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Resumo 

 

Projeto de um sistema de controle de uma aeronave de estabilidade var iável 

usando o método do modelo de referência 

 

Cada vez que é verificada a necessidade de se desenvolver uma nova aeronave são definidos 

os requisitos de projeto que garantam que a nova aeronave cumprirá com os objetivos pré-

definidos.  

Durante o desenvolvimento, é necessário o uso de simuladores de vôo para verificar se a 

nova aeronave tem as qualidades de vôo definidas nos requisitos de projeto. 

Já foi verificado que nem sempre é possível realizar simulações de vôo realistas em 

simuladores de base fixa. 

Simulações feitas em simuladores que estão realmente voando são muito mais realistas. As 

ferramentas utilizadas para se realizar estas simulações são os simuladores em vôo. Simuladores 

em vôo são aeronaves de estabilidade variável com um sistema de controle de vôo baseado no 

método do modelo de referência que possibilitam a esta aeronave rastrear a dinâmica de outra 

aeronave que está sendo simulada. 

Esta dissertação apresenta o projeto de um sistema de controle baseado no método do 

modelo de referência que pode ser usado em simulações em vôo. A metodologia do projeto 

apresentada consiste em usar a atuação conjunta de leis de controle em malha aberta e leis de 

controle em malha fechada. A maior parte da atuação do controle vem da lei de controle em 

malha aberta definida com base no método de Erzberger [12], enquanto que a lei de controle em 
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malha fechada, que foi definida com base no método de Wu [20],[21], é usada para aumentar a 

robustez do sistema. Os resultados das simulações feitas são apresentados e comentados, 

enfatizando a validade da metodologia de projeto utilizada. 



 

 

XV 

Abstract 

 

Project of a model following flight control system of a var iable stability 

aircraft 

 

Each time a new aircraft design starts, requirements are defined in order to guarantee that the 

new aircraft will meet the objectives pre-defined. 

Flight simulators are a powerfull tool during the development to verify if the flying qualities 

of the new aircraft meet the project requirements. 

In some simulations performed, there is a gap between the tests performed in a ground based 

flight simulator and real flights. 

Simulations performed in simulator that are really flying are much more realistic. The tools 

utilized for this aim are the in-flight simulators. 

In-flight simulators are variable stability aircraft with a model following flight control 

system that allow this aircraft to track the dynamic of other aircraft that is being simulated. 

This work presents the design of a model following flight control system that can be used in 

variable stability aircraft in order to perform in-flight simulations. 

It was used a feed-forward control law based on the Method of Erzberger [12] and a 

feedback control law, based on the Method of Wu [20],[21]. The first is responsible for the most 

part of the control action and the second is responsible for the increasing in the system 

robustness. 

The results of the simulations performed are presented and commented, emphasizing the 

validity of the methodology used in the project of the flight control system. 
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1. Introdução 

1.1. Motivação 

Toda a concepção e projeto de uma nova aeronave surge da necessidade de atender um 

nicho do mercado, no caso da aviação civil, ou da necessidade de estar apto para a defesa do 

espaço aéreo nacional, no caso da aviação militar. Assim que é verificada a necessidade de se 

desenvolver uma nova aeronave, são definidos os requisitos de projeto que a nova aeronave 

deve satisfazer. 

Antes de ser construído o protótipo, devem ser feitas simulações para verificar se a 

aeronave que está sendo desenvolvida atende aos requisitos de projeto. Muitas vezes durante a 

fase de simulação, é verificada a necessidade de mudanças no projeto para que os requisitos 

definidos sejam atendidos. Quanto mais cedo for percebida a necessidade de melhorias no 

projeto, e quanto mais cedo estas melhorias forem feitas, maior será a economia de tempo e 

recursos no desenvolvimento do novo produto.  

Para se analisar as qualidades de vôo da nova aeronave, são utilizados simuladores de 

vôo de base fixa a terra. Alguns destes simuladores conseguem simular o movimento e o 

visual da aeronave real. Por este motivo, estes simuladores são muito usados no 

desenvolvimento de novas aeronaves e no treinamento de pilotos. 

Obs:  

a) O movimento da aeronave real é simulado com o uso de pistões hidráulicos que impõe 

ao simulador acelerações lineares e angulares com valores próximos às acelerações que 

seriam sentidas na aeronave durante um vôo real (Fig.1-1). 

b) Por visual do simulador entende-se a visão que o piloto teria do ambiente à sua volta e 

da cabine da aeronave, enquanto estivesse comandando a aeronave real (Fig. 1-2). 
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Figura 1-1- Simulador de vôo de base fixa – vista externa 

 

 

Figura 1-2- Visual de um simulador de vôo de base fixa 
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1.1.1) Simulação de movimento  

Apesar da utilidade e da eficiência dos simuladores de vôo de base fixa, já foi verificado 

que a simulação de movimento destas ferramentas nem sempre correspondem à experiência 

dos pilotos. Além disso, os pilotos que estão voando um simulador de vôo de base fixa não 

têm a mesma carga de trabalho física e mental que têm durante vôos reais. Por carga de 

trabalho física, entende-se as acelerações que o piloto sentiria durante as simulações e a força 

que este deveria aplicar nos comandos (manche e pedal). Por carga de trabalho mental 

entende-se o nível de atenção que o piloto deve ter para comandar a aeronave. Por estes 

motivos, foi verificado que simulações feitas num simulador que está realmente voando 

seriam muito mais realistas. 

Para se conseguir isso, são utilizados simuladores em vôo. Simuladores em vôo são 

simuladores projetados para prover o mesmo movimento da aeronave que está sendo 

simulada. Isto permite uma melhor investigação de complicadas iterações entre piloto e 

aeronave em situações de vôo de alta precisão como por exemplo: manobras de aproximação 

e pouso, ou manobras com falhas em sistemas da aeronave. 

 

Figura 1-3 - Pr incipio dos simuladores em vôo 

Simuladores em vôo são aeronaves de estabilidade variável com um sistema de controle 

que permite o rastreamento da dinâmica de outra aeronave que está sendo simulada (modelo 
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de referência). A dinâmica do modelo de referência é pré-programada em computadores da 

aeronave hospedeira. O princípio dos simuladores em vôo é ilustrado na Fig. 1-3. 

 

1.1.2) Acoplamento Piloto-Aeronave 

Simuladores em vôo são muito usados na avaliação da tendência a APC (Acoplamento 

Piloto-Aeronave), que é um fenômeno caracterizado pela defasagem entre os comandos do 

piloto e a resposta da aeronave. Algumas vezes este fenômeno pode ser catastrófico [56]. 

Alguns autores também chamam este fenômeno de PIO (Oscilações Induzidas pelo 

Piloto). 

A melhor forma de evitar este fenômeno é projetar a aeronave de tal forma que esta não 

tenha tendência de entrar em APC. 

A tendência da nova aeronave entrar em APC pode ser facilmente verificada durante 

simulações em vôo. A verificação desta tendência e a correção ainda durante a fase de projeto 

e desenvolvimento diminuem consideravelmente a probabilidade de ocorrência de APC 

durante a vida útil da aeronave e aumenta consideravelmente a segurança de vôo. 

1.1.3) Sistemas de controle de vôo Fly By Wire (FBW) 

Hoje em dias alguns fabricantes de aeronaves (AIRBUS, BOEING, EMBRAER) estão 

desenvolvendo aeronaves com sistemas de controle de vôo baseados na tecnologia FBW  

[56]. Esta tecnologia se baseia na ausência de cabos mecânicos que transmitam os comandos 

feitos pelo piloto até as superfícies de comando. Os sinais comandados pelo piloto no manche 

e no pedal são decodificados por um computador, que os envia por sinais elétricos, via 

cablagens elétricas, até os atuadores, que acionam as superfícies de controle [47],[56]. 
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Esta tecnologia permite que sejam definidas leis de controle atuantes durante o vôo de 

forma a diminuir a carga de trabalho do piloto e aumentar a eficiência do vôo. A adição destas 

leis de controle altera a interface piloto-aeronave, podendo inclusive aumentar a tendência à  

ocorrência de APC  [56]. Qualquer projeto ou alteração de sistemas de controle de vôo deve 

ser muito bem avaliado. 

Simuladores em vôo permitem uma avaliação mais precisa dos efeitos das leis de 

controle de aeronaves que estão sendo desenvolvidas. 

1.1.4) Treinamento de piloto 

Simuladores em vôo também podem ser usados no treinamento de pilotos [46],[51]. Os 

pilotos de prova que irão fazer os primeiros vôos de um protótipo devem conhecer bem a 

dinâmica da nova aeronave, para que consigam comandar o protótipo com uma carga de 

trabalho relativamente baixa.  

1.1.5) Simulação de Falhas 

Uma outra utilidade de simuladores em vôo é a avaliação qualitativa de pilotos na 

simulação de falhas em aeronaves que estão em fase de desenvolvimento. Simulações de 

falhas podem ser feitas em simuladores de vôo de base fixa à terra (Fig.1-1), mas, como já foi 

dito, em alguns casos os fatos da simulação de movimento não ser muito realista para 

manobras de alto ganho do piloto, e do piloto não ter a mesma carga de trabalho que teria em 

um vôo real, podem afetar consideravelmente a avaliação qualitativa dos pilotos. 

A vantagem de usar simuladores em vôo para simular falhas em protótipos, antes de 

fazer o ensaio em vôo é que, caso haja qualquer risco à segurança durante a simulação em 

vôo, o piloto de segurança assume o comando da aeronave hospedeira, e, quando isto 

acontece, o sistema de controle de vôo é desligado, a simulação em vôo é terminada, e a 
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aeronave hospedeira volta a apresentar as qualidades de vôo da aeronave hospedeira 

propriamente dita, que já são conhecidas pelo piloto de segurança. Após terminada a 

simulação em vôo, os resultados são analisados, e caso seja verificado que o protótipo não 

atende aos requisitos de certificação/projeto, o protótipo poderá ser modificado. Fazer tais 

modificações antes do protótipo fazer o primeiro vôo pode resultar em economia de tempo e 

dinheiro no desenvolvimento e certificação da nova aeronave, além de aumentar a segurança 

de vôo do protótipo. 

Se os resultados obtidos nas simulações em vôo forem positivos, o piloto que fará os 

ensaios em vôo no protótipo real já estará mais familiarizado com a dinâmica do novo 

protótipo, sendo assim mais fácil a pilotagem da nova aeronave. 

