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Resumo: O presente trabalho tem como objetivo o desenvolvimento de uma lei de controle longitudinal para o
rastreamento do sinal de glideslope através do uso da metodologia Linear Quadratica. Varias condigdes de voo de
uma aeronave comercial a jato em aproximagdo para pouso foram consideradas, incluindo diferentes configuragoes
de centro de gravidade, massa, velocidade e altitude. A arquitetura basica utilizada para o projeto consistiu na
cria¢do de uma malha interna, responsavel pelo aumento de estabilidade do sistema (SAS), e de malhas externas, cuja
fungdo é efetuar o seguimento das variaveis que traduzem o perfil da trajetoria. O calculo dos pardmetros do
controlador foi realizado por um método algoritmico de otimizagdo local com restri¢cées, de acordo com a
metodologia proposta e utilizando matrizes de ponderacdo diagonais. O desempenho do sistema de controle foi
avaliado através de respostas em frequéncia, andlises de estabilidade e de qualidade de véo. Usando simulagoes
temporais, foi possivel mostrar que o sistema em malha fechada é capaz de efetuar o seguimento das trajetorias
propostas, ainda que submetido a rajadas de vento e turbuléncia. Um escalonamento de ganhos do SAS, em fungdo da
velocidade verdadeira e da pressdo dindmica, foi proposto de modo a englobar o envelope de operagdo da aeronave.
Através desse escalonamento, foi possivel manter as mesmas caracteristicas dindmicas para o conjunto aeronave com
SAS, independentemente da condi¢do de altitude de voo, massa da aeronave, posi¢do do centro de gravidade e
velocidade calibrada de aproximagdo.
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1. INTRODUCAO

Em cada procedimento de pouso, uma aeronave pode apresentar diferentes velocidades, massas e configuracdes das
superficies. Além disso, parametros como pista, terreno de aproximagao, infra-estrutura ¢ equipamentos do aeroporto,
condigdes de visibilidade, de atmosfera e caracteristicas do vento também sdo especificos para cada pouso.

Tendo em vista diferentes condigdes enfrentadas em cada pouso, o desenvolvimento de sistemas de controle ¢ de
extrema importancia, uma vez que devem controlar o movimento da aeronave dentro de um extenso envelope de
variagdes de parametros, com desempenho satisfatorio.

O objetivo deste trabalho ¢ o desenvolvimento de uma lei de controle para o movimento longitudinal de aeronaves
em procedimento de aproximagdo para pouso baseado na metodologia Linear Quadratica, com realimentag@o de saida e
restricdes do conjunto de controles admissiveis. Esta lei de controle tem como finalidade manter o desvio linear em
relacdo ao feixe do glideslope em zero durante a aproximagdo, bem como minimizar a variacdo da velocidade. Além
disto, ela deve satisfazer requisitos de estabilidade, desempenho, amortecimento e conforto.

2. MODELAGEM MATEMATICA
2.1. Aeronave

As equagdes do movimento de uma aeronave sdo detalhadamente apresentadas em Stevens e Lewis (2003). Neste
trabalho foi utilizado o modelo de uma aeronave comercial de asa baixa, cauda convencional, com dois motores

turbofan e capacidade para 100 passageiros. A dindmica do movimento longitudinal foi modelada e linearizada para
uma configuracao tipica de pouso e apresentada na Eq. (1).



VI Congresso Nacional de Engenharia Mecanica, 18 a 21 de Agosto 2010, Campina Grande - Paraiba

x=A-x+B-u x=[V a q0]
y=C-x+D-u u=[6, 0 N u, w]" (1)
y=[Vagq0n n]

Onde o € o angulo de ataque em [rad], 6 é o angulo de atitude em [rad], V ¢ a velocidade verdadeira em [m/s], q ¢
a velocidade angular em torno do eixo y ou velocidade de arfagem em [rad/s], N; é a rotacdo percentual do motor em
[%], Op € a deflexdo do profundor em [rad], Js ¢ a deflexdo do estabilizador horizontal em [rad], u, € a velocidade do
vento na dire¢do do eixo x do corpo em [m/s], w, ¢ a velocidade do vento na dire¢do do eixo z do corpo em [m/s], n, é
a acelerag@o normal no eixo z do corpo em [g] e n, € a aceleragdo normal no eixo x do corpo em [g].

