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Abstract. O presente trabalho tem por objetivo desenvolver um controlador ndo-linear baseado na técnica de inversdo
dindmica para aplicacdo de controle de trajetoria e velocidade de uma aeronave comercial. O estudo compreenderd o
desenvolvimento de um modelo tridimensional da aeronave Airbus A300, uma breve apresentacdo da teorvia da
inversdo dindmica e sua aplicag¢do detalhada ao modelo dindmico desenvolvido. Em seguida, serdo apresentados os
resultados de simulag¢ées do sistema controlado sob diversas condi¢des de véo para fins de avaliagdo da eficiéncia do
controlador.
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1. INTRODUCAO

A inversdo dindmica é uma técnica de controle que pode ser utilizada em sistemas lineares, mas demonstra sua
verdadeira capacidade quando aplicada a sistemas nao-lineares (Stevens and Lewis, 2003). Por depender de um modelo
completo, ndo-linear, do sistema a ser controlado, esta técnica demanda grandes recursos computacionais. Por esta
razdo, e devido ao desenvolvimento de computadores de alto desempenho, apenas recentemente esta técnica atingiu
maturidade para aplicacdo fora do ambito académico, sendo empregada nos sistemas de controle de aeronaves como F-
16, F-18, F-117 e Su-27 (Ito et al., 2001).

Esta técnica propde substituir os controladores classicos, tipicamente baseados em escalonamento de ganhos, por um
controlador com um Unico conjunto de ganhos, validos para todo o envelope de operagdo do sistema. Para que isto seja
possivel, o controlador deve possuir em sua arquitetura um modelo completo (i. e., ndo-linear), do sistema a ser
controlado, o que torna esta técnica razoavelmente cara, do ponto de vista computacional, quando comparada as
técnicas cléssicas (lineares). Os ganhos podem ser entdo determinados através de um projeto de um controlador robusto
(Wang and Stengel, 2005) e otimizados segundo algum critério conveniente (Looye and Joos, 2001, Looye et al., 2001,
Lubas, 2008).

Esta técnica torna-se especialmente adequada ao se tratar de controle de sistemas altamente ndo-lineares, em que
linearizagdes rapidamente resultariam em grandes erros de modelagem e acabariam por degradar a performance do
sistema ou mesmo desestabilizar o controlador. Como exemplos, podemos citar o controle de v6o hipersdnico e
reentrada de veiculos na atmosfera (Ito et al., 2002), entre outros. De um modo geral, esta técnica de controle torna-se
especialmente atraente para o controle de sistemas de alto desempenho, por se afastarem excessivamente de qualquer
ponto de equilibrio. Aplicagdes também podem ser encontradas em manobras que requerem grande precisdo, como, no
caso dos ja citados sistemas militares, regimes de post-stall (Enns et al., 1994), controle de trajetoria de misseis
balisticos (Schumacher and Khargonekar, 1998, Devaud ef al., 1999}e veiculos ndo tripulados (Sadraey and Colgren,
2005).

2. MODELO MATEMATICO

2.1 Modelo da Aeronave

Neste estudo usaremos como sistema dinadmico a ser controlado um modelo simplificado de uma aeronave comercial
bem conhecida: o Airbus A300. O equacionamento basico da dindmica tridimensional desta aeronave, suposta rigida,
compreende doze equagdes diferenciais acopladas.

Para um referencial fixo na aeronave, o balango de momentos fornece as equagdes de translacdo no referencial do
corpo:

i X 0 T, 0 —r g¢q u
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onde u, v e w sdo as componentes de velocidade no referencial do corpo, X, Y, e Z sdo as forcas aerodindmicas, 7,
T, e T. sdo as componentes da forca propulsiva, p, q e r sdo as rotagdes no referencial do corpo e m e g sdo
respectivamente a massa da aeronave e o modulo da aceleracdo da gravidade. A matriz T, ¢ a matriz de transformagio
de coordenadas do referencial inercial (fixo na superficie da Terra) para o referencial do corpo.