1.1.6) Benefícios 

Os maiores benefícios do uso de simulações em vôo durante a pesquisa e 

desenvolvimento de novas tecnologias são [51]: 

• Exata representação do movimento; 

• Carga de trabalho da tripulação mais realista durante as simulações em vôo; 

• Análises mais precisas das qualidades de vôo da aeronave que está sendo simulada; 

• Análises mais precisas da interface piloto-aeronave; 

• Análises mais precisas dos efeitos de leis de controle de vôo; 

• Treinamento de pilotos. 
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1.1.7) Pré-Requisitos 

Alguns pré-requisitos técnicos para realizar simulações em vôo são [51]: 

•  Simulador (aeronave hospedeira) com alto poder de controle e boas características de 

vôo; 

•  Sensores de alta precisão para aquisição correta de dados de vôo; 

•  Modelo matemático representativo da aeronave hospedeira e de seus subsistemas; 

•  Sistemas computacionais de alto desempenho e facilmente reprogramáveis; 

•  Sistema de controle de vôo FBW com leis de controle baseadas no método do modelo 

de referência; 

•  Tripulação de vôo experiente e piloto de segurança; 

Obs:  

1) Leis de controle baseadas no método do modelo de referência são leis de controle que 

fazem a dinâmica de um sistema real rastrear a dinâmica de outro sistema que está sendo 

simulado (modelo de referência) [12],[20],[21],[51],[56]. 

2) Quando os simuladores em vôo estão voando, sempre há pelo menos dois pilotos na 

aeronave: O piloto que está comandando a simulação, e o piloto de segurança. Caso haja 

qualquer problema durante a simulação, o piloto de segurança começa a pilotar a aeronave. e 

assim que ele assume o comando, o sistema de controle é desativado e a simulação em vôo é 

interrompida [25],[51]. 

3) Deve ser lembrado que os simuladores em vôo não devem substituir os simuladores de 

vôo de base fixa durante o desenvolvimento de novas aeronaves, mas devem sim ser usados 

para simular situações e manobras em que os simuladores de base fixa deixam de representar 

com precisão a dinâmica da aeronave simulada. 
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1.1.8) Estado da Arte 

Sistemas de controle definidos com base no método do modelo de referência também 

conhecidos como model following, model reference ou model tracking são sistemas de 

controle que fazem um sistema real rastrear a dinâmica de outro sistema (modelo de 

referência). O método do modelo de referência tem aplicações em várias áreas da engenharia, 

dentre as quais podem ser citadas. 

 

Engenhar ia Elétr ica/Eletrônica 

 

• Projeto de regulador automático de voltagem (Chern e Chang [42]); 

• Projeto de servo-sistemas de posição elétricos (Li e Tsang [39]); 

• Controle de veículos suspensos magneticamente (Sinhá e Pechev [23]); 

 

Engenhar ia Mecânica/Automobilística  

 

• Controle da dinâmica longitudinal de veículos (Caudill e Blasnik [35]); 

• Controle da dinâmica lateral de veículos (Mokhiamar e Abe [49]); 

• Controle de sistemas mecânicos não lineares, como pêndulos invertidos (Nakano e 

Takami [15]); 
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Engenhar ia Mecatrônica/Robótica  

 

• Controle de manipuladores robóticos (Balestrino et al [33], Leung et al [16], Ishii et al  

[41], Park et al [43], Skowronski [52])   

• Controle de robôs industriais (Mohseni e Ghorieshi [30]); 

• Controle de movimento de estruturas espaciais flexíveis (Bennett et al [50]); 

 

Engenhar ia Aeronáutica/Aeroespacial 

 

O método do modelo de referência começou a ser usado na Engenharia 

Aeronáutica/Aeroespacial na década de 1960. Algumas das aplicações na engenharia 

aeronáutica/aeroespacial são citadas abaixo: 

 

• Definição de leis de controle capazes de fazer uma aeronave ter as qualidades de vôo 

desejadas [3],[37]; 

• Desacoplar as dinâmicas lateral e direcional de aeronaves de alta manobrabilidade, 

[53]; 

• Controle de atitude de espaçonaves [26]; 

• Gust Alleviation [3]; 

• Sistemas de controle de aeronaves de estabilidade variável [12], [25], [51]; 

 

Uma das primeiras aplicações do método do modelo de referência na engenharia 

aeronáutica foi proposto por Tyler [54] que projetou um sistema de controle baseado em 

teoria de controle ótimo. Tyler definiu um índice de desempenho quadrático que é função do 
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vetor de estados e do vetor de controle da aeronave hospedeira e uma lei de controle que 

minimiza este índice de desempenho. Foi verificado por Erzberger [12] que mesmo 

encontrando-se a lei de controle que minimiza o índice de desempenho, não era possível 

garantir que a lei de controle obtida conseguiria fazer a aeronave hospedeira rastrear a 

resposta do modelo de referência para as condições que seriam simuladas. Além disso em 

algumas simulações feitas, eram obtidos erros inaceitáveis  [12]. 

Erzberger [12] estabeleceu algumas condições capazes de garantir que a aeronave 

hospedeira pode rastrear perfeitamente a dinâmica do modelo de referência, e definiu um 

controlador que permita isto. 

Nos casos em que as condições de Erzberger não são satisfeitas, Durham e Lutze [14] 

definiram um método em que se utiliza um candidato a modelo de referência de tal forma que 

as condições de Erzberger sejam atendidas.  Este novo modelo de referência é obtido através 

de um processo de otimização em que é minimizada a diferença entre os 

autovalores/autovetores deste novo modelo de referência e os autovalores/autovetores do 

modelo de referência que se pretende simular. 

A lei de controle definida por Erzberger é função da dinâmica linearizada da aeronave 

hospedeira e do modelo de referência. Caso a aeronave hospedeira e o modelo de referencia 

se afastem muito da condição inicial de equilíbrio, a lei de controle obtida pode perder sua 

eficiência. Além disso, o sistema não é capaz de compensar distúrbios externos ao sistema. 

Várias estratégias de controle têm sido propostas para compensar estes efeitos, dentre as quais 

podem ser citados: 

• Controle Adaptativo Goodwin and Kwai [11], Pineiro and Biezad [29], 

Sivaramakumar and Rajgopal [31]; 

• Controle Robusto: Henschel and Shyam [10], Sparks et. al [37]; 
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• Redes Neurais: Henderson and Lavretsky [27], Irwin and Lightbody [28]; 

• Algor itmos Genéticos: Porter and Hocks [38]; 

• Otimizadores baseados na lógica Fuzzy: Swanson [36], Berenji et al [40]; 

• Método de Lyapunov: Wu [20],[21], Chan [55], Durham et al [13]; 

• Variable Structure Model: Spurgeon and Patton [24], Chou and Cheng [44], Wu [45]; 

No começo da década de 1970, começaram a ser utilizados sistemas de controle digitais 

nas aeronaves com a tecnologia FBW [47]. Desde então alguns estudos de leis de controle 

digitais baseadas no método do modelo de referência têm sido feitos, dentre os quais pode-se 

citar Bennet et al [50], Alag and Kaufman [18]. 

Quando se usam leis de controle digitais, deve-se levar em conta o efeito de atrasos, pois 

estes podem trazer instabilidades ao sistema [5], [56]. Algumas teorias têm sido 

desenvolvidas para compensar estes efeitos, dentre as quais podem-se citar Chou and Cheng 

[44], Ni et. al. [22], Porter and Zhang [17]. 

Este trabalho apresenta uma definição de leis de controle que permitem à aeronave 

hospedeira rastrear a dinâmica não linear do modelo de referência, mesmo que se tenham 

imprecisões na dinâmica da aeronave hospedeira, e distúrbios a esta. Este controlador foi 

definido com base nos métodos de Erzberger [12] e de Wu [20];[21]. 

O método de Erzberger foi usado no projeto da lei de controle em malha aberta e o 

método de Wu foi usado no projeto da lei de controle em malha fechada.  
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1.1.9) Exemplos de simuladores em vôo 

 Alguns exemplos de simuladores em vôo são citados abaixo: 

 

VISTA – F-16 (EUA) 

A aeronave VISTA (Fig.1-4) é um F-16 D modificado que é muito usada para: 

treinamento dos pilotos da USAF e da NASA [46], simulações em vôo de aeronaves em fase 

de desenvolvimento, pesquisa de efeitos de leis de controle nas qualidades de vôo [32]. A 

aeronave VISTA F-16 é capaz de simular mais de 200 aeronaves, incluindo o F-18 Hornet 

(Fig.1-5) 

 

Figura 1-4 – Simulador em vôo VISTA F-16 

  

 

Figura 1-5- F-18 Hornet 
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Calspan var iable stability Lear jets (Inglater ra) 

 

O grupo CALSPAN (Inglaterra) possui dois Learjets modificados que são usados em 

simulações em vôo e pesquisas relacionadas a qualidades de vôo [57]. 

 

Figura 1-6-Simulador em vôo –Calspan Lear jet 

Uma das aeronaves já simuladas em vôo no CALSPAN Learjet foi o EMBRAER 170. 

Foram feitas simulações em vôo para que os pilotos de testes da EMBRAER tivessem um 

melhor conhecimento da dinâmica do EMBRAER 170, antes do primeiro vôo do protótipo. 

 

 

Figura 1-7- Embraer 170 
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Sukhoi Su-27 (Rússia) 

 

 

 

Figura 1-8-Simulador em vôo SU-27  

 O Instituto de pesquisas  de vôo GROMOV da Rússia utiliza um Sukhoi Su-27 

modificado de forma que esta aeronave tenha estabilidade variável. 

 Este Sukhoi Su-27 com estabilidade variável é utilizado em simulações em vôo de 

novas aeronaves e em pesquisas e desenvolvimento relacionadas a novos sistemas de controle 

de vôo, a aerodinâmica e sistemas de navegação [25]. 
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ATTAS – DLR- (Alemanha) 

 
 A aeronave ATTAS (Advanced Technologies Testing Aicraft System) é uma aeronave 

VFW 614 que foi modificada para que fosse possível realizar simulações em vôo [51]. 

 

Figura 1-9 Simulador em vôo ATTAS 

 Esta aeronave é utilizada pelo DLR (Deutschen Zentrum für Luft- und Raumfahrt) da 

Alemanha em pesquisas relacionadas a qualidades de vôo, interface piloto-aeronave, controle 

de vôo, guiagem de vôo, e modelagem de sistemas de aeronaves [51]. 
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TIFS – Total In-Flight Simulator (EUA) 

 

A aeronave TIFS (Total Inflight Simulator) da USAF é um C-131 modificado de forma a 

ser possível a simulação em vôo de outras aeronaves.  

 

Figura 1-10 – Simulador em vôo - TIFS  

O simulador em vôo TIFS (Fig.1-10) foi recentemente usado para fazer simulações em 

vôo de falhas no veículo lançador reutilizável X-40 (Fig.1-11) que está sendo desenvolvido 

pela USAF e pela Boeing  [6]. 

 

Figura 1-11 – Boeing X-40 Reusable Launch Aircraft 
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1.2) Objetivo 

O objetivo desta tese é apresentar o projeto de leis de controle baseadas no método do 

modelo de referência que possam ser usadas em aeronaves de estabilidade variável com o 

intuito de se realizar simulações em vôo. 

Foram definidas uma lei de controle em malha aberta baseada no método de Erzberger 

[12] para permitir o rastreamento da dinâmica do modelo de referência e uma lei de controle 

em malha fechada, baseada no método de Wu [20],[21], para aumentar a robustez do sistema. 

1.3) Organização do documento 

O capítulo 1 deste trabalho apresentou a definição de simulações em vôo, a utilidade 

destas simulações, algumas estratégias de controle usadas nas simulações em vôo, e alguns 

exemplos de simuladores em vôo. 

O capítulo 2 apresenta as equações representativas da dinâmica de uma aeronave 

genérica, os valores de peso, inércias, geometria, derivadas de estabilidade e o modelo do 

motor da aeronave hospedeira e do modelo de referência. 

O capítulo 3 apresenta as teorias nas quais se baseiam o projeto dos controladores em 

malha aberta e do controlador em malha fechada.  

O capítulo 4 apresenta os resultados obtidos nas simulações feitas com os sistemas de 

controle em malha aberta e em malha fechada, e os comentários dos resultados obtidos.  

O capítulo 5 apresenta as conclusões finais e o capítulo 6 apresenta sugestões de estudos 

futuros. 
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O Apêndice A apresenta a validação das duas modificações feitas no controlador em 

malha fechada e o Apêndice B apresenta o fluxograma e os comentários do programa 

utilizado nas simulações numéricas. 
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2. Equações de movimento e modelos das aeronaves  

2.1) Equações do Movimento 

As equações descritivas do movimento de uma aeronave são baseadas nas leis de 

Newton, que estabelecem as seguintes relações:  

 

a) A taxa de variação do momento linear da aeronave é igual a soma das forças atuantes 

nesta: força peso, força propulsiva e forças aerodinâmicas [1],[3],[8],[9],[34]. 

b) A taxa de variação do momento angular da aeronave é igual aos momentos atuantes 

em torno do CG (centro de gravidade) da aeronave. Estes momentos são gerados pelas forças 

aerodinâmicas e forças propulsivas atuantes em pontos diferentes do CG da aeronave 

[1],[3],[8],[9],[34]. 

 

Neste trabalho, foram utilizadas as equações de movimento no sistema de eixos do corpo 

(Fig.2-1), considerando-se a Terra plana, (Lewis and Stevens [1]). 

 

Figura 2-1–Sistema de eixos da aeronave e os 6 graus de liberdade 
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Estas equações são descritas abaixo [1]: 
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Equações da dinâmica não linear  da aeronave 

O sistema de equações descrito acima possui 6 graus de liberdade. Os parâmetros Vt, α  

e β  são definidos no sistema de eixos aerodinâmico [1],[3],[8],[9],[19],[34]. A Fig.2-2 abaixo 

mostra os ângulos de atitude da aeronave φ .θ e ψ  e os ângulos α  e β . 
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Figura 2-2 – Ângulos α , β , φ ,θ  e ψ  

 

As constantes c1,c2,c3,c4,c5,c6,c7,c8 e c9 são função das inércias da aeronave, e seus 

valores são mostrados nas equações (2-2) mostradas abaixo [1]: 
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Os parâmetros Fx, Fy e Fz são a soma das forças aerodinâmicas e forças propulsivas 

atuantes na direção dos eixos Xb (longitudinal), Yb (lateral) e Zb (transversal) da aeronave, 

respectivamente e M, N. e Lr são os momentos aerodinâmicos de arfagem, de guinada e de  

rolamento atuantes na aeronave. As forças Fx, Fy e Fz e os momentos M, N e Lr são descritos 

pelas equações (2-3) abaixo [1],[8]: 
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  Equações descr itivas das forças e momentos atuantes na aeronave 

As forças e momentos aerodinâmicos são função de coeficientes adimensionais, que, por 

sua vez, são função dos estados da aeronave, como pode ser visto nas equações (2-4) abaixo 

[1],[3],[8],[9],[19],[34]: 
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Equações descr itivas dos coeficientes das forças e momentos atuantes na aeronave 



 

 

23 

Foi utilizada a nomenclatura inglesa para se definir os valores dos coeficientes das forças 

e momentos atuantes nas aeronaves [8]. 

O vetor de controle das aeronaves utilizadas neste trabalho é composto pelas deflexões 

comandadas do profundor, do leme, do aileron e do comando na manete de combustível. 

A deflexão angular do profundor altera Cm, e assim altera o momento de arfagem da 

aeronave, fazendo com que esta apresente movimento de cabrar ou picar. 

A deflexão angular do aileron altera Cr, fazendo assim que a aeronave apresente um 

movimento de rolamento. 

A deflexão angular do leme altera Cn, fazendo assim com que haja um movimento de 

guinada da aeronave. 

Já a deflexão da manete de combustível comanda a variação do fluxo de combustível 

mandado para o motor, variando assim a tração deste. 



 

 

24 

 

2.2) Aeronave Hospedeira com caracter ísticas semelhantes ao Mirage I I I  

Neste trabalho foi utilizada uma aeronave hospedeira com características semelhantes ao 

Mirage III, e um modelo de referência com características semelhantes ao Airbus A-310. 

Por características semelhantes entende-se mesmas dimensões e valores de peso, CG, 

inércias e derivadas de estabilidade próximos dos valores das mesmas grandezas das 

aeronaves reais Mirage III e Airbus A-310. 

Nos capítulos subseqüentes quando for feita referências às aeronaves Mirage III e Airbus 

A-310, deve-se entender que estão sendo feitas referências à aeronave hospedeira, e ao 

modelo de referência, respectivamente. 

  

 

Figura 2-3: Três vistas da Aeronave Hospedeira  
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2.2.1) Dados de Peso, inércias, e geometr ia da Aeronave Hospedeira 

As dimensões e os valores de peso e inércias da aeronave hospedeira que são necessários 

para resolver o sistema de equações diferenciais descritivas da dinâmica desta aeronave [8] 

são apresentadas na Tab.2.1: 

 

          Tabela 2-1 – Peso, inércias e geometr ia da Aeronave Hospedeira 

Área da asa S (m^2) 36,0 

Corda média aerodinâmica c (m) 5,25 

Massa da aeronave m (Kg) 7400 

Momento de Inércia Ixx (Kg*m^2) 90000 

Momento de Inércia Iyy (Kg*m^2) 54000 

Momento de Inércia Izz (Kg*m^2) 60000 

Produto de Inércia Ixz (Kg*m^2) 1800 

Produto de Inércia Ixy (Kg*m^2) 0 

Produto de Inércia Iyz (Kg*m^2) 0 
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2.2.2) Der ivadas de estabilidade da Aeronave Hospedeira 

As derivadas de estabilidade que são necessárias para a resolução do sistema de equações 

diferenciais descritivas da dinâmica da aeronave hospedeira [8] são apresentadas na Tab.2.2 

 

         Tabela 2-2 – Der ivadas de Estabilidade da Aeronave Hospedeira 

0CL  0 
aCYδ  0,01 

αCL  2,204 
rCYδ  0,075 

qCL  0 
βCn  0,150 

pCLδ  0,7 
pCn  0,055 

0CD  0,015 
rCn  -0,7 

k  0,4 
aCnδ  0 

0Cm  0 
rCnδ  -0,085 

αCm  -0,17 
βCr  -0,05 

qCm  -0,4 
pCr  -0,25 

pCmδ  -0,45 
rCr  0,06 

βCY  -0,6 
aCrδ  -0,30 

pCY  0 
rCrδ  0,019 

rCY  0  
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2.2.3) Modelo do Motor  da Aeronave Hospedeira 

Neste trabalho, foi usado um modelo simplificado do motor da aeronave hospedeira [8], 

descrito pela seguinte equação: 

ηρη

ρ
ρπ ���

��������
�����=

e

v

e

t

V

V
TT *** max     (2-5) 

onde: 

  representa a porcentagem do comando fornecida a manete de combustível; 

 Tmax  é a tração estática do motor ao nível do mar: 40000 N.; 

 Os coeficientes propulsivos são ηv = 0 e ηρ= 1. 

 A incidência dos motores  (αf) é 0 deg. 

 

A tração dos motores a jato é basicamente função da densidade do ar e do fluxo de 

combustível que está sendo queimado. O modelo de motor descrito acima, embora seja 

simplificado, leva estes efeitos em consideração. 
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2.3) Modelo de Referência com caracter ísticas semelhantes a aeronave Airbus A-310 

Neste trabalho decidiu-se usar um modelo de referência com características semelhantes 

ao Airbus A-310.  

 

 

Figura 2-4: Três vistas -Modelo de Referência 
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2.3.1) Dados de Peso, inércias e geometr ia do Modelo de Referência  

As dimensões e os valores de peso e inércias do modelo de referência que são necessários 

para resolver o sistema de equações diferenciais descritivas da dinâmica desta aeronave [8] 

são apresentadas na Tab.2.3: 

 

        Tabela 2-3 – Pesos, inércias e geometr ia do Modelo de Referência 

Área da asa S (m^2) 260,0 

Corda média aerodinâmica c (m) 6,61 

Massa da aeronave m (Kg) 120000 

Momento de Inércia Ixx (Kg*m^2) 5550000 

Momento de Inércia Iyy (Kg*m^2) 9720000 

Momento de Inércia Izz (Kg*m^2) 14510000 

Produto de Inércia Ixz (Kg*m^2) 33000 

Produto de Inércia Ixy (Kg*m^2) 0 

Produto de Inércia Iyz (Kg*m^2) 0 



 

 

30 

 

2.3.2) Der ivadas de estabilidade do Modelo de Referência 

As derivadas de estabilidade que são necessárias para a resolução do sistema de equações 

diferenciais descritivas da dinâmica do modelo de referência [8] são apresentadas na Tab.2.4: 

 

  Tabela 2-4 – Der ivadas de Estabilidade do Modelo de Referência 

0CL  0 
aCYδ  0,05 

αCL  4,982 
rCYδ  0,3 

qCL  -0,7 
βCn  1,75 

pCLδ  0,435 
pCn  -1.5 

0CD  0,0175 
rCn  -7.5 

k  0,06 
aCnδ  -0,125 

0Cm  -0,025 
rCnδ  -1,00 

αCm  -1,246 
βCr  1,75 

qCm  -15 
pCr  -13 

pCmδ  -1,46 
rCr  2,9 

βCY  -1,5 
aCrδ  -0,33 

pCY  0 
rCrδ  0,25 

rCY  0  
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2.3.3) Modelo do motor  do Modelo de Referência 

Neste trabalho, foi usado um modelo simplificado do motor do modelo de referência [8], 

descrito pela seguinte equação: 

ηρη

ρ
ρπ ���

��������
�����=

e

v

e

t

V

V
TT *** max     (2-6) 

onde: 

  representa a porcentagem do comando fornecida a manete de combustível; 

 Tmax é a tração estática de cada motor ao nível do mar: 120000 N 

 Os coeficientes propulsivos são ηv = 0 e ηρ= 1. 

 A distância dos motores até o plano de simetria xz é 8 m. 

 A incidência dos motores  (αf) é 1 deg. 

Este modelo de motor é semelhante ao modelo de motor que foi usado para a aeronave 

hospedeira. 
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2.4) Modelos dos atuadores das superfícies de controle 

No estudo feito foram consideradas as dinâmicas dos atuadores das superfícies de 

controle da aeronave hospedeira. Estas dinâmicas foram modeladas com as seguintes 

equações [1],[3]: 
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    (2-7) 

onde: 

• 1mancheδ , 2mancheδ e pedalδ são as deflexões do manche necessárias 

para comandar o profundor, o aileron e a deflexão do pedal necessária para 

comandar o leme, respectivamente; 

• 1n  é o inverso da constante de tempo usada nos modelos dos atuadores 

do profundor, do aileron e do leme [3]. Neste trabalho foram considerados 

atuadores com inverso da constante de tempo 1n =-20; 

• 2n  é o ganho usado nos modelos dos atuadores do profundor, do aileron 

e do leme. Neste trabalho foram considerados atuadores com ganho 2n =20 

 

Foi utilizada também uma equação simplificada da dinâmica do motor. Foram utilizadas 

inverso da constante de tempo 3n = -0.5 e ganho 4n = 0.5 , pois a resposta do motor a jato aos 

comandos do piloto e/ou do sistema de controle da aeronave é significativamente mais lenta 

que a resposta dos atuadores das superfícies de controle. 
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2.5) L imitações dos modelos da aeronave hospedeira e do modelo de referência 

 Neste trabalho foram considerados modelos simplificados da aeronave hospedeira e do 

modelo de referência. Entre as limitações observadas podem ser citadas: 

 

a) Foram considerados valores de derivadas de estabilidade constantes. Na prática, sabe-

se que as derivadas de estabilidade podem variar muito em função da configuração e das 

condições nas quais está a aeronave; 

b) Não foram considerados efeitos devido a compressibilidade do escoamento; 

c) Não foi considerado a saturação dos atuadores devido ao aumento da pressão 

dinâmica; 

d) Não foi levado em conta o atraso da aeronave aos comandos do piloto 

e) Foi usado um modelo simplificado do motor; 

f) Não foram consideradas as forças que o piloto deve exercer nos comandos primários: 

manche e pedal. Estes parâmetros influenciam muito as características de pilotagem e a 

avaliação qualitativa do piloto que está comandando a aeronave. Deve haver sistemas que 

fazem o piloto que está comandando a aeronave hospedeira fazer a mesma força que seria 

necessária para comandar a aeronave que está sendo simulada (modelo de referência).  
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2.6) Caracter ísticas de qualidades de vôo avaliadas em simulações off-line 

Durante a fase de projeto e desenvolvimento de uma nova aeronave, ou de uma nova lei 

de controle de vôo, deve ser verificado se a aeronave apresentará qualidades de vôo 

satisfatórias. Para verificar isto são feitas simulações off-line, isto é simulações com o piloto 

fora do loop, e simulações com o piloto no loop. 

Nas primeiras simulações deseja-se verificar a estabilidade e controlabilidade da 

aeronave, onde a estabilidade mostra como a aeronave responde a perturbações externas, sem 

que haja atuação de nenhum sinal de controle. Como as aeronaves são projetadas para voar a 

maior parte do tempo em condições trimadas e estabilizadas, e estão sujeitas a distúrbios 

como rajadas e turbulências, é muito importante estudar a estabilidade da aeronave, pois isto 

pode dizer muito a respeito das qualidades de vôo da aeronave. A avaliação da estabilidade de 

uma aeronave é normalmente efetuada através de simulações, nas quais são verificadas as 

respostas da aeronave a perturbações nas condições iniciais de equilíbrio. Estas respostas são 

normalmente chamadas de respostas autônomas da aeronave, devido ao fato de não haver 

atuação de nenhum sinal de controle [9]. 

O estudo da controlabilidade de uma aeronave durante a fase de simulações visa verificar 

se as superfícies de controle e se o motor são capazes de garantir a trimabilidade da aeronave 

em todos os pontos contidos no envelope de vôo, e a execução de todas as manobras previstas 

nos requisitos de projeto, como, por exemplo: fazer curvas, pousar e decolar com vento de 

través, voar monomotor, etc. Basicamente deseja-se ver a resposta da aeronave à atuação de 

deflexões comandadas nas superfícies de controle (profundor, aileron e leme), e à variação de 

tração do motor. 
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Neste trabalho foram feitas simulações off-line para verificar a resposta autônoma da 

aeronave e as respostas desta aos comandos do piloto. 

2.6.1) Resposta Autônoma e Modos Naturais da Aeronave 

Alguns recursos muito utilizados para o estudo da resposta autônoma de uma aeronave 

são simulações da reposta da aeronave a perturbações nas condições iniciais de equilíbrio, e a 

linearização da dinâmica desta aeronave em torno de um ponto de equilíbrio para a posterior 

definição de seus modos naturais [1],[3],[8],[9],[19],[34]. 

Há cinco modos naturais que são citados e descritos logo abaixo: 

 

 Movimento Fugoidal 

 

O movimento fugoidal é a resposta da aeronave a perturbações na velocidade 

longitudinal. Esta resposta é oscilatória e apresenta período relativamente longo. Os 

parâmetros que apresentam oscilações são a velocidade V, a altitude H, e o ângulo de 

atitudeθ  da aeronave.  

Quando a aeronave é estável, o ângulo θ , a velocidade V e a altitude H convergem para 

as condições iniciais de equilíbrio, enquanto que os outros parâmetros apresentam variações 

muito pequenas.  

 

 Período Curto 

 

O período curto é a resposta da aeronave a perturbações no ângulo de ataque α  e/ou na 

velocidade angular de arfagem q. Esta resposta apresenta oscilações do ângulo de ataque α  e 

da velocidade angular de arfagem q. Quando a aeronave é estável os estados α  e q 
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convergem para a condição inicial de equilíbrio e os outros parâmetros têm valores 

praticamente inalterados. As oscilações de período curto tem um período inferior a 6 s para as 

aeronaves consideradas neste trabalho. 

 

 Dutch-Roll 

 

O Dutch-Roll é a resposta da aeronave a perturbações no ângulo de derrapagemβ  e/ou a 

velocidade angular de guinada r. Devido ao efeito diedro, toda guinada gera uma tendência de 

rolamento, e assim a resposta apresenta oscilações em β , φ , p e r. Quando a aeronave é 

estável dinamicamente no ponto de equilíbrio considerado, as oscilações destes parâmetros 

são convergentes para as condições iniciais de equilíbrio. 

 

 Movimento Espiral 

 

Quando uma aeronave está fazendo uma curva, esta pode se tornar cada vez mais fechada 

(ângulos φ  e ψ  crescentes com o tempo), ou ficar nos valores que foram comandados pelo 

piloto. A primeira situação ocorre quando o movimento espiral é divergente (instável), e a 

segunda situação ocorre quando o movimento espiral é convergente (estável). Muitas 

aeronaves possuem movimento espiral instável, mas esta instabilidade pode ser aceita caso o 

tempo para dobrar a amplitude dos estados φ  e ψ  seja relativamente longo, pois neste caso 

será fácil para o piloto mudar a aeronave para a rota desejada e nivelar as asas desta. Neste 

caso as qualidades de vôo não serão muito prejudicadas.  A aeronave hospedeira e o modelo 

de referência usados neste trabalho apresentam movimento espiral estável para os pontos de 

equilíbrio considerados nas simulações feitas. 
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 Roll-Subsidence  

 

O modo de rolamento, também chamado de roll convergence ou roll subsidence contem 

um grau de liberdade – o ângulo de rolamento φ . Este modo mostra o tempo que é necessário 

para que a velocidade angular de rolamento da aeronave corresponda a velocidade angular de 

rolamento comandada pelo piloto com a deflexão (tipo degrau) do aileron. 

 

2.6.2) Resposta aos comandos do piloto 

 

Para se verificar a eficiência da atuação das superfícies de controle e da tração do motor 

na controlabilidade da aeronave, são feitas simulações nas quais são comandados deflexões do 

profundor, leme, aileron e variações na tração do motor [1],[8],[19]. 

 Alguns dos casos normalmente simulados são citados abaixo: 

 

1 a) Resposta a deflexões comandadas de profundor – perfil tipo degrau; 

1 b) Resposta a deflexões comandadas de aileron – perfil tipo degrau; 

1 c) Resposta a deflexões comandadas de leme – perfil tipo degrau; 

1 d) Resposta a deflexões comandadas na manete de combustível; 

2 a) Resposta a deflexões comandadas de profundor – perfil tipo senoidal; 

2 b) Resposta a deflexões comandadas de aileron – perfil tipo senoidal;  

2 c) Resposta a deflexões comandadas de leme – perfil tipo senoidal. 



 

 

38 

 

3. Métodos utilizados no projeto do sistema de controle 

Neste estudo, foram utilizados um controlador em malha aberta baseado no método de 

Erzberger [12] e um controlador em malha fechada baseado no método de Wu [20],[21]. Este 

último se baseia numa candidata a função de Lyapunov e num controlador definido de forma 

a garantir que as condições do teorema de estabilidade de Lyapunov sejam satisfeitas.  

A seguir serão descritos os métodos utilizados na definição dos controladores em malha 

aberta e em malha fechada 

 

3.1) Controlador  em Malha Aberta 

A formulação descrita a seguir foi deduzida por Erzberger [12]. É definido um 

controlador que permita um sistema real rastrear a resposta de um modelo de referência a 

perturbações às condições iniciais de equilíbrio (resposta autônoma), ou à atuação dos 

comandos feitos pelo piloto. No final deste item são definidas algumas condições que 

garantem o rastreamento da dinâmica do modelo de referência. 

As equações (3-1) e (3-2) abaixo mostram as dinâmicas linearizadas da aeronave 

hospedeira e do modelo de referência: 
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Equações da dinâmica linear izada da aeronave hospedeiro 

onde: n
p Rtx ∈)( , m

p Rtu ∈)( , p
p Rty ∈)( , nxn

p RA ∈ , nxm
p RB ∈  e pxn

p RC ∈  
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Equações da dinâmica linear izada do modelo de referência 

onde: n
m Rtx ∈)( , m

m Rtu ∈)( , p
m Rty ∈)( , nxn

m RA ∈ , nxm
m RB ∈  e pxn

m RC ∈  

O critério de Erzberger estabelece condições para as quais exista a igualdade de )(typ  e 

)(tym  em qualquer instante de tempo t. Se as derivadas de ordem 1 e 2 de )(typ  e )(tym  são 

iguais para qualquer instante de tempo t, pode-se afirmar que em todo instante de tempo t, 

haverá a igualdade de )(typ  e )(tym  ou seja, a aeronave hospedeira conseguirá rastrear a 

resposta do modelo de referência. Igualando a derivada de ordem zero de )(typ  e )(tym , 

obtem-se a equação (3-3): 

    )(*)(* txCtxC ppmm =      (3-3) 

Esta é uma condição de alinhamento inicial dos estados da planta e do modelo que deve 

ser satisfeita no instante inicial da simulação ( 0tt = ). 

Derivando os dois lados da equação 3-3 com relação ao tempo, obtém-se a equação (3-4): 

))(*)(*(*))(*)(*(* tuBtxACtuBtxAC pppppmmmmm +=+   (3-4) 

Usando as equações 3-3 e 3-4 e isolando-se o valor do vetor de controle da planta )(tup , 

obtém-se o valor do vetor de controle da aeronave hospedeira necessário para que esta 

consiga rastrear a dinâmica do modelo de referência: 

)(***)*()(*)****(*)*()( 111 tuBCBCtxACCCACBCtu mmmppppppmmmppp
−−− +−=  

(3-5) 
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Substituindo a equação (3-5) na equação (3-4), e isolando os termos que estão em função 

de )(txp e os termos que estão em função de )(tum , obtém-se as seguintes equações: 

  
0**])*(*)*[(

0)***(*])*(*)*[(
1

1

=−

=−−
−

−

mmpppp

pppmmpppp

BCIBCBC

ACCACIBCBC
  (3-6) 

Quando as equações (3-6) acima são satisfeitas [12], estará garantido que a aeronave 

hospedeira poderá rastrear a dinâmica do modelo de referência, desde que as dinâmicas da 

aeronave hospedeira e do modelo de referência não se afastem consideravelmente da condição 

de equilíbrio inicial (porque, se isto ocorrer as dinâmicas linearizadas deixarão de representar 

bem a dinâmica da aeronave). As equações (3-6) são conhecidas como Condições de 

Erzberger. 

A Fig.3-1 abaixo mostra o diagrama de blocos do controlador definido pelo método de 

Erzberger. 

 

Figura 3-1 Diagrama de blocos do controlador  em malha aberta 

Obs:  

a) Quando as matrizes mC  e pp BC *  não forem quadradas, deverá ser calculada a 

pseudo-inversa destas matrizes. 

b) Neste trabalho, foi projetado um controlador capaz de rastrear os estados do modelo 

de referência, portanto as matrizes pC  e mC  foram definidas como a matriz identidade. 

O sistema de controle definido pelo método de Erzberger é um controlador em que não 

há a necessidade de se fazer a simulação do modelo de referência e a comparação do vetor de 
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estados deste com o vetor de estados da aeronave hospedeira (Fig.3.3). A dinâmica do modelo 

de referência está implícita no controlador definido pela equação(3-5). 

Nos casos em que as condições de Erzberger forem satisfeitas, será satisfeita a seguinte 

igualdade: )(  )( tyty mp = .Com isso, ao substituir pp xC *  por mm xC *  na equação (3.5), 

teremos um sistema de controle em malha aberta (Fig.3.2). Quando, nos próximos itens for 

feita qualquer referência à lei de controle em malha aberta, deve-se entender que a lei de 

controle citada é a lei de controle baseada no método de Erzberger. 

A lei de controle definida pela equação (3-5) é função das dinâmicas linearizadas da 

aeronave hospedeira e do modelo de referência. Assim sendo, esta lei de controle poderá não 

garantir o rastreamento da resposta do modelo de referência, quando houver um grande 

afastamento da condição inicial de equilíbrio definida no começo da simulação, ou quando 

houver incertezas na dinâmica da aeronave hospedeiro e distúrbios externos. 
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Figura 3.2 Sistema de controle em malha aberta 

 

Figura 3-3 – Sistema de controle com modelo de referência implícito. 

 

Figura 3-4 – Sistema de controle em malha fechada com modelo de referência 

explícito 

Nas figuras acima, )( 0tpert representa as perturbações nas condições iniciais de 

equilíbrio. 
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3.2) Controlador  em malha fechada 

A seguir é definida uma lei de controle em malha fechada, baseada no Método de Wu 

[20],[21], que foi adicionada à lei de controle já definida no item anterior, com o intuito de 

compensar os efeitos citados anteriormente. 

Sistemas de controle em malha fechada com modelo de referência explícito (Fig.3.4) são 

sistemas em que há a comparação entre os vetores )(typ  e )(tym , e há o comando de sinais de 

controle que anulem (ou minimizem) a diferença entre estes vetores. 

O Método de Wu [20],[21] usa a Teorema de Estabilidade de Lyapunov [4],[7]. 

Da teoria clássica de mecânica sabe-se que um sistema vibratório é estável se sua energia 

total (uma função definida positiva) for continuamente decrescente (o que significa que sua 

derivada total em relação ao tempo seja definida negativa) até que um ponto de equilíbrio seja 

alcançado [4]. 

O Teoria de Estabilidade de Lyapunov é baseado em uma generalização deste fato. É 

definida uma “ função energia”  fictícia. Se esta função satisfaz as hipóteses do teorema de 

estabilidade de Lyapunov, então pode-se garantir que o sistema analisado é estável. 

O Teorema de Estabilidade de Lyapunov é descrito a seguir: 
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============================================================= 

3.2.1) Teorema de estabilidade de Lyapunov 

Considere o sistema definido por: ),(' txfx =  

Suponha que: ,0),0( =tf  qualquer que seja t 

Suponha também que exista uma função escalar V(x,t) que apresente as primeiras 

derivadas parciais continuas. Se V(x,t) satisfizer as condições: 

1)V(x,t) é definida positiva. Isto é, 0),0( =tV e 0)(*),( >≥ xtxV σ qualquer que seja 

0≠x  para todo t, onde σ  é uma função escalar não decrescente e contínua tal que 0)0( =σ  

2) A derivada total V’  é negativa qualquer que seja 0≠x para todo t, ou seja 

0*),(' <−≤ xtxV τ  para qualquer que seja 0≠x  para todo t, onde τ é uma função escalar 

não decrescente e continua tal que 0)0( =τ . 

3) Existe uma função escalar ϕ  não decrescente e continua tal que 0)0( =ϕ , e que 

qualquer que seja t, xtxV *),( ϕ≤  

4) x*σ  tende a infinito à medida que x  cresce indefinidamente, ou seja, 

∞→x*σ  à medida que ∞→x  

então a origem do sistema x=0, é uniforme, global e assintoticamente estável. 

 

A demonstração do Teorema de Estabilidade de Lyapunov pode ser vista em [4]. 

Quando um estado de equilíbrio é uniforme e assintoticamente estável, o sistema 

retornará a este estado de equilíbrio sempre que houver uma perturbação ao sistema, e os 

estados do sistema não se afastarão muito do estado de equilíbrio durante a sua trajetória de 

retorno ao estado de equilíbrio [4],[7]. 
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Definindo-se um sistema auxiliar cujo vetor de estados )(te  é a diferença entre )(typ  e 

)(tym e uma candidata a função de Lyapunov que satisfaça as condições do teorema citado 

acima, estará demonstrado que o estado do sistema tenderá cada vez mais à condição de 

equilíbrio 0)( =te , ou seja. Então o vetor )(typ  tenderá a ter o valor de )(tym , isto é, a 

aeronave hospedeira conseguirá rastrear a dinâmica do modelo de referência. 

Para que a candidata à função de Lyapunov atenda as condições definidas pelo teorema 

de estabilidade de Lyapunov, é necessário definir um controlador adequado. 

A definição da candidata à função de Lyapunov, junto com a demonstração de que esta 

satisfaz as condições do teorema de estabilidade de Lyapunov é mostrada no item 3.2.4. 

Nos próximos itens quando for feita referência a controladores em malha fechada, ou 

controladores com atuação conjunta de leis de controle em malha aberta e em malha fechada, 

deve-se entender que está sendo feito referência a controladores em malha fechada com 

modelo de referência explícito (Fig.3-4). 
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3.2.2) Definição da lei de controle em malha fechada 

A seguir é apresentada a lei de controle em malha fechada que foi utilizada para 

compensar os efeitos de incertezas no modelo da aeronave hospedeira e de distúrbios externos 

(rajadas e turbulência).  

Foi considerado uma classe de sistemas lineares com incertezas e distúrbios externos  

para representar a dinâmica da aeronave hospedeira: 

)(*)(

),()(*)],([)(*)],([
)(

txCty

tqwtutBBtxtAA
dt

tdx

ppp

pppppp
p

=

+∆++∆+= νυ
  (3-7) 

onde n
p Rtx ∈)(  é o valor do estado, m

p Rtu ∈)( é a função controle, p
p Rty ∈)(  é o vetor 

saída da aeronave hospedeira que deve rastrear o vetor saída )(tym  do modelo de referência, 

nRtqw ∈),( é o vetor com os distúrbios externos, ( ϖνυ ∈),, q ´é o vetor incerteza, LR∈ϖ é 

um conjunto compacto, pp BA , e pC  são matrizes com dimensões n x n,n x m e n x p, 

respectivamente. 

As matrizes (.),(.), pp BA ∆∆  representam as incertezas presentes na determinação das 

matrizes pp BA ,  da dinâmica linearizada da aeronave hospedeira e são assumidas continuas 

em todos seus argumentos.  

A condição inicial para o sistema descrito pela equação (3-7) é : 

)()( ttxp χ= ,    ],[ 00 thtt −∈ , onde h é uma constante não negativa. 

A dinâmica do modelo de referência é descrita pelas seguintes equações: 

)(*)(

)(*
)(

txCty

txA
dt

tdx

mmm

mm
m

=

=
      (3-8) 
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onde nm
m Rtx ∈)(  é o vetor estado do modelo de referência, )(tym  tem a mesma dimensão de 

)(typ . Deve ser observado que o método de Wu [20],[21] garante apenas o rastreamento da 

resposta autônoma do modelo de referência uma vez que a equação (3-8) não é função de 

)(tum . 

É considerado que o vetor estado do modelo de referência seja limitado, isto é: 

Mtxm ≤)( , onde M é uma constante positiva. 

Para que o controlador descrito neste item garanta que a aeronave hospedeira consiga 

rastrear assintoticamente a dinâmica do modelo de referência, é necessário que a seguinte 

equação seja satisfeita [21]: 

���
�

		
�=��
�	
����

�
		
�

m

m

p

pp

C

AG

H

G

C

BA *
*

0
     (3-9) 

onde  nxnmRG∈  e mxnmRH ∈  são soluções da equação (3.9). 

Se não existir uma solução para a equação matricial descrita acima, deve ser considerada 

um diferente modelo de referência e/ou outra matriz pC . 

Caso contrário, existe um vetor de controle )),(()( ttxptu pp =  que garante o 

rastreamento assintótico de )(tym , mesmo na presença de incertezas e distúrbios externos. 

Antes de definir o controlador )(tup são definidas três condições: 

Condição 1) O par },{ pp BA da equação (3.7) é completamente controlável; 

Condição 2) Para todo ϖνυ ∈),,( q , existem funções matriciais contínuas  

),( tN υ , ),( tE ν , ),(~ tqw  de dimensões apropriadas, tais que: 

),(*),( tNBtA pp υυ =∆  

),(*),( tEBtB pp νν =∆               (3-10) 

),(~*),( tqwBtqw p=  
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Os limites das incertezas são definidos abaixo: 

),(max tN υρ
υυ =  

),(~max tqw
q

q =ρ  

))],(),(min(*
2

1
[min)( tEtEt T ννλµ

ν
+=  

 

Condição 3) Para todo 0tt ≥ ,  1)( −>tµ  

A partir da condição 1, sabe-se que para cada matriz simétrica nxnRQ∈  definida positiva 

existe uma única matriz  simétrica positiva nxnRP∈  que é solução da equação algébrica de 

Riccati: 

QPBBPAPPA T
ppp

T
p −=−+ ****** η               (3-11) 

onde  η  é uma constante positiva.  

Seja o erro de rastreamento )(te definido por: 

)()()( tytyte mp −=                 (3-12) 

e o vetor de controle )(tup definido por: 

)()(*)( tptxHtu mp +=                (3-13) 

onde mxnmRH ∈  satisfaz a equação matricial (3-9). 

Considere também o vetor auxiliar z(t) definido por 

)(*)()( txGtxtz mp −=                (3-14) 

onde nxnmRG∈  satisfaz a equação (3-9). 

Das equações (3-9), (3-12) e (3-14), tem-se que: 

)(*)( tzCte p=                (3-15) 
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Então:  

)(*)( tzCte p≤  

Como ∞≤pC , tem-se que: 0)( →tz implica em 0)( →te  

Então é suficiente estudar a estabilidade de )(tz  (Vide Item 3.2.4) 

Usando as equações (3-7), (3-8), (3-9), (3-10) e (3-14) obtém-se: 

 

),,,(

)(*)],([)(*)],([
)(

m

pppp

xqg

tptBBtztAA
dt

tdz

νυ

νυ

+

∆++∆+=
             (3-16) 

onde: 

(.))(*]*(.)*(.)[),,,( wtxHBGAxqg mppm +∆+∆=νυ              (3-17) 

 

Usando-se a condição 2, pode-se reduzir a equação (3-17) a : 

),,,(*),,,( mpm xqFBxqg νυνυ =                (3-18) 

onde : 

(.)~)(*]*(.)*(.)[),,,( wtxHEGNxqF mm ++=νυ               (3-19) 

e 

}),,,(max{)( mi xqFt νυρ =                (3-20) 

Agora, a função )(tp é definida como: 

)),(()),(()( 21 ttzpttzptp +=            (3-21 a) 

onde: 

)(***)(*
2

1
)),(( 11 tzPBtkttzp T

p−=           (3-21 b) 
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stzttzPB

tzPBtk
ttzp

i
T

p

T
p

++
−=

2

2
2

)(*)(*)(**

)(***)(
)),((

ερ
          (3-21 c) 

onde: 

a) )(1 tk e )(. 2 tk definidos pelas seguintes equações: 

)(1

)(*
)(

22
1

1 t

t
tk

µ
ρδη υ

+
+=            (3-21 d) 

)(1

)(
)(

2

2 t

t
tk i

µ
ρ
+

=              (3-21 e) 

b) 1δ , ε  e s são constantes positivas definidas de tal forma que a condição abaixo seja 

satisfeita: 

2min2
1 )(

*2*2)(
1

tz

s
Q −−< ελ

δ
            (3-21f) 

Obs: O termo s, mostrado nas equações (3-21c) e (3-21f) foi adicionado para evitar a 

ocorrência de “chattering”  [16], [24], que é basicamente um fenômeno no qual há uma 

atuação excessiva dos atuadores das superfícies de controle. Esta atuação muito rápida pode 

gerar problemas aeroelásticos e/ou diminuir a vida útil destes atuadores. A presença deste 

termo evita problemas de indeterminação numérica em )(2 tp  quando 0)( →tz   

 

O controle em malha fechada descrito acima é composto de duas partes: )(1 tp  e )(2 tp  

onde )(1 tp  é um controlador linear no estado z(t), e )(2 tp é um controlador continuo não 

linear usado para compensar o vetor incerteza F(.). 

Se as condições 1,2,3 definidas forem satisfeitas, o controlador definido pelas equações 

(3-13) e (3-21) garante a estabilidade uniforme e assintótica do sistema auxiliar definido pelo 

vetor de estados z(t), caso a candidata a função de Lyapunov definida no item 3.2.4 seja uma 

função de Lyapunov, ou. seja o erro )()()( tytyte mp −= tenderá uniforme e assintoticamente 
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para zero, garantindo assim que a aeronave hospedeira consegue rastrear assintoticamente a 

dinâmica do modelo de referência, mesmo na presença de incertezas e distúrbios externos. 

3.2.3) Modificações feitas no controlador  em malha fechada 

 Neste trabalho foram feitas algumas modificações que são descritas e justificadas 

abaixo: 

a) Substituição de )(txm  por  )(txp : 

 Resolvendo-se a equação matricial 3-9, obtém-se: 

 mp CCG *1−= , e )****(*)*( 1
mpppmmpp CCACACBCpinvH −−= ,  

 onde: pinv( pp BC * ) é a  pseudo-inversa  da matriz pp BC * . 

Deve ser notado que o primeiro fator do vetor de controle )(tup mostrado na equação (3-13) é: 

)(*)****(*)*()(* 1 txCCACACBCpinvtxH mmpppmmppm
−−=         (3-22 a) 

 Usando a equação (3-3) descrita a seguir: )(*)(* txCtxC ppmm = , e colocando )(txm  

em função de )(txp , obtém-se: 

  )(*)****(*)*()(* 1 txACCCACBCpinvtxH ppppmmmppm −= −        (3-22 b) 

Este termo é idêntico ao primeiro fator da lei de controle definida na equação (3.5), 

(método de Erzberger).  

b) Adição do Termo (t))*u*BCBC mmmpp (*)*( 1− : 

Neste trabalho foi verificado que a adição do termo ( (t))*u*BCBC mmmpp (*)*( 1− ) na 

equação (3-13) permite um melhor rastreamento da resposta aos comandos do piloto (Vide 

Apêndice A). Este termo é idêntico ao segundo fator da lei de controle definida na equação 

(3.5).  

c) Adição do Termo s na equação 3.21 c – já foi explicado no item 3.2.2. 
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Pelos motivos apresentados acima, foi usada a seguinte lei de controle a malha fechada: 

)()(*)****((*)*()( 11 tp(t))*u*BCtxACCCACBCtu mmmppppmmmppp ++−= −−  

                     (3-23) 

Pode-se notar que os dois primeiros termos da equação acima correspondem a lei de 

controle definida pelo método de Erzberger. 

O termo )(tp é usado para compensar efeitos de incertezas no modelo da aeronave 

hospedeira e distúrbios a esta. 

A Fig.3-5 abaixo mostra o diagrama de blocos do controlador em malha fechada descrito 

pela equação (3-23).  

 

Figura 3-5 a - Diagrama de blocos do controlador  em malha fechada com modelo de 

referência explicito 
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Figura 3-5-b – Diagrama de blocos do controlador  )(tp  

Na Fig.3-5, os retângulos azuis ilustram as modificações feitas no controlador em malha 

fechada:  

• Modificação I: Adição do termo (t))*u*BCBC mmmpp (*)*( 1− ; 

• Modificação II: Adição da constante s.  

A validação destas modificações feitas é apresentada no Apêndice A. 

Deve ser lembrado que o termo )(tp do vetor de controle contém quatro componentes: 

deflexão do profundor, do aileron, do leme e comando na manete de combustível. 

Sabe-se que o motor tem dinâmica muito mais lenta que as superfícies de controle e que 

o termo calculado )(tp  pode exigir uma velocidade de atuação mais rápida das superfícies de 

controle. 

Foi considerado que não seria realista utilizar a componente de )(tp  correspondente a 

variação de tração do motor, pois este deveria ter uma dinâmica muito rápida para seguir os 

sinais comandados. Por esta razão só foram utilizados apenas três das quatro componente de 

)(tp , que são correspondentes às deflexões das superfícies de controle: profundor, aileron e 

leme. 
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3.2.4) Demonstração da teor ia utilizada na definição da lei de controle a malha fechada  

Este item contém a demonstração da teoria utilizada na definição da lei de controle 

)()(*)( tptxHtu mp += . Este estudo começou com a definição de um sistema auxiliar 

composto pelo vetor de estados )(tz , sendo que )(*)()()( tzCtytyte pmp =−= . Durante as 

simulações em vôo deseja-se que este erro seja sempre nulo, ou o mais próximo possível 

disto. Uma forma de garantir que o vetor )(te  seja muito próximo do vetor nulo é estudar a 

estabilidade do sistema auxiliar em torno do ponto de equilíbrio 0)( =tz . 

Para este estudo foi definida uma candidata a função de Lyapunov. Se esta candidata 

atender as condições definidas no item 3.2.1, estará demonstrado a estabilidade uniforme e 

assintótica do sistema auxiliar em torno do ponto de equilíbrio 0)( =te , ou seja, estará 

garantido que a aeronave hospedeira rastreará a dinâmica do modelo de referência. 

A seguir é apresentado a definição de uma candidata a função de Lyapunov e a 

demonstração de que esta candidata junto com o controlador definido na equação (3-13) 

garantem a estabilidade do sistema, segundo o método de Lyapunov.. 

Usando as equação (3-7), (3-8), (3-13), (3-14) e (3-21) obtém-se: 

),,,()),((*][

)(*),()),((*),()(*]***)(*
2

1
[

)(

2

11

mpp

pp
T

p

xqgttzpBB

tztAttzptBtzPBBtkA
dt

tdz

νυ

υυ

+∆++

∆+∆+−=
  (3-24) 

Para um sistema nominal, isto é, um sistema livre de distúrbios externos e incertezas é 

definida uma função positiva com a seguinte equação: 

)(**)()),(( tzPtzttzV T=                (3-25) 

Onde P é a solução da equação de Riccati definida na equação (3-11). 
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Seja )(tz  definida como a solução do sistema descrito pela equação (3-24) para todo 

0tt ≥ , e seja a função de Lyapunov do sistema nominal (definida na equação (3-25)) uma 

candidata a função de Lyapunov do sistema descrito pela equação (3-24). 

Então para todo 0tt ≥ , obtém-se: 

),,,(**)(*2

)),((*)],([**)(*2

)),((*),(**)(*2

)(*),(**)(*2

)(*]****)(**[*)(
)),((

2

1

1

m
T

pp
T

p
T

p
T

TTT

xqgPtz

ttzptBBPtz

ttzptBPtz

tztAPtz

tzPBBPtkAPPAtz
dt

ttzdV

νυ

υ

υ

υ

+

∆++

∆+

∆+

−+=

             (3-26) 

Substituindo a equação (3-11) e as expressões definidas nas condições 2 e 3 do item 3.2.2 

na equação acima obtém-se a seguinte inequação: 

)(***)(*2

)(*)(*)(**

)(***)(*2

)(*)(****2

)(***]*[)(**)(
)),((

2

2
2

222
1

tzPBt

stzttzPB

tzPBt

tztzPB

tzPBtzQtz
dt

ttzdV

T
p

i
T

p

T
p

T
p

T
p

T

ρ

ερ

ρ

ρ

ρδ

υ

υ

+

++
−

+

−≤

             (3-27) 

 

onde nxnRQ∈  é uma matriz simétrica definida positiva. 

Simplificando a expressão acima, obtem-se: 
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stzttzPB

stzPBt

stzttzPB

tztzPBt

tztzQtz
dt

ttzdV

i
T

p

T
p

i
T

p

T
p

T
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+

++
+

+−≤
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2

2

2

2
1
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*)(***)(*2

)(*)(*)(**

)(.**)(***)(*2
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1

)(**)(
)),((

ερ

ρ

ερ

ερ

δ

             (3-28) 

Como s e ε  são duas constantes positivas, tem-se que: 

22
)(*)(*)(**)(*)(*)(** tzttzPBstzttzPB i

T
p

T
p ερερ +>++            (3-29a) 

e 

sttzPBstzttzPB i
T

p
T

p +>++ )(*)(**)(*)(*)(**
2 ρερ             (3-29b) 

Usando-se as inequações (3-28) e (3-29), obtém-se: 

sttzPB

stzPBt

tzttzPB
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Da inequação (3-30) e da  relação: 0,,
*
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A partir da inequação (3-31), obtem-se a inequação (3-32): 
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onde :  
22

1

min
)(

*2]
1

[*2)(
tz

s
Q −−−=

δ
ελγ                          (3-33) 

Neste trabalho foram utilizadas as seguintes constantes: 

15.0=ε , 325.0=s , 0711.71 =δ , 802.0=υρ , 435.0=iρ , 0.29=µ , 0.4=η  

9..9*]249171341[ xIQ = ,  

onde:  9..9 xI  é uma matriz identidade com dimensão 9 x 9. 

Considerando-a matriz Q, tem-se que 1)(min =Qλ  

Substituindo este valor e as constantes s, ε  e 1δ  na equação (3-33), obtem-se: 

22
)(

65.0
68.0

)(
*2]

50

1
[15.0*21

tztz

s −=−−−=γ              (3-34) 

Pode-se ver na equação (3-34), que só pode-se garantir que 0>γ , quando 978.0)(. >tz . 

Quando 978.0)( >tz , o estado z(t) tenderá cada vez mais até o ponto de equilíbrio 0)( =tz . 

O sistema estará em uma “ região de estabilidade assintótica”  apenas quando 978.0)( >tz . 

Portanto, usando a candidata a função de Lyapunov definida neste item, não se pode 

afirmar que o sistema é estável assintoticamente em torno do ponto de equilíbrio )(tz =0, mas, 

também segundo o método de Lyapunov, não se pode afirmar que o sistema é instável em 

torno do ponto de equilíbrio z(t)=0. Mesmo que o sistema não seja estável assintoticamente 

para 978.0)( <tz , o vetor z(t) poderá convergir para o vetor nulo ou poderá ficar na região 

em que 978.0)( <tz , sem efetivamente convergir para o vetor nulo, ou então pode sair da 

região em que 978.0)( <tz . Se a última alternativa ocorrer, obter-se á 978.0)( >tz , o vetor 

z(t) estará na “ região de estabilidade assintótica” , e tenderá cada vez mais ao ponto de 

equilíbrio, até entrar novamente na região em que 978.0)( <tz . 
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Ou seja, a candidata a função de Lyapunov utilizada neste trabalho mostra que 

)(tz .ficará limitado superiormente a 0.978 quando ∞→t . O sistema de controle é ultimately 

bounded. Esta situação é ilustrada na figura 3.6 d. 

 

Figura 3-6)  Estabilidade no Sentido de Lyapunov: a) Estabilidade;  b)Estabilidade 

Assintótica; c) Instabilidade; d) Ultimately Bounded 

 

onde:   S(d) – bola fechada de raio máximo d = 0.978; 

S(E) – bola fechada de raio máximo E, sendo que E>0.978; 

X0 – Condição Inicial; 

Xe – Condição de Equilíbrio; 

 

Deve ser lembrado que, de acordo com Wu [20],[21], não foi considerado a presença do 

termo (t))*u*BCBC mmmpp (*)*( 1− na demonstração da estabilidade do sistema auxiliar em 

torno do vetor nulo. A presença deste termo na lei de controle )(tup é validada nas simulações 

apresentadas no Apêndice A. 
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4. Resultados das Simulações feitas 

Este item apresenta as simulações feitas, nas quais foram utilizados o controlador em 

malha aberta (item 3.1) e o controlador a malha fechada (item3-2). 

Nas simulações feitas foram calculadas as condições de equilíbrio e foram verificadas as 

respostas da aeronave hospedeira e do modelo de referência a perturbações nas condições 

iniciais de equilíbrio (resposta autônoma da aeronave), e aos comandos do piloto (deflexões 

das superfícies de controle ou variação na tração do motor). 

Para se achar as condições iniciais de equilíbrio de cada simulação foram definidos os 

valores da velocidade V, da altitude H, da derrapagem β , da velocidade angular 'ψ . Estas 

condições foram definidas iguais para a aeronave hospedeira e para o modelo de referência. 

Os valores dos outros estados foram obtidos através de um processo de otimização, 

considerando que as derivadas de todos os estados são nulas quando a aeronave está em 

equilíbrio. 

As tabelas deste capítulo apresentam os valores dos estados iniciais V, H, β  e 'ψ  

definidos em cada simulação, os valores das perturbações em rqpV ,,,,, βα  no instante 

inicial da simulação, e os valores dos comandos nas superfícies de controle: profundor, 

aileron, leme, e o comando na manete de combustível δπ , que nos gráficos é mostrado como 

TLA. 
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Nos gráficos mostrados nesta dissertação podem ser vistos os valores dos seguintes 

parâmetros: 

TV - velocidade verdadeira 

α  - ângulo de ataque (alfa) 

β  - ângulo de derrapagem (beta) 

φ  - ângulo de rolamento (phi) 

θ  - ângulo de arfagem (theta) 

p  - velocidade angular de rolamento 

q - velocidade angular de arfagem 

r  - velocidade angular de guinada 

H  - altitude pressão  

profδ  - ângulo de deflexão do profundor 

ailδ - ângulo de deflexão do aileron 

lemeδ  - ângulo de deflexão do leme 

δπ  - variação porcentual de tração do motor (TLA) 
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4.1 Sistema de controle em malha aberta 

Nas páginas que se seguem, são mostradas as comparações das dinâmicas do Airbus 

(curvas pretas) e do Mirage com a atuação dos sinais de controle em malha aberta definidos 

pelo método de Erzberger (curvas vermelhas). 

Apenas nas duas primeiras simulações é mostrada também a dinâmica do Mirage sem a 

atuação das leis de controle (curvas magenta). Isto foi feito com o intuito de mostrar 

claramente o efeito da atuação das leis de controle na dinâmica da aeronave hospedeira 

(Mirage). 

As curvas com a dinâmica do Mirage sem atuação das leis de controle não foram 

mostradas nas outras simulações pois isto iria sobrecarregar as figuras e dificultar a 

comparação das dinâmicas do Airbus (curvas pretas) e a dinâmica do Mirage com atuação das 

leis de controle em malha aberta (curvas vermelhas) 

A maior parte das simulações apresentou resultados satisfatórios. Apenas em alguns 

casos simulados pode ser notado algumas diferenças entre a resposta da aeronave hospedeira 

(Mirage) e do modelo de referência (Airbus). 

Estas diferenças são comentadas e avaliadas logo após a apresentação dos resultados. 

Obs: As simulações em vôo sempre devem ser feitas em altitudes e velocidades que 

façam parte do envelope de vôo do modelo de referencia e da aeronave hospedeira. 
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A Tab.4.1.1 abaixo mostra as condições que foram simuladas.  

Tabela 4.1.1 – Casos simulados com a atuação da lei de controle a malha aberta 

Condições iniciais de  
equilíbr io 

Perturbações nas condições 
iniciais de equilíbr io 

Comandos do Piloto sim 

V 
m/s 

H 
m 

β  
deg 

'ψ  
deg 

Vδ  
m/s 

δα  
deg 

qδ  
deg
/s 

δβ  
deg 

pδ  
deg
/s 

rδ  
deg
/s 

prδ  
deg 

aδ  
deg 

dδ  
deg 

δπ  
- 

1 160 2000 0 0 8 0 0 0 0 0 0 0 0 0 
2 160 2000 0 0 0 2,3 2,3 0 0 0 0 0 0 0 
3 160 2000 0 0 0 0 0 1,7 1,7 1,7 0 0 0 0 
4 160 2000 2,3 0 0 0 0 1,7 1,7 1,7 0 0 0 0 
5 160 2000 0 1,7 0 0 0 1,7 1,7 1,7 0 0 0 0 
6 160 2000 0 0 0 0 0 0 0 0 0.6 0 0 0 
7 160 2000 0 0 0 0 0 0 0 0 -0.6 0 0 0 
8 140 2000 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0.2 
9 140 2000 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 -0.2 
10 180 4000 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 
11 180 4000 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 
12 180 4000 2,3 0 0 0 0 0 0 0 0 0 -1 0 
13 180 2000 0 0 0 0 0 0 0 0 sen 0 0 0 
14 180 2000 0 0 0 0 0 0 0 0 0 sen 0 0 
15 180 2000 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 sen 0 
16 180 2000 0 0 0 2,7 2,7 2,7 2,7 2,7 0 0 0 0 
17 160 3000 1,7 0 0 2,7 2,7 2,7 2,7 2,7 0 0 0 0 

 
 

Neste trabalho, foram feitas simulações com o intuito de verificar a resposta autônoma da 

aeronave: Fugóide (Simulação 1), Período Curto (Simulação 2),  Movimento Espiral e Dutch-

Roll (Simulações 3,4 e 5). 

A diferença entre as simulações 3,4 e 5 está nas condições iniciais: na simulação 3, a 

aeronave hospedeira e o modelo de referência estão inicialmente num vôo de cruzeiro, na 

simulação 4 as aeronaves estão num vôo de cruzeiro com derrapagem, e na simulação 5 as 

aeronaves estão fazendo uma curva coordenada. 

As simulações 6 a 15 apresentam respostas da aeronave a comandos do piloto (deflexões 

de profundor, aileron, leme e variação de tração do motor). Os casos 6 a 12 apresentam 
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respostas a deflexões comandadas do tipo degrau, e as simulações 13 a 15 apresentam 

respostas a deflexões comandadas com perfil senoidal. Estas últimas simulações foram feitas 

apenas para checar que a aeronave hospedeira consegue rastrear deflexões comandadas 

continuamente nas superfícies de controle. As simulações 16 e 17 mostram o efeito dos 

atuadores no controle da resposta autônoma da aeronave hospedeira. 

Foram feitas simulações com diferentes condições de equilíbrio para muitos dos casos 

apresentados na Tab.5.1.1. Nas sete primeiras simulações, foi considerado uma velocidade 

inicial de 160 m/s e uma altitude inicial de 2000m . As outras simulações poderiam ter sido 

feitas com os mesmos valores de velocidade e altitude iniciais, mas optou-se por apresentar 

resultados de simulações com diferentes condições de equilíbrio, apenas para mostrar que o 

controlador definido pelo método de Erzberger [12] apresenta desempenho satisfatório 

mesmo quando são feitas simulações com diferentes condições iniciais de equilíbrio porque 

este controlador usa os parâmetros da dinâmica para a condição inicial de equilíbrio. Isto é 

uma vantagem do controlador definido pelo método de Erzberger em relação a controladores 

definidos por outros métodos, em que os ganhos do controlador são definidos para uma 

condição de equilíbrio específica [2],[53] e perdem sua eficácia quando são feitas novas 

simulações com diferentes condições de equilíbrio das que foram usadas durante a definição 

dos ganhos. 
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4.1.1) Simulação 1 - Fugóide 

Tabela 4-1-2 – Condições iniciais usadas na simulação 1 
 

Condições de equilíbr io Perturbações 
às condições iniciais 

Sinais de controle 
comandados pelo piloto 

velocidade  160 m/s )/( smVδ  +8 profδ (deg) 0 

altitude  2000 m (deg)δα  0 ailδ (deg) 0 

derrapagem 0 deg δβ (deg) 0 lemeδ (deg) 0 

'ψ  0 deg )(deg/ spδ  0 δπ (-) 0 

qδ (deg/s) 0 Curva preta – Airbus 
Curva vermelha – Mirage rδ (deg/s) 0 

Curva magenta- Mirage sem 
atuação de leis de controle 

 

Figura 4-1a –Simulação 1 - Fugóide 
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Figura 4-1b–Simulação 1 - Fugóide 
 

 
 

Figura 4-1c –Simulação 1 - Fugóide 
 
 

Ao se comparar os gráficos pretos, vermelhos e magenta das Fig.4-1a e 4-1 b, pode-se 

ver que a atuação de leis de controle na aeronave hospedeira garante um satisfatório 

rastreamento da resposta do modelo de referência (para o caso considerado). 
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As curvas representativas dos estados da aeronave hospedeira (Mirage) com atuação das 

leis de controle e as curvas representativas dos estados do modelo de referência (Airbus) são 

praticamente coincidentes. 

Os gráficos com os sinais de controle mostrados na Fig.4-1b foram ampliados e 

mostrados na Fig.4-1 c, para que ficasse mais nítido as deflexões do profundor da aeronave 

hospedeira (Mirage) que estão sendo comandadas pelo sistema de controle. 

Os comentários feitos para os resultados da simulação 1 são igualmente válidos para os 

resultados da simulação 2, apresentada a seguir. 
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4.1.2) Simulação 2 - Per íodo Curto 

Tabela 4-1-3- Condições iniciais usadas na simulação 2 
 

Condições de equilíbr io Perturbações 
às condições iniciais 

Sinais de controle 
comandados pelo piloto 

velocidade  160 m/s )/( smVδ  0 profδ (deg) 0 

altitude  2000 m (deg)δα  2.3 ailδ (deg) 0 

derrapagem 0 deg δβ (deg) 0 lemeδ (deg) 0 

'ψ  0 deg )(deg/ spδ  0 δπ (-) 0 

qδ (deg/s) 2,3 Curva preta – Airbus 
Curva vermelha – Mirage rδ (deg/s) 0 

Curva magenta- Mirage sem 
atuação de leis de controle 

 

 
     Figura 4-2 a –Simulação 2 – Período Curto 
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Figura 4-2 b–Simulação 2 – Período Curto 

 
Os resultados apresentados nas simulações 1 e 2 mostram que a atuação da lei de 

controle definida pelo método de Erzberger permite o rastreamento do período curto e da 

fugóide do modelo de referência, desde que não haja distúrbios à aeronave hospedeira, nem 

imprecisões no modelo matemático desta aeronave. 
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4.1.3) Simulação 3 - Dutch-Roll 

Tabela 4-1-4: Condições iniciais usadas na simulação 3 
 

Condições de equilíbr io Perturbações 
às condições iniciais 

Sinais de controle 
comandados pelo piloto 

velocidade  160 m/s )/( smVδ  0 profδ (deg) 0 

altitude  2000 m (deg)δα  0 ailδ (deg) 0 

derrapagem 0 deg δβ (deg) 1,7 lemeδ (deg) 0 

'ψ  0 deg )(deg/ spδ  1,7 δπ (-) 0 

qδ (deg/s) 0 Curva preta – Airbus 
Curva vermelha – Mirage rδ (deg/s) 1,7 

 

 

 
Figura 4-3 a –Simulação 3 – Dutch-Roll 

 
Obs: A partir deste item só serão apresentadas comparações da resposta da aeronave 

hospedeira com atuação das leis de controle e a resposta do modelo de referência. 
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Figura 4-3 b –Simulação 3 – Dutch-Roll 
 

 
Pode-se ver na Fig.4.3a que a aeronave hospedeira consegue rastrear a dinâmica do 

modelo de referência. Pode-se notar diferenças mínimas entre os estados da aeronave 

hospedeiro e do modelo de referência nos gráficos dos estados p,q e r, e dos ângulos β  e ψ ,  

Estas pequenas diferenças se devem à dinâmica dos atuadores que não foram rápidos o 

suficiente para comandar as deflexões das superfícies de controle na velocidade calculada 

pelo sistema de controle, mas estas diferenças observadas são muito pequenas, de forma a não 

afetar a avaliação feita pelo piloto que está comandando a simulação. 

Estes comentários a respeito das diferenças observadas nesta simulação se aplicam 

igualmente para todas as outras simulações da resposta autônoma apresentadas neste trabalho. 

Em todas as simulações da resposta autônoma, pode-se notar uma diferença constante 

entre o ângulo da ataque α  da aeronave hospedeira e do modelo de referência. Esta diferença 

se deve ao fato de que no começo da simulação foi definida a mesma velocidade e altitude 

para o modelo de referência e para a aeronave hospedeira. Sabe-se que para equilibrar as 

aeronaves nestas condições será necessário diferentes valores de α , pois estas aeronaves têm 
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diferentes pesos e diferentes valores de αCL . A condição de igualdade de