem é normalmente utilizado para missdes que exigem um rastreamento preciso. Por
este motivo também € bastante utilizado na aproximacao, pouso e decolagem.

Para evitar que o sinal de controle na entrada da planta seja elevado um compensador do tipo 1 € utilizado.
Além disso, o integrador presente no compensador torna o controle mais preciso.

A arquitetura do sistema, apresentada na Fig. (1), € composta de duas malhas de controle. A malha interna
apresenta a realimentacdo dos modos que compdem o periodo curto, angulo de ataque e taxa de arfagem,
enquanto a realimentacdo externa, juntamente com o pré-compensador, forma o sistema de rastreio da taxa de
arfagem.

Atuador i» Aeronave H B9

r, —~ e {w =Fw+G.e
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v=Dw+]Je

I
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Figura 1. Arquitetura do sistema de aumento de controle da taxa de arfagem Lewis et al (2003)

CONTROLE DA VELOCIDADE

O controle de velocidade € amplamente utilizado em condi¢des de cruzeiro, ou seja, em altas velocidades. Esta
estrutura, assim como a anterior, utiliza a deflexdo do profundor como varidvel de controle e uma malha interna
de realimentagdo que mistura os pdlos rapidos (taxa de arfagem) e os lentos (atitude). Como a aecronave
apresenta uma aceleracao positiva durante toda a decolagem, a manuten¢do da velocidade requer uma energia
cinética constante, considerando que a alteracdo da massa da aeronave € desprezivel, a energia excedente gerada
pelo sistema de tracao é transformada em energia potencial. A arquitetura do sistema descrito anteriormente esti
presente na Fig. (2).
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Figura 2. Arquitetura do sistema de aumento de controle da taxa de arfagem Lewis et al (2003)

METODO DE PROJETO DE CONTROLADORES

Neste item serdo apresentados os métodos de controle utilizados para o projeto das malhas de controle.
Inicialmente serd abordado o conceito de realimentacdo das saidas do sistema, que € a base para o
desenvolvimento da teoria do regulador linear quadrético. Este, por sua vez, € uma metodologia de projeto que
consiste na determinac@o simultanea dos ganhos de todas as malas de controle envolvidas de forma a estabilizar
0 sistema e conseguir boas respostas dinamicas.

Outros fatores considerados no indice de desempenho do regulador linear quadrético sdo a influéncia do tempo
e da taxa de variagdo instantanea das saidas nas respostas.

Outro indice de desempenho também € apresentado, denominado ITAE.

REALIMENTACAO DE SAIDA

A dinamica linearizada escrita na forma de espacgo dos estados estd presente na Eq. (2).
x=Ax+Bu
{y =Cx @)
Onde x(1) € R" sdo os estados, u(f) € R™ sio as entradas e y(r) € R” sdo as saidas medidas.
A realimentacao dos estados € descrita na Eq. (3)
u=-Kx+v (3)

Onde v(7) constitui as entradas auxiliares fornecidas pelo piloto e K € uma matriz de ganhos de realimentacio
de dimensdes m x n caso todos os estados sejam realimentados.

Fechando a malha do sistema com a nova equagdo de entrada tem-se a nova dindmica do sistema.
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Dessa maneira, ajustando a matriz de ganhos pode-se modificar a dindmica do sistema de modo a obterem-se as
caracteristicas desejadas.

Como muitas vezes ndo € possivel medir todos os estados do sistema tém-se somente os estados de saida, dados
por y(#). A lei de controle da realimentacdo de saida € apresentada na Eq. (4) possibilita o equacionamento em
malha fechada dado pela Eq.(5), onde re € a referéncia do sistema.

u=-Ky+v=—-K.Cx+rc (4)
x=(A-BK.C)x+Brc (5)

Neste caso, a matriz de ganhos de malha fechada tem dimensdes n x m. Uma vantagem deste tipo de
realimentacdo € a possibilidade da implementacdo de um compensador no sistema em malha fechada.

REGULADOR LINEAR QUADRATICO

Neste item serdo discutidas técnicas modernas que envolvem a estabilizaciao de aeronaves pelo posicionamento
dos pdlos de malha fechada em regides de interesse. As técnicas de controle moderno permitem que todas as
malhas sejam fechadas simultaneamente, resultando em um projeto de controle mais simples.