Do balango de momentos, obtemos as equagdes das rotagdes (p, g € r) da acronave no referencial do corpo:

q
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q | = 0 I, 0 M t ,”]_J r 0 —p 0 1 0 7 (2)

[;‘-J L I. 0 I. J L N J [ My, J { - p O J [ I. 0 I. J L;J

Na Eq. (2), 1w, 1, 1. € I sdo os momentos € produtos de inércia da aeronave, L, M e N sdo os momentos
aerodindmicos e M, My, e M7, sdo os momentos propulsivos.

A Eq. (3) fornece a dinamica dos dngulos de Euler, ¢, 6 ¢ w, que representam a atitude da aeronave em relagdo ao
solo:

m 1 singtanf cosotand r
. o 3)
g (=10 cos ¢ —sin ¢ q
a.':.‘ 0 singsecd cosgsect r
Por Gltimo, as equagdes de navegagdo (Eq. (4)) fornecem a posigdo da aeronave em relagdo ao solo:
r; i
. — 'I ‘IlrI
W i1 | v (4)

Onde xg e yg sdo as coordenadas horizontais da aeronave. Obtemos a altitude 4 simplesmente fazendo h=-zg.

A modelagem dos atuadores segue uma dinadmica analoga a um filtro passa-baixa de primeira ordem. No espaco da
frequencia:

A= T A, )

Onde A ¢ o valor da deflexdo do atuador e A, o valor do sinal de controle. T ¢ a constante de tempo caracteristica do
atuador. Levando a Eq. (5) ao dominio do tempo, temos a equagdo diferencial do atuador:

b= —25+ 20 ©)

i/

o

Estas equagdes valem para os atuadores de cada uma das superficies acrodindmicas da acronave e também para a
dindmica do motor, resultando em mais quatro equagdes diferenciais, que fecham a modelagem da dindmica da
aeronave.

2.2. Inversdo Dinamica
O conceito de inversdo dinamica € relativamente simples. O objetivo da técnica pode ser resumido como a busca de

uma entrada de controle tal que o sistema dindmico a ser controlado se comporte segundo uma dada dindmica desejada,
desde que, obviamente, a mesma ndo viole as limitagdes fisicas do sistema. Em outras palavras, a dindmica real do
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sistema ¢ “substituida” por uma dindmica, geralmente mais simples e linear que seja mais adequada por alguma razao
de projeto. Assim, dado um sistema dindmica da forma

X
y

FX) +g(X)u
h(X) (7)

onde X ¢ o vetor de estados, f'e g e & sdo fungdes de X e u € o vetor de controle, pode ser resolvido para u, de modo a se
obter o vetor de controle em fung¢io da dinamica Y:

i ah ,
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Da Eq. 8 pode-se observar que, dada uma dinamica Y, u € calculado para que o sistema se comporte conforme Y,
efetivamente substituindo a dindmica do sistema ndo controlado.

Para assegurar a existéncia da solucdo da Eq. (8), precisamos garantir que G(X) seja inversivel. Pode-se demonstrar
que para tal, é necessario que todas as variaveis controladas (i. e., componentes de Y) precisam ser explicitamente
dependentes do vetor de controle u. Pode-se garantir esta dependéncia através de sucessivas diferenciagdes temporais
do vetor Y, até que todos os seus componentes se tornem explicitamente dependentes de u (Snell, 1998).

A escolha do vetor de saida, Y, deve ser feita de modo a controlar todos os modos instaveis do sistema que
eventualmente surgem devido a propria natureza da inversdo dindmica, que torna os p6los do sistema original em zeros
do sistema controlado e os zeros do sistema original em poélos do sistema controlado. Em sistemas de fase ndo-minima,
0s zeros positivos tornam-se polos positivos, desestabilizando o sistema se estes polos ndo forem controlados (Brinker
and Wise, 1996). Esta questdo ¢ enderegada sob o titulo dindmica zero, e pode-se encontrar um discussdo sucinta sobre
o topico em Lewis (2005).

2.3. O Controlador

Sendo o controle de voo tridimensional o objetivo deste trabalho, a escolha natural das varidveis a serem controladas
€ o conjunto V (velocidade absoluta), 4 (altitude) e y (dngulo de proa). Como o vetor de controle tem quatro graus de
liberdade (trés superficies aerodindmicas ¢ motor), podemos controlar mais uma variavel, que serd o angulo de
derrapagem f, de modo a manter a aeronave alinhada a dire¢éo de voo.