A acdo de controle foi concentrada na resposta a variagdo da posi¢do do profundor, uma vez que o estabilizador
horizontal da aeronave somente ¢ utilizado para estabilizar uma aeronave em certa condi¢do de voo e apresenta uma
dinamica lenta. O controle da tra¢do foi realizado através do comando da rotagdo percentual do motor (N;), relacionado
a posi¢do da manete de tragdo. Além disso, as entradas u, € w, sdo perturbagdes externas causadas pelo vento.

2.2. Geometria do Rastreio para Pouso

Um sistema de pouso por instrumentos (ILS - Instrument Landing System) usa um feixe de radio que define uma
rampa de planeio (gl/ideslope) que direciona os receptores do avido em relagdo a pista, calculando o desvio angular ()
entre a trajetoria do avido e a trajetoria desejada. A geometria para a aproximagdo ¢ apresentada na Fig. 1. O sinal de
desvio angular (¢) e a desvio linear (d) entre a posi¢do da acronave e o feixe do glideslope podem ser obtidos através de
relagdes geométricas, onde a altitude (H) é obtida através do altimetro da aeronave ¢ o angulo de aproximac¢do do
aeroporto (y;) ¢ conhecido.
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Figura 1. Geometria do glideslope

Para inserir o desvio (d) como estado no modelo da aeronave linearizada em uma determinada condigdo de
operagdo, foi utilizada a Eq. (2), onde y € o angulo de trajetoria do avido.

d=V-sin(y=y, )~V -(y=7,); y=0-a ®)
2.3. Ventos

Foi avaliada a influéncia de dois tipos de vento no movimento da aeronave:

e  Vento deterministico, no caso, uma rajada. O vento de rajada utilizado possui componentes no eixo do corpo u,
€ Wy, geradas através de fungdes na forma 1-cosseno e de amplitude maxima de 15 nos.

e Vento estocastico, no caso, turbuléncia descrita pelo modelo de Von Karman. Foi utilizado o modelo
estocastico de turbuléncia de Von Karman apresentado na norma MIL-HDBK-1797A (1997). A turbuléncia
utilizada neste trabalho possui componentes no eixo do corpo u, € w,, com intensidade moderada, utilizando
velocidade do vento a 20 pés acima do solo de 30 nos e nivel de turbuléncia moderado para altitudes acima de
2000 pés.
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3. PROJETO DO CONTROLADOR

Neste trabalho, a lei de rastreio do sinal de glideslope foi feita para uma aeronave de transporte classe III. Essa lei
de controle sera avaliada na fase de aproximagao para pouso € o projeto deve atingir um nivel 1 de qualidade de vdo, de
acordo com normas MIL-F-8785C (1980) e MIL-HDBK-1797A (1997).

3.1. Requisitos de Projeto

Com base nos requisitos de projeto utilizados atualmente da indistria aeronautica, foram estabelecidos os seguintes
requisitos para o projeto do controlador:
e Amortecimento e qualidade de voo:

0 Nivel de qualidade de voo 1;

0 Fator de amortecimento de todos os polos do sistema em malha fechada maior ou igual a 0,4;

0 Fator de amortecimento dos pdlos de periodo curto maior ou igual a 0,7.

e Desempenho para as malhas das variaveis controladas:
0 Erro em regime permanente nulo para malha de trajetoria;
O Minimizar o erro em regime permanente para malha de velocidade;
0 Freqiiéncia de corte da malha de velocidade (V) deve ser 0,3+ 0,1 rad/s;
0 Freqiiéncia de corte da malha do desvio linear (d) deve ser 0,5+ 0,1 rad/s.
e  Desempenho para as malhas das variaveis de atuagdo:

0 Freqiiéncia de corte do profundor (p) deve ser 3+1 rad/s;

0 Freqiiéncia de corte da rotagdo percentual do motor (N;) deve ser 0,3+ 0,1 rad/s.
o Estabilidade:

0 Garantir que cada malha individualmente possua margem de ganho de +6 dB e margem de fase de
+45°, de acordo com norma SAE-AS94900 (2007). Nesta norma ¢é exigida a analise de uma malha por
vez.

e  Conforto:

0 Garantir que a variacdo do fator de carga no centro de gravidade e no passageiro mais traseiro da
aeronave seja menor que +0,15 g em 95% do tempo, durante uma aproximagdo em turbuléncia
moderada. Considera-se que o fator de carga ¢ uma medida diretamente ligada ao conforto dos
passageiros.