A planta é assumida como um modelo linear e invariante no tempo de espaco dos estados, com a mesma forma
apresentada na Eq. (2) e o controle proposto € a realimentacao das saidas.

O problema do regulador consiste na obtencao de uma boa resposta temporal e a estabilidade em malha fechada.
Por este motivo o critério de desempenho escolhido estd no dominio do tempo.

O objetivo do indice de desempenho (performance index - PI) é levar a zero todo erro de condi¢ao inicial,
garantindo a estabilidade. Para isto, determina-se o sinal de entrada u(7) para que o indice de desempenho
quadratico, presente na Eq.(6), seja minimizado.

I = T T
f:E.IO (x" Qx+u” Ru).dt (6)

As matrizes Q e R sdo as matrizes de peso dos estados e das entradas respectivamente, elas sdo simétricas e
positivo-semidefinida. A minimizagdo do PI € generalizada como um problema de minimizacao de energia, ou
seja, a minimizagdo da energia dos estados sem a utilizacdo de muita energia de controle. Quanto maior for Q
mais o sinal de controle serd penalizado fazendo com que as normas dos sinais de controle sejam menores do
que a dos sinais do vetor de estado. Analogamente, o aumento de R penaliza o vetor de estados.

O problema do regulador linear quadratico consiste em definir a matriz de ganhos K em malha fechada que
minimize PI. Com demonstrado por Lewis et al (2003), o PI pode ser calculado de acordo com a Eq.(7), uma
vez que X € definido pela Eq. (8), P mantenha a igualdade presente na Eq. (9) verdadeira e Ac € a matriz de
malha fechada definida na Eq. (10)

f :%.trago(P.X) (7)

X =x(0)x" (0) (8)
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g=A.P+PA.+Q+C" K" RCK=0 (9)
A.=A-BK.C (10)

INDICE DE DESEMPENHO DERIVATIVO

Muitas vezes, torna-se conveniente expressar PI em fun¢ao das derivadas dos estados, pois podem apresentar
uma relagdo maior com a energia de controle do que os préprios estados, por exemplo, a taxa de deflexao do
profundor.

1 foor e
f:E.j0 X" Qxdt (11)

O desvio da posicdo de equilibrio dos estados é designado por X . Para evitar o acoplamento entre estados de
saidas na matriz de ganhos, os sinais de controle sdo desconsiderados no PI. A solugdo proposta por Lewis et al
(2003) para o indice de desempenho derivativo € similar aquela apresentada anteriormente e € descrita pela Eq.
(12). A taxa de variagdo instantanea inicial do desvio dos estados € definia pela Eq. (13) e P deve manter
verdadeira a igualdade da Eq. (14).

f =%tra§0[P.§(O).§T(O)] (12)

X(0)=(G -BK.C).i, (13)
A P+PA.+Q=0 (14)

INDICE DE DESEMPENHO COM PONDERACAO NO TEMPO

Muitas vezes os sistemas t€ém uma resposta transitoria com caracteristicas desejaveis, porém o tempo para que o
desvio da posicao de equilibrio aproxime-se de zero é muito grande, tornando-se inadmissivel. Por este motivo,
o tempo torna-se parte do PI presente na Eq. (15).

f= % [ % PR+F QR)ar (15)

Devido ao termo #* a matriz de ganhos de malha fechada, K, deixa de ser invariante no tempo. Para contornar
este problema, ¢ determinada uma solucdo sub-6tima tornando-a invariante no tempo. Para o PI com
ponderacao no tempo, Lewis et al (2003) propde a solucdo presente na Eq. (16), em que X € definido pela Eq.
(17) e P deve tornar verdadeiro o conjunto de equagdes Eq. (18).

f =%.tra90(Pk.X) (16)

X =%(0)X"(0) (17)
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0=g,=AP,+P A +P
0=g,=A.P,+PA_ +P,
: (18)
0=g,,=ALP_ +P_A_ +P

0=g,=A/P, +P A +k'P,_,+Q+C" K" RKC

Pode-se ainda combinar a ponderacdo no tempo com o indice de desempenho derivativo, e utilizando-se a Eq.
(13), Eq. (18) para o célculo da Eq. (16).

f= %j: X" P X+X.QX)dt (19)

MATRIZES DE PONDERACAO DOS ESFORCOS DE CONTROLE
Uma maneira conveniente de escolher as matrizes de pesos € minimizar os estados da saida de desempenho,

z(t). Uma vez escolhido z(¢) define-se H em func¢ao dos estados do sistema e, conseqiientemente, o novo PI
pode ser escrito de acordo com a Eq. (21).

z=Hx (20)
f—lj“<sz+uTRu)dt 1)
=@ Ru).

