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Resumo. A aviagao civil e militar vem buscando ao longo dos anos uma moderniza¢do das
aeronaves com vias a se ter dispositivos com maior capacidade de carga, menor peso
estrutural e maior eficiéncia aerodinamica. Com o surgimento dos chamados materiais
compodsitos (fibra de carbono, dentre outras) abrem-se novas possibilidades de se terem
aeronaves mais sofisticadas e de diferentes comportamentos. Seguindo esta tendéncia,
avaliou-se o comportamento de uma aeronave com caracteristicas de grande flexibilidade, o
avido B-1, o que influi na capacidade de voo da aeronave, com vias de utilizagao futura da
mesma categoria de ndo tripulada. Assim, aplicou-se uma lei de controle ndo linear com a
técnica do regulador integrativo universal que foi capaz de permitir que a aeronave percorra
uma trajetéria pré-estabelecida sem a necessidade de interferéncia humana. Foi feita
formulacdo matematica da aeronave (dinamica), lei de controle e simulagdes numéricas
como forma de comprovar a eficacia e robustez da lei de controle adotada.

Palavras-chaves: Aeronautica, Aeronave flexivel, Controle ndo linear, Regulador integrativo
universal.
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1 INTRODUCAO

Os materiais compositos, mais especificamente as fibras de carbono, vém a cada dia
tendo uma maior participacdo no projeto de sistemas mecénicos complexos, visto que suas
propriedades permitem aplicacbes em diversas areas da engenharia moderna, como as
indUstrias aerondutica, naval e automobilistica. A indulstria aeronautica vem utilizando
materiais compdsitos (carbono/epdxi) em suas estruturas na busca por reducdo do peso
estrutural como uma forma de se obter redugdo no consumo de combustivel (ANGELICO,
2009; DIACENCO, 2010).

Segundo Smith e Hashemi (2012) os materiais compdsitos feitos de fibras de carbono
com matriz epdxi apresentam alta resisténcia mecanica, alta rigidez e baixo peso. Essas
propriedades fazem com que esse tipo de material seja muito requisitado pela inddstria
aerondutica.

Para conseguir aumentar o campo de visdo e mobilidade com reducdo do custo de
operacdo simultaneamente, passou a se utilizar Veiculos Aéreos Nao Tripulados (VANT's).
VANT é o termo utilizado para descrever qualquer tipo de aeronave que nao necessite de
pilotos embarcados para serem guiados. Esses veiculos sdo controlados a distancia ou com
sistemas embarcados, por meios de sistemas eletrdnicos e computacionais, sob a supervisao
humana ou sem sua intervencdo. (BURLAMAQUI FILHO, 2010).

No caso particular de aeronaves tripuladas, € importante que a aeronave apresente
qualidades de voo satisfatdrias. Entende-se por qualidade de voo, a capacidade de o piloto
comandar a aeronave com precisdo e carga de trabalho adequada (Etkin e Reid, 1996).

Cabe ressaltar que nem sempre as aeronaves tém qualidades de voo adequadas e estudos
visando melhorias neste quesito vem sendo feitos por diferentes pesquisadores. Uma forma de
melhorar as qualidades de voo das aeronaves, sem a necessidade de grandes mudancgas no
projeto inicial das mesmas, é obtida com a implementacédo de leis de controle de voo (Cunha
Jr et al., 2011) (Bouadi et al., 2011), que auxiliem o piloto no comando da aeronave. Esta
estratégia vem sendo bastante avaliada e estudada na inddstria aerondutica moderna.

Devido a criticidade dos sistemas de controle de voo, a indlstria aeronautica e
autoridades certificadoras tém usado técnicas de controle mais conhecidas e maduras
(geralmente leis de controle lineares), mas que ndo permitem usar todo o desempenho de
aeronaves, em certas aplicagdes/missdes.

No caso de aeronaves comerciais, estas leis tém apresentado resultados satisfatorios, mas
ha pesquisas que relatam que estas leis ndo permitem extrair todo o desempenho no caso de
aeronaves de alto desempenho (cagas), ou aeronaves muito flexiveis.