Porém, esta escolha ndo resulta em um vetor explicitamente dependente do vetor de controle, tornando G(X)
singular. Procedendo com sucessivas diferenciagdes temporais, chegamos entdo ao vetor abaixo, explicitamente
dependente de u:

Ve = | (1

W3)

B

Este vetor garante a inversibilidade de G(X), mas, como foi verificado através de simulagdes, o sistema controlado
torna-se instavel, de onde podemos concluir que o sistema original ¢ de fase ndo-minima e a inversdo dindmica resultou
em um sistema com poélos positivos ndo controlaveis pela escolha de Y acima. Para contornar este impasse, foi
desenvolvido um novo vetor de saida:
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A escolha dos estados controlados como na Eq. (14) garante que a dindmica do sistema controlado seja estavel, e os
coeficientes C’s da Eq. (14) sdo ajustados através de um processo de otimizagdo de modo a garantir uma resposta
dindmica suave.

A dindmica desejada dos estados controlados sera dada genericamente por

di—1
QM =% (I.‘_,(Qf."f-‘ . Q;‘.j’;j)) (13)

=0

onde d; é a ordem da derivada temporal em que um estado Qs qualquer aparece na dindmica desejada, k; sdo
constantes do controlador (ganhos) e O, € a referéncia que Q; deve seguir.

Esta dinamica desejada leva o sistema a se comportar de uma forma andloga a um sistema massa-mola-amortecedor,
que possui uma dindmica simples, bem conhecida e é sempre estével, desde que os termos k; sejam positivos.

A Eq. (13) determina a dinamica desejada para todos os estados presentes no vetor de saida, exceto para w. A
dindmica de w ndo pode depender apenas de w e de suas derivadas, do contrario ndo sera possivel o controle de
trajetoria, mas apenas de orientacdo. A dinamica desejada de y sera funcdo da distdncia d a uma curva de referencia
desejada, de modo a levar em consideragdo a orientagdo de referéncia y,.; e também a localizagdo espacial da curva de
referéncia. Para evitar demandas excessivas de controle, foi escolhida uma fungéo para a dinamica desejada que limite a
variagdo de w em caso de valores muito grandes da distancia lateral d e suas derivadas. Definindo entdo a dindmica
desejada de psi por

Kyxd K. d K- d

(3 Loetwrd Loeert — 1 ,oetert —1
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et 1 et 41 efimd 41
w7 4es se mantém limitado entre <K, +K, ;) +K,0) e (K, +K, 1) +K,) para qualquer valor de d e de suas

derivadas.

3. RESULTADOS

Serdo apresentados agora os resultados de algumas simulacdes adequadas para avaliar o desempenho do
controlador. As simula¢des mostram situa¢des onde as ndo-linearidades da dindmica da aeronave dominam e que
certamente prejudicariam a desempenho de um controlador linear

As Figuras 1, 2 e 3 mostram a resposta em fungao do tempo do sistema controlado sujeito a uma grande variagao de
velocidade, de 100 m/s para 220 m/s, ao nivel do mar. Como poder ser visto nestas figuras, a referéncia de velocidade
foi seguida com grande precisdo, mantendo a altitude em uma faixa estreita de variacdo (da ordem de 2 m). A
aceleracdo no cockpit, em percentuais da aceleragcdo da gravidade, seguiu uma variagdo suave e coerente, ¢ a deflexdo
dos controles também ficou dentro de limites fisicamente aceitaveis.
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Figura 1. Resposta de velocidade e altitude para uma solicitagdo de grande variagdo de velocidade.
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Figura 3. Resposta dos controles para uma solicitagdo de grande variagdo de velocidade.
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As proximas figuras, Figs. 4, 5 e 6, mostram a resposta do sistema a uma solicitagdo de deslocamento lateral. A
aeronave ¢ comandada a sair de uma condigdo de equilibrio de vo6o retilineo a 3000 m de altitude para uma outra
condicdo, também de equilibrio, de voo retilineo, também a 3000 m de altitude, paralelo a trajetoria inicial e a S00 km
de distancia da mesma.

130, T
v
Trare Ulef
185+
£ 180
>
175
170- L L L L L
0 1000 2000 3000 4000 5000 6000
t[s]
3100, ' '
h
Zidly
-
3050 - = |
£ 3000}
=
2050 -
i I i
G 1000 2000 3000 4000 5000 6000

tisl

Figura 4. Resposta de velocidade e altitude para uma solicitag@o de deslocamento lateral.
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Figura 5. Distancia lateral e sua taxa de variagdo em fungdo do tempo para uma solicitacdo de deslocamento lateral.

47 . . 04
| —5
| a
472} 0.25] L,
| :
P i E op— e e
> W >
/ | _,
= 4.?e-||| [ Y p2
4.73-||| [T -04
-uail'; : - o 06 . - - - -
] 500 1000 1500 o 1000 2000 3000 4000 5000 6000
t[s) t[s]
0.15; . . . . \ 47; " . . ; .
& _
o1} ;
= *-,__ 468+ S F"‘-..
0.05+ | —t
_ 486
€ o el I
: ( < 464
005!
04 462}
015 46} -
0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 0 1000 2000 3000 4000 5000 6000
t[s] ts]

Figura 6. Resposta dos controles para uma solicitagdo de deslocamento lateral.
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As figuras acima mostram que, em razao da escolha da dindmica desejada de w, a velocidade de aproximacao lateral
ndo aumenta indefinidamente com a distancia lateral, mas satura em um valor razoavel de aproximadamente 100 m/s,
voltando a diminuir quando o valor da distancia lateral se aproxima de zero e finalmente tornando-se nulo quando a
distancia lateral se torna nula, indicando que o controlador foi capaz de levar a acronave a curva de referéncia ¢ manté-

la sobre esta curva. Os estados ndo solicitados (altitude e velocidade) permaneceram constantes, ¢ a resposta dos
controles foi suave.

Os resultados seguintes mostram como o sistema se comporta ao ser submetido a solicitagdes multiplas de controle:
variagdo de velocidade, altitude, angulo de derrapagem e curva de referéncia. Todos os comandos foram dados em

intervalos de tempo arbitrarios, assegurando um comando suficientemente genérico para a avaliagdo do controlador sob
uma demanda real de manobra.
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Figura 7. Velocidade e altitude ao longo de multiplas solicitagdes de controle..
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de controle.
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Figura 9. Distéancia lateral e sua taxa de variagdo em fungdo do tempo para uma solicitacdo de deslocamento lateral.
ao longo de multiplas solicitagdes de controle.
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Figura 10. Aceleracdo no cockpit ao longo de multiplas solicitagdes de controle.
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4. CONCLUSAO

Este estudo buscou demonstrar a aplicabilidade da técnica de inversdo dindmica como uma atraente substituta das
técnicas classicas de controle linear conforme as técnicas de modelagem fisica avangam e computadores de alto
desempenho comegam a se tornar disponiveis comercialmente.

Embora o modelo utilizado seja muito simplificado em relagdo a realidade, este ainda permanece um modelo
altamente acoplado e ndo-linear, permitindo demonstrar a aplicabilidade da técnica de controle em estudo a sistemas
complexos. Foram realizadas simulagdes que abrangem grandes faixas de variagdo de velocidade, altitude e
deslocamento lateral, at¢ mesmo além do envelope de operagdo da aeronave simulada. Todas as simulagdes mostraram
desempenho favoravel ao lidar com entradas de controle de diversas naturezas. Este fato explicita a vantagem deste
controlador sobre os controles lineares, que necessitam de um ponto de operacdo de referéncia e ficam restritos a operar
apenas em torno de tais pontos.

As simulagdes com comandos simultidneos de todas as varidveis de controle mostraram também que o controlador
atua em cada um dos pardmetros de controle independentemente, ou seja, cada variavel de referéncia é seguida sem ser
influenciada pelas demais, demonstrando o desacoplamento dos controles.
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