Substituindo a Eq. (20) na Eq. (21) € possivel expressar o PI em funcio dos estados e das varidveis de controle,
tornando possivel obter Q a partir de H.

f :%, [[" H' Hx+u' Ru)dr (22)

Q=H"H (23)
INTEGRAL DO TEMPO MULTIPLICADO PELO VALOR ABSOLUTO DO ERRO

O indice de desempenho ITAE (v) consiste na minimizagdo da soma da integral do tempo multiplicado pelo
valor absoluto do erro, e, durante o periodo de simulacdo.

O tempo € inserido no equacionamento para ponderar a importancia da rapidez da convergéncia do sistema.
Essa importancia pode ser mais ou menos acentuada alterando-se o valor da poténcia k, resultando no indice de
desempenho proposto pela Eq. (24).

f= J' 7 tJeldt (24)

RESULADOS NUMERICOS

Inicialmente, foi estabelecido o pré-compensador do tipo proporcional para duas malhas de controle. Em
seguida, as referéncias foram definidas. Para o controlador de taxa de arfagem a referencia foi obtida de
Page 7 of 11



maneira indireta. Ela estd apresentada na Fig. (3), no grafico de angulo de atitude, 0 [rad], em funcdo do tempo,
t [s]. Este sinal consiste em uma aproximag¢ao do angulo de atitude obtido a partir de uma decolagem manual.
Como a malha € baseada no controle da taxa de arfagem, sua referéncia também de ser baseada nessa grandeza,
entdo 0(t) foi derivado obtendo-se a referéncia presente no grafico da taxa de arfagem, q [rad/s], em funcdo do
tempo, t [s].

Quanto a referéncia de velocidade, ela consiste no valor de V, adicionado a uma constante, referente a
decolagem de uma aeronave bimotora sem falha de motor, neste caso o valor é de 108 m/s.

Para o método do regulador linear quadrético, foi considerado o espago dos estados aumentado que consiste na
unido de todas as dindmicas relevantes em um unico sistema. Na malha interna, sdo levadas em conta as
variaveis de periodo curto, os filtros e os atuadores. A malha externa engloba o as varidveis rastreadas e o pré-
compensador. Estes parametros sdo considerados simultaneamente, pois € desejado que suas dindmicas sejam
consideradas na minimizagdo do indice de desempenho utilizado. Os estados considerados para as malhas de
controle de taxa de arfagem (indice g) e velocidade (indice V) sdo xq=[0ol g O, 0f s]T exv=[Vyaqghd,as s]T,
onde 6, € a deflexdo do profundor, as€ angulo de ataque filtrado e € € o estado integral do pré compensador.

Posteriormente, foi escolho o indice de desempenho derivativo com pondera¢do no tempo e suas matrizes de
ponderagao apresentadas a seguir.

Como o estado integrado do controle possui p6lo em zero, (H,A) ndo é detectdvel fazendo com que o projeto da
malha resulte em um ganho K=0 para o estado do integrador. Para contornar este problema, este estado deve ser
incluido de maneira a tornd-lo observavel no PI.

Dessa maneira, P € uma matriz de zeros com uma ponderacao do esfor¢co de controle da saida do integrador
dada por: Py=diag {0, 0, 0, 0, 10} e Py=diag {0, 0, 0, 0, 0, 0, 0, 10}. Além disso, devido a escolha do PI
derivativo, a taxa de deflexdo do profundor também € considerada na matriz Q, pois ela relaciona-se mais a
energia de controle do que a deflexdo do mesmo. Q € dado por: Q4=diag {0, 0, 1, 0, 0} e Qv=diag {0, 0, 0, 0, 0,
1,0, 0}. Lewis et al (2003) afirma para a determinagdo 6tima dos ganhos a partir do indice de desempenho
derivativo com ponderagdo no tempo deve-se considerar R=0.