Uma técnica relativamente recente que pode utilizar controle por estrutura variavel € a
técnica do regulador integrativo universal. (Seshagiri e Khalil, 2005). Esta técnica requer
apenas duas informacdes a respeito do sistema controlado: o grau relativo e o ganho de alta
frequéncia. O grau relativo é obtido com o célculo da derivada de Lie sucessivas do sinal de
saida, até que seja verificada uma relacédo direta entre uma das derivadas do sinal de saida e o
sinal de entrada. Este processo pode fornecer expressées matematicas muito complexas. Deve
ser lembrado que o ganho de alta frequéncia também deve ser determinado. Este valor estara
incluido no valor do sinal do ganho k da lei de controle.

Seguindo a ideia de estudos acerca do uso de leis de controle aplicadas as aeronaves, este
artigo desenvolve um estudo detalhado, via simulagdes numéricas no dominio do tempo,
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acerca do uso de uma lei de controle ndo linear com a técnica do regulador integrativo
universal no controle da aeronave. As simulagdes numéricas foram efetuadas utilizando um
programa comercial de engenharia que permite simular o comportamento da aeronave
mediante a introducéo da lei de controle.

Sendo assim o grande objetivo € definir e implementar a lei de controle ndo linear com a
técnica do regulador integrativo universal para uma aeronave flexivel, o avido B-1, cuja o
modelo matematico da dinamica de voo dessa aeronave foi obtido de (WASZAK E
SCHMIDT, 1988).

O projeto “universal” foi apresentado pela primeira vez por Khalil, para o integrador
convencional, onde foi mostrado que a estrutura do regulador integrativo universal coincide
com o PI classico e controladores PID, seguido por saturacdo, para um grau relativo
(SESHARGIRI E KHALIL, 2004).

Este artigo foi organizado da seguinte forma: o item 2 apresenta aplicacdes de leis de
controle. O item 3 contém uma explicacdo tedrica da técnica de controle por estrutura
variavel/ regulador integrativo universal. O item 4 apresenta os parametros da dinamica de
voo comumente controlados por sistemas de controle de voo e os sinais de entrada utilizados.
O item 5 apresenta as simulagfes feitas com o intuito de validar o valor do grau relativo
proposto. O item 6 contém as conclusdes e sugestdes para trabalhos futuros.

2 APLICACOES DE LEIS DE CONTROLE

Em relacdo a aplicacdo de leis de controle em aeronaves, existem Vvarias técnicas de
controle disponiveis na literatura:

e controle 6timo: (DA SILVA, 2012), (MCLEAN, 1978), (KUBICA et.al., 1995);
e controle robusto: (LIVET etal., 1995), (JOSHI E KELKAR, 1996), (ALAZARD,
2002);

controle por modos deslizantes: (EDWARDS et.al., 2000);
backstepping: (HENRIQUEZ, 2011);

eigenstructure assignement: (KUBICA, et.al., 1995);
inversdo dindmica: (GREGORY, 1999), (GREGORY, 2001);
redes neurais: (LAVRETZKY E HENDERSON, 1999).

(MCLEAN, 1978) utiliza controle 6timo e teoria algébrica de controle por modelo de
referéncia para eliminar os efeitos de turbuléncia na dindmica de voo e na resposta estrutural
de uma aeronave flexivel.

(DA SILVA, 2012) utilizou técnicas de controle ndo linear 6timo quadratico com
realimentacdo de saida e redes neurais para garantir que a dindmica de uma aeronave flexivel
rastreasse a dindmica do mesmo avido, porém com alta rigidez estrutural. Este avido, com
modelo de corpo rigido € o modelo de referéncia que o aviao flexivel deve rastrear.

(KUBICA, et.al., 1995) usam as técnicas de controle 6timo e eigenstructure assignement
em uma otimizacdo com vinculos para estabilizar modos rigidos e flexiveis da aeronave e
para aumentar a robustez paramétrica.