3.2. Estrutura do Controlador

Com base em estruturas de controle comumente utilizadas na indistria aeronautica, a estrutura escolhida para este

trabalho, mostrada na Fig. 2, ¢ composta por:

e Um sistema de aumento de estabilidade (SAS) - malha interna que controla principalmente o movimento de
periodo curto da aeronave. A estrutura escolhida para o SAS possui realimentagdo a velocidade de arfagem (q)
e do angulo de atitude (0) multiplicados por ganhos simples (Kg, Ky).

e Uma malha de rastreio de velocidade (Piloto Automatico de velocidade) — malha externa que controla a
velocidade da aeronave. A estrutura de controle escolhida consiste em um compensador em avango, de modo a
melhorar a resposta transiente e minimizar o erro em regime permanente.

e Uma malha de rastreio de trajetoria (Piloto Automatico de trajetoria) — malha externa que controla o desvio
linear da aeronave em relagdo ao feixe do glideslope. A estrutura de controle escolhida consiste em um
compensador Proporcional-Integral-Derivativo (PID), tanto para melhorar o regime transiente quanto para
zerar 0 erro em regime permanente.
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Figura 2. Estrutura do Sistema de Controle
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As equagodes dos compensadores das malhas de rastreamento de velocidade e de trajetéria utilizados neste projeto
sdo mostradas na Eq. (3).

K
C.(s)= Kv, +—2

s+P 3)
Kd. Kd
C,(s)=Kd, +—+——=
s s+P,

3.3. Calculo dos Ganhos

Com o0 objetivo de projetar o sistema de controle, a metodologia Linear Quadratica (Stevens; Lewis, 2003) foi
utilizada. Esta metodologia ¢ utilizada para o calculo de ganhos 6timos com o objetivo de minimizar uma determinada
fun¢do custo, ¢ computavel, possibilita o cdlculo de varios ganhos simultaneamente, apresenta boa robustez e resulta em
um sistema em malha fechada estavel. O indice de desempenho quadratico utilizado ¢ mostrado na Eq. (4).

chj(xTQHuTRu)dt x=[Vabqgd]' ,u=[N,5,]" 4)
0

A escolha das matrizes Q e R determina as caracteristicas da resposta temporal ¢ da resposta em freqiiéncia para a
malha fechada. Foi escolhido utilizar matrizes diagonais, cujos elementos de suas diagonais sfo inversamente
proporcionais ao quadrado do desvio maximo que as variaveis de estado e controle podem assumir (Stevens; Lewis,
2003). Os parametros ajustados pela fun¢do de otimizagdo foram: K, Ky, Kd;, Kd,, Kd,, Kv,, Kv, P, e P,.

Primeiramente foram calculados os ganhos do SAS utilizando a metodologia para regulador linear quadratico com
realimentagdo de saida. Os ganhos do SAS foram fixados e utilizou-se a metodologia de projeto de rastreador linear
quadratico com realimentagdo de saida e estrutura de controle definida para fechar as malhas externas, uma a uma.
Deste modo, intera¢des dinamicas entre os modulos do controlador foram consideradas.

4. ANALISES E SIMULACOES
4.1. Qualidade de V6o

A fim de garantir um nivel 1 de qualidade de vdo, o posicionamento dos pdlos de periodo curto foi restringido
através de limitagdes na razdo de amortecimento ¢ na freqiiéncia natural. Na Tab. 1 sdo apresentados os parametros que
caracterizam o movimento de periodo curto tanto para a acronave quanto para o conjunto aeronave com SAS projetado:
razdo de amortecimento dos polos (), freqiiéncia natural (w,s,) € pardmetro de controle de antecipag¢do (CAP). O CAP
¢ obtido através da Eq. (5), e seu denominador ¢ a resposta do fator de carga em relagao ao angulo de ataque.

2
wnsp

n%
a

A aeronave considerada ja possuia um nivel de qualidade de v6o igual a 1, porém nos limiares do nivel 2. Com o
SAS projetado, este nivel 1 de qualidade de voo distanciou-se dos limites do nivel 2.

Os pdlos do sistema em malha fechada s@o apresentados na Fig. 3 (Maertens, 2009). Pode-se observar que todos os
polos possuem fator de amortecimento maior que 0,6. Os requisitos de amortecimento e qualidade de vdo foram
atendidos pelo projeto.

CAP =

)

Tabela 1. Caracteristicas do movimento de periodo curto

| Aeronave ‘Aeronave com SAS

@n (rad/s) 1,2 2,94
o 0,6 0,7

CAP 0,17 0,98
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4.2. Desempenho

Figura 3. P6los do movimento longitudinal para malha fechada

Na Fig. 4 (Maertens, 2009), sdo apresentados os diagramas de Bode da rotacdo percentual do motor (N;), da
deflex@o do profundor (&p), da velocidade verdadeira (V) e do desvio linear (d) para o sistema com o controlador
projetado. A freqiiéncia de corte do profundor possui um valor proximo a 2,5 rad/s. As freqiiéncias de corte da rotagao
percentual do motor e a da velocidade possuem valores proximos a 0,25 rad/s. A freqiiéncia de corte do desvio linear

possui valor proximo a 0,5 rad/s, atendendo aos requisitos de desempenho.
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Figura 4. Diagrama de Bode do sistema projetado
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4.3. Estabilidade

Para analise de estabilidade a técnica break-the-loop (Bates et al, 2003) foi utilizada, de modo a realizar a analise
de uma malha por vez (SAE-AS94900, 2007). As malhas foram quebradas em cada atuador ou sensor, uma a uma,
enquanto as outras malhas permaneceram fechadas. Na Fig. 5 (Maertens, 2009), sdo apresentados diagramas de Nichols
das variaveis velocidade (V), desvio linear (d), angulo de arfagem (q), dngulo de atitude (0), rotacdo percentual do
motor (N;) e deflexdo do profundor (dp) para o sistema com o controlador projetado. Nota-se que todas as variaveis
atendem os limites de margem de fase de no minimo +45° ¢ margem de ganho de no minimo +6 dB, representados
pelos losangos nos graficos.
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Figura 5. Diagrama de Nichols do sistema projetado
4.4. Simulacgdo e Conforto

O desempenho do sistema em malha fechada com o controlador projetado foi avaliado nas seguintes situacgdes:
aeronave numa condi¢do de ventos de rajada e numa condigdo de turbuléncia, ambas de intensidade moderada.

Na Fig. 6 (Maertens, 2009), a simulagdo para o sistema em malha fechada numa condi¢do de rajada com
intensidade moderada é apresentada. Pode-se perceber que a aeronave controlada apresenta desvios de até 4 m em
relagdo ao feixe do glideslope, influenciados principalmente pela componente dos ventos u,. Uma vez que a aeronave
em malha aberta ndo rejeita as perturbagdes desta natureza, o desempenho do sistema controlado ¢é satisfatorio, apesar
de ndo conseguir eliminar totalmente a influéncia da rajada.

Na Fig. 7 (Maertens, 2009), a simulagdo para o sistema em malha fechada numa condi¢do de turbuléncia de
intensidade moderada ¢ apresentada. O desvio padrdo e a média das variaveis velocidade (V), desvio linear (d) e fator
de carga no passageiro (n,,) foram calculados e estdo na Tab. 2. A titulo de comparac@o, a simulagdo para o sistema em
malha aberta numa condigao de turbuléncia de intensidade moderada foi feita e os resultados estdo na Tab. 3.

Na simulaggo do sistema em malha fechada, a variagdo do fator de carga no centro de gravidade ndo ultrapassa o
limite de +0,15g, considerado bom para o conforto. J4 a variacdo do fator de carga no passageiro mais traseiro
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ultrapassa o limite de £0,15 g em menos de 0,5% do tempo da aproximagdo. Logo, para o projeto considerado, os
requisitos de conforto foram atendidos.

Tabela 2. Influéncia da turbuléncia para aeronave em malha fechada

Velocidade V (m/s) Desvio linear d (m) Fator de carga  n , (g)

Desvio padrdo 0,1939 0,8669 0,0443
Média 69,9877 0,0212 0,9990

Tabela 3. Influéncia da turbuléncia para aeronave em malha aberta

Velocidade V (m/s) Desvio linear d (m) Fator de carga  n 4, (g)

Desvio padrdo 0,9488 7,4391 0,0447
Média 70,252 0,9992 1,002
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Figura 6. Resposta da aeronave em malha fechada numa condicéo de rajada
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Figura 7. Resposta da aeronave em malha fechada numa condicg&o de turbuléncia

5. ESCALONAMENTO DE GANHOS DO SAS

Para que seja possivel utilizar o controlador projetado nas diferentes configuragdes da aeronave para pouso, um
escalonamento de ganhos para o SAS foi proposto. Foram consideradas 48 diferentes configuragdes de pouso, com
diversas altitudes de vOo, massas da aeronave, posi¢des do centro de gravidade e velocidades calibradas de
aproximagdo, de modo a cobrir o envelope operacional da aeronave.

O projeto do SAS foi repetido para cada configuragdo considerada, cumprindo os mesmos requisitos e em seguida
determinou-se uma funcao de interpolagdo para implementacdo do escalonamento de ganhos no software da aeronave.

Para ajustar as curvas de calculo dos ganhos, utilizou-se uma regressdo linear. Foi estudado o uso de alguns
parametros para este ajuste, tais como: velocidade verdadeira (Vras), velocidade indicada (Vias), velocidade calibrada
(Vcas) € a pressdo dindmica (Q,). Os pardmetros que permitiram melhor ajuste da curva foram a velocidade verdadeira
e a pressdo dinamica. As fungdes obtidas para o escalonamento de ganhos do SAS sao mostradas na Eq. (6).

K, =—4,075-0,0012-V,, +0,00063-0,
K, =-8200+0,0176 -V, +0,00091-0,

TAS

(6)

O escalonamento de ganhos do SAS foi implementado, conforme apresentado na Fig. 8.

Para as 48 diferentes configuragdes consideradas, foram obtidos os pdlos do movimento longitudinal da aeronave
com o SAS de ganho escalonado, mostrados na Fig. 9 (Maertens, 2009). Pode-se observar que para todas as
configura¢des os podlos estdo localizados em uma regido proxima, o que garante caracteristicas de periodo curto
similares para todo o envelope de vdo.
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Devido ao SAS de ganho escalonado, as malhas mais externas (piloto automatico de trajetoria e velocidade) atuam
em um sistema composto por aeronave ¢ SAS com as mesmas caracteristicas dindmicas, independentemente da
condigdo de altitude de vdo, massa da aeronave, posi¢do do centro de gravidade e velocidade calibrada de aproximagao.

A velocidade de resposta do atuador do profundor, as andlises de estabilidade e simulagdes temporais foram
realizadas para todas as configuragdes consideradas. O escalonamento de ganhos propostos manteve as caracteristicas
de qualidade de voo, estabilidade e velocidade de resposta do atuador nos valores desejados, sem desvios consideraveis.
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Figura 8. Estrutura do escalonamento de ganhos do SAS
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Figura 9. Pélos do movimento longitudinal para o SAS de ganho escalonado
6. CONCLUSOES

Este trabalho apresentou um estudo de uma lei de controle longitudinal para uma aeronave comercial a jato, em
aproximagdo para pouso, baseado na metodologia Linear Quadratica. A estrutura de cada modulo do controlador foi
escolhida de acordo com a necessidade de melhoria das respostas e requisitos de projeto.

O cumprimento dos requisitos de projeto foi avaliado através do lugar das raizes, analises de qualidade de voo,
analises de estabilidade e velocidade da resposta das variaveis. Além disso, o desempenho do controlador projetado foi



VI Congresso Nacional de Engenharia Mecanica, 18 a 21 de Agosto 2010, Campina Grande - Paraiba

demonstrado através de simulagdes temporais, considerando a incidéncia de rajadas e turbuléncia durante a
aproximagao.

Um escalonamento de ganhos em func¢do da velocidade verdadeira e da pressdo dindmica foi proposto para o
sistema de aumento de estabilidade, de modo a englobar o envelope de operacdo da aeronave. O escalonamento de
ganhos proposto conseguiu manter as mesmas caracteristicas dindmicas para o movimento de periodo curto,
independentemente da condicdo de altitude de voo, massa da aeronave, posicdo do centro de gravidade e velocidade
calibrada de aproximacao.
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Abstract. The purpose of this work is to design a glideslope tracker and a speed hold control law, using the output
feedback Linear Quadratic method. Several flight conditions eventually encountered during an aircraft normal
operation were considered, including different configurations of mass, center of gravity position, airspeed and altitude.
The glideslope tracker architecture consists of an inner-loop, responsible for the stability augmentation, and of an
outer-loop, whose function is to track the path profile. The speed hold consists only of one loop, responsible for the
speed maintenance. The controller's parameters were calculated by solving a local optimization problem with
restrictions, in accordance with the proposed method and using diagonal weighting matrices. The performance of the
designed control law was assessed by frequency responses, stability analysis and flight handling qualities. Using time
domain simulations, it was possible to show that the closed loop system was capable to track the proposed paths, when
submitted to gust and turbulence conditions. It was proposed a gain schedule to the stability augmentation system as a
function of true airspeed and dynamic pressure in order to cover the operational envelop of the aircraft. Through the
gain schedule, the dynamic characteristics of the aircraft with stability augmentation system were maintained, even
with different configurations of mass, center of gravity position, airspeed and altitude.

Keywords: Flight path control, Autopilot, Longitudinal control, Gain schedule
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