O préximo passo consiste na determinacdo dos ganhos de malha fechada. Para isso, foi utilizado o algoritmo
simplex de Nelder-Mead , que minimizasse os indices de desempenho propostos, derivativo ou ITAE. Com
excecao dos ganhos maximos e minimos, ndo foi considerada nenhuma restri¢ao nao linear a minimizagao.

Tabela 1. Ganhos do rastreador de taxa de arfagem

Método de projeto K, K, Kp K;
LQR 5,73 -78,05 0,37 38,81
ITAE 99,51 | -31,44 | 29,28 | 85,32

Tabela 2. Ganhos do controlador de velocidade

Método de projeto Ko K, Kp K;
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LQR -100,00 | -23,65 | -2,02 -29,64

ITAE -100,00 | -21,23 | -3,35 -35,70

Ap6s a determinagdo dos ganhos, foi estabelecido o tipo de transicdo entre as malhas de controle. Essa transi¢ao
€ um simples chaveamento da referéncia, das malhas internas e externas e dos ganhos. A transicdo ocorre assim
que a aeronave atinge o valor de 107 m/s.
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Figura 3. Simulacao ndo linear integrada do sistema de piloto automético de decolagem projetado pelo método
de linear quadratico e ITAE

CONCLUSAO

A simulag¢do integrada apresenta caracteristicas semelhantes tanto para o indice de desempenho derivativo com
ponderacao no tempo como para o ITAE. Sua anélise serd dividia em trés partes: resposta do controlador de
taxa de arfagem; resposta do controlador de velocidade; e transicdo dos controladores.

Inicialmente serdo discutidos os resultados referentes ao periodo em que o controlador de taxa de arfagem esta
atuando, ou seja, aproximadamente 10 segundos. Apesar de o controlador atuar de maneira a zerar o erro da
taxa de arfagem, esta parte da decolagem é baseada no angulo de atitude, o qual apresenta um erro diferente de
zero. As principais causas deste efeito sdo as ndo linearidades presentes, compostas principalmente pelo
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recolhimento dos trens de pouso e pelo efeito solo, que alteram a posi¢do dos pdlos de periodo longo de maneira
significativa até uma altura de aproximadamente 20m.

Além disso, o erro do indice de desempenho ITAE € menor, pois os ganhos sdo obtidos a partir de um periodo
de simulacdo do sistema ndo linear enquanto que a outra metodologia € baseada em um espago dos estados, que
¢ linearizado em torno de um ponto. Isso possibilita que as ndo linearidades sejam levadas em conta de maneira
mais significativa nos ganhos da malha projetada utilizando-se o ITAE, fazendo com que o erro do angulo de
atitude seja menor.

Em segundo lugar, o comportamento do sistema de controle de velocidade consegue manter a velocidade de
referéncia com um erro que se aproxima de zero, apesar de ser uma estrutura comumente utilizada em altas
velocidades.

Por dltimo, o tipo de transi¢do dos controladores nao se mostra adequado, pois a condicdo em que o controlador
de velocidade ¢ iniciado faz com que o profundor seja altamente solicitado incorrendo em valores de fator de
carga incompativeis com conforto exigido em aeronaves comerciais.

Este problema poderia ser contornado projetando o sistema de maneira integrada com o indice de desempenho
ITAE e uma restricdo ndo linear que limita o fator de carga da aeronave, porém o esfor¢co computacional que
esta solugdo exige € muito maior que as solucdes adotadas neste trabalho. Outra maneira seria projetar uma
malha de controle intermedidria que desacelerasse a aeronave de maneira mais suave até que a transi¢do para o
controlador de velocidade resultasse em uma perturbacdo minima no sistema.

Outro fato que pode ser observado na transi¢do dos controladores € que o sistema com ganhos baseados no
indice de desempenho derivativo estabiliza mais rdpido que aquele projetado por ITAE, indicando que a energia
de controle de velocidade pode estar mais relacionada as derivadas dos estados que aos estados em si.
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