(LAVRETZKY E HENDERSON, 1999) utilizaram a técnica de redes neurais para
projetar a lei de controle de um aviao flexivel.
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Existem diversas técnicas de controle ndo linear como por exemplo: backstepping,
inversdo dindmica, redes neurais, controle por estrutura varidvel e regulador integrativo
universal. Esta Ultima técnica é desenvolvida a partir do controle por estrutura variavel.

A técnica do regulador integrativo universal, desenvolvida a partir da técnica de controle
por estrutura variavel, tém as vantagens do controle por estrutura variavel e minimiza as
desvantagens desta mesma técnica de controle:

1) A estabilidade desta técnica de controle pode ser provada analiticamente;
2) Imprecisdes no modelo e perturbacgdes externas podem ser compensadas;

3) Né&o é requerido conhecimento detalhado do modelo. As unicas informacdes
requeridas sdo o grau relativo do sistema e o ganho de alta frequéncia (SESHAGIRI E
KHALIL, 2005);

4) O chattering € minimizado ao se trocar a funcdo sinal (sgn(s)) pela funcdo saturacao
(sat(s/p)), e também utilizando integracdo condicional.

Todos estes fatores sdo um incentivo para o uso desta técnica para controlar a dindmica
de voo de avides flexiveis.

A utilizacdo de técnicas de controle linear ndo tem permitido compensar todos os efeitos
de grande flexibilidade estrutural em avides flexiveis. A necessidade de utilizar leis de
controle ndo lineares para o controle de avides muito flexiveis tem sido notada na comunidade
aeronautica.

3 FUNDAMENTACAO TEORICA

O uso da técnica de reguladores integrativos universais é uma técnica de controle nao
linear que tem apresentado resultados satisfatorios no controle da dindmica de voo de
aeronaves (SOUSA E PAGLIONE, 2012). Leis de controle definidas pelo método do
regulador integrativo universal sdo utilizadas para controlar sistemas com dindmica nao linear
representada pela Equacéo (1):

X = f(x,g)+§;9i(x,s‘)[ui +6,(x.6,w)] @)

yi =h (X,g)
onde x € R" é o vetor de estados, u € R™ ¢ o vetor de controle, y ¢ R™ é 0 sinal de saida, ¢ é um

vetor de pardmetros constantes ndo conhecidos pertence a um conjunto compacto ® — R,
w(t) é um sinal externo continuo (com exce¢do de numero finito de descontinuidades) e
pertence a um conjunto compacto W < R% ,f(.) e gi() sdo campos vetoriais suaves em
D=D,x® ,onde D, é um subconjunto aberto conectado de R", hi(.) sdo funcGes suaves em

D, e as perturbagfes o, sdo funcBes continuas em DxW .

Em (Seshagiri, Khalil, 2005) é definida a expressdo para a lei de controle do tipo
regulador integrativo universal, apresentada na Equacao (2):

U= —k{sat(iJ} _ —k|:saj{ koG + klel + kgez +...+ ep J:| (2)
7 "
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onde o termo sat(.) é uma suavizagdo do termo descontinuo sgn(.) feita em uma camada limite
em torno da superficie s (siy). Esta suavizagdo é feita com o intuito de minimizar o
chattering (oscilagdes com altissimas frequéncias).

sat(x)=x —[x| <1

sat(x) = sgn(x) — |x| > 1

M € a espessura da camada limite;

G=y-r,

r € o sinal de referéncia;

e, é aderivada de e, de ordem i-1, i=1,2,...,p
p € o grau relativo;

o éasaida da Eq. 3, que representa o integrador condicional:

6 =-kyo+ ,u{sat[%ﬂ (3)

s € a equacao da superficie deslizante e é funcdo do erro de rastreamento e suas derivadas até
ordem p-1.

pi—1
s =k,o+ ijej+epi (4)
=

k é o ganho do controlador.
Ko € 0 ganho usado no integrador condicional.

ki sdo ganhos usados com o intuito de garantir que a equagdo polinomial
Aty k), ; +...+k; =0 tenha todas as suas raizes no semiplano complexo esquerdo. Desta

forma o erro converge assintoticamente para zero quando a dinamica do sistema estiver
contida na superficie s=0.

Todas as simulagOes apresentadas neste artigo usaram leis de controle definidas pela
equacéo 2.

4 PARAMETROS DA DINAMICA DE VOO

As equacdes descritivas da dinamica de voo sdo apresentadas nas Equaces (5):
U,V,W = fungdo(U,V,W,P,Q,R,Fx,Fy,Fz,9)
V;,a, = funcdo(U,V,W,V;)
4,0,y = fungdo(g,6,,P,Q,R) (5)
P,Q,R = fungdo(P,Q,R,Lr,M,N)
H, X 5 Yo = funcio(U,V.W,4,0,p)
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A dinamica é formada por um sistema de equacdes diferenciais nos quais 0s estados
incluem velocidade, angulo de ataque (o), angulo de rolamento (¢), angulo de atitude (0),
angulo de proa (V), taxa de arfagem (q), altitude (H) e posicao lateral (Ypos).

Os controles utilizados sdo: o aileron (da), o profundor (6p), o leme (8l) e manete de
combustivel (o), usada para comandar a tragao do motor.

“h aileron

Figura 1. Graus de liberdade e controles da aeronave (retirado de Sousa, 2005)

Em dindmica de voo, costuma-se usar quatro sistemas de eixos: sistemas de eixo do corpo
(body-axis), sistema de eixos aerodindmico (wind-axis), sistema de eixos de estabilidade
(stability axis) e sistemas de eixos da terra (inercial).

~ "
BODY
Y-AXIS
N *a Q. xaxs
Relative win \ (BODY)
“~
v p < A X-AXIS
BODY 4 (STABILITY)
Z-AXIS X-AXIS
{WIND)

Figura 2. Representacgéo dos sistemas de eixos (retirado de Sousa, 2005)

O sistema de eixos do corpo tem o eixo x orientado com o eixo longitudinal da aeronave,
eixo perpendicular ao eixo y apontado para a asa direita e eixo z perpendicular aos eixos x e y
e apontando para “baixo”. O sistema de eixos de estabilidade ¢ obtido rotacionando o sistema
de eixos do corpo de um angulo a (angulo de ataque) em torno do eixo y. O sistema de eixos
aerodindmicos tem seu eixo x orientado com a velocidade da aeronave com relagdo ao ar. E
obtido rotacionando o eixo de estabilidade de um angulo B (angulo de derrapagem) em torno
do eixo z. A figura 2 ilustra os sistemas de eixos acima descritos. O sistema de eixo inercial
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tem a Terra como referéncia, eixo z apontando para o0 centro da Terra, eixos X e y
perpendiculares a z entre si, eixo X apontando para o norte e eixo y para o leste.

A aeronave tem seis graus de liberdade: trés velocidades lineares u, v e w, nos €ixos X, Y,
z do corpo, respectivamente, e trés velocidades angulares p (velocidade ou taxa de rolamento,
ou ainda rotacao), g (velocidade ou taxa de arfagem) e r (velocidade ou taxa de guinada), em
torno dos eixos x, y e z do corpo, respectivamente.

A cinematica da aeronave € definida pelo vetor da aeronave e pelo vetor com os angulos
de Euler. Estes angulos fornecem a orientacdo da aecronave com relagdo a Terra. Na Fig. 2 0 0
¢ o angulo de atitude, ¢ ¢ o angulo de rolamento ¢ ¥ ¢ o angulo de guinada (ou angulo de
proa).

-
(p’-'
‘i —1
N S \
3 -
t { —

| 2

Figura 3. Angulos de Euler (retirado de Pereira, 2015)

5 SIMULACOES NUMERICAS

Utilizando a técnica do regulador integrativo universal foi pré-estabelecida uma trajetéria
para que a aeronave percorra, sem a necessidade de interferéncia humana. Foi feita através de
formulacdo matematica da aeronave (dindmica) B-1, no qual o modelo matematico da
dindmica de voo foi obtido de (WASZAK E SCHMIDT, 1988), lei de controle e simulacdes
numéricas.

Uma vez definido o controlador, em um sistema MIMO (multiple inputs multiple
outputs), deve-se definir quais superficies de controle serdo utilizadas para controlar as
variaveis desejadas.

5.1 Taxade arfagem (q)

A simulacdo mostrada na Fig. 2 apresenta o rastreamento de um doublet da taxa de
arfagem e a deflexdo do profundor necessaria para se comandar o doublet. Pode-se ver um
satisfatorio rastreamento do sinal desejado, com bons resultados. Os valores para camada
limite e ganhos foram:
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B s Koo, +€, 80, +60e,
H = —k| sat P = —k| sat R = -0.4363sat — (6)

Taxa de arfagem Deflexdo do profundor

10 — 40 .,
E [ i RE‘E[. 20f-=nnnnn- -J
" [ | Desejado :
3 |]L_.J‘..:.. ...:“....“mm % ] S —— e e T ——
E [ | [ o | = —
2 S ST I 1] T (ERRRRRRNE SRR R——
o A W I w ':

! o 5 10

[] 2 -i E 'E iﬂ' Tempo (s)

Figura 4. Controle da taxa de arfagem, H=2000 m, V=200 m/s
5.2 Angulo de ataque (a)

A simulacdo mostrada na Fig. 3 apresenta o rastreamento de um doublet do angulo de
ataque e a deflexdo do profundor necesséria para se comandar o doublet. Pode-se ver um
satisfatorio rastreamento do sinal desejado, com bons resultados. Os valores para camada
limite e ganhos foram:

o= —k{sat(iﬂ = —k{sat( K0, * K10, 8, ﬂ = -0.43635at(0'50“ + 108, +8¢, j 7)

U M 1
Angulo de ataque Deflexdo do profundor

. - - : 40
0 o

B i i i
g o e,
a ﬂ R, | N S 2
E ! : Real
L | | Desejado
ﬂ 1{'3 Il Il Il L .4ﬂ

5 10
ﬂ E -1' E E 1[] Tempo (5)

Tamoo (41

Figura 5. Controle do angulo de ataque, H=2000 m, V=200 m/s

5.3 Angulo de atitude ()

A simulacdo mostrada na Fig. 4 apresenta o rastreamento de um doublet do angulo de
atitude e a deflex@o do profundor. Pode-se ver um satisfatorio rastreamento do sinal desejado,
com bons resultados. Os valores para camada limite e ganhos foram:

H= —k{sat(iﬂ - —k[sat[ %0, +kioy €, H _ -0.4363sat[ 07, + 8269 + 8, j ()
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Angulo de atitude Deflexdo do profundor
40

—_—
[ )
-

Li Li Li
i L
i i
I I

graus

Real
Desejado

theta (graus)
L
- {:- - =)=

-40

|] 2 i E ﬂ I'[I ’ Tempo (5)

Tamsn (ol

Figura 6. Controle do angulo de atitude, H=2000 m, V=200 m/s

5.4 Velocidade (V) e altitude (H)
Nas simulaces feitas, o profundor foi usado exclusivamente para controlar a velocidade
e a manete de combustivel é usada exclusivamente para controlar a altitude.

Estes controles estardo ativos o tempo todo, pois serd desejado que o avido percorra um
trajeto, mantendo velocidade e altitude constantes.

k +k,o, +k,€, +& 0.50, +0.60, +1.16, +&
5p=—k{sat( 0% 16/"1 28 VH:O.Msat( v 6; : Vj 9)
v
0.05 0.3 le 0& g,
ot :1sat( Tn * ‘7“5; w2 T ”j (10)
Velocidade Deflexdo do profundor
m ¥ 1 L T 4
B R v - o AR | N R |
Em.l ...... . Y x ’ {2 ORf+-- :'/.;".\.«ri'.._..\ ......... 4
S Real | O N .
Desejado : :
180 e 20 40 60
0 i A X 4 ) Tempo (s)
Altitude Manete
r - 3
- . 2f et e -
e [ L] S e PR ]
Real ) ANPESE R
Desejado :
: : r 1
0 20 40 60
0 10 2 N 4 X Tempo (s)
Tempo (s)

Figura 7. Controle da velocidade e altitude, H=2000 m, V=200 m/s

CILAMCE 2016
Proceedings of the XXXVII Iberian Latin-American Congress on Computational Methods in Engineering
Suzana Moreira Avila (Editor), ABMEC, Brasilia, DF, Brazil, November 6-9, 2016



Template for CILAMCE 2016 (double-click to edit short title field)

5.5 Angulo de rolamento (¢)

O aileron comanda doublet de angulo de rolamento e o leme controla a taxa de guinada.
Os resultados da simulagdo do rastreamento do doublet de angulo de rolamento com
amortecimento da guinada sdo apresentados na Fig. 6. Neste caso os valores para camada
limite e ganhos foram:

k +k +é 100, + 60, + €
&:—k{sa{iﬂ=—k{sa{ 0% T 1% ¢H=-O.698lsat[ Oe 7% T J (11a)

y7, Uy 1.6
= —k{sat(iﬂ = —k{sat(koo—r—Jrerﬂ = -O.5233at(0'056—r+erj (11b)
H M 2
Angulo de rolamento Deflexdo do aileron
40
N S -
= " ; . ' |
i e SN AN
= [ : Real &
- oL— . | = Desejado
0 2 4 b 8 10 50 : -

Tempo (s) Tempo (s)

Figura 8. Controle do &ngulo de rolamento, H=2000 m, V=200 m/s
5.6 Trajetoria

Para a simulacdo foi utilizado o controle do angulo de rolamento para se obter uma
trajetoria desejada. A Fig. 7 mostra a execucdo do trajeto, comparando o percurso desejado
com 0 percurso que o avido de fato realiza.
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w10t Trajetdria

Desejado

Figura 9. Trajetoria

Observando a Fig. 7 é possivel verificar que a aeronave descreve quase que perfeitamente
a trajetoria desejada. A Fig. 8 mostra os comandos realizados pelos controles:

Manete Aileron
0.15 50
I e -
w
500504+ -k {1 2 0
'5:, [=)]
|:| U | NN EUNN'N |DEDEDN LIS . R, ]
-0.05 -50
600
Profundaor
w i i
s =
z o
o on
1 , , 10 , ,
0 200 400 E00 0 200 400 GO0
Tempo (s) Tempo (s)

Figura 10. Controle do angulo de rolamento e da taxa de guinada, H=2000 m, V=200 m/s
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6 CONCLUSOES

Para todos os parametros foram feitas simulacGes que validaram o valor proposto. Com
base na analise dos resultados obtidos, ficou constatada a eficiéncia da lei de controle, que
permitiu controlar diferentes variaveis apenas ajustando os ganhos experimentalmente e salvo
as limitacOes fisicas do sistema e limitacdes de esforgo em localizar os coeficientes 6timos,
apresentou resultados satisfatorios.

Este artigo foi feito com o intuito de contornar esta fase de defini¢do de leis de controle
do tipo regulador integrativo universal e difundir o seu uso em controle de voo.

O resultado satisfatorio de controle do angulo de rolamento mostra que a proximidade
fisica dimensional da variavel controlada com a superficie de controle € um fator muito
importante na eficiéncia do controlador.

A lei de controle utilizada se mostrou eficiente ao controlar as diferentes varidveis de
estado, permitindo sua utilizagcdo em voos, aumentando a comodidade do piloto e a seguranca
do voo. Néo obstante, em um futuro proximo esta lei pode vir a ser utilizada em voos testes de
protoétipos, eliminando um eventual risco ao piloto de testes.

Como trabalhos futuros pretende-se utilizar algum método de otimizacdo a fim de
encontrar os coeficientes que apresentem melhor resposta no tempo e/ou melhor estabilidade.
Encontrar novas maneiras de se controlar aeronaves, por exemplo, redes neurais, de maneira a
experimentar uma ldgica humana de controlar um avido, porém programada por um
controlador. Também, realizar um estudo visando encontrar uma técnica de escolha
sistematica de variavel a ser controlada e superficie de controle utilizada, baseada na
proximidade de suas dimensdes fisicas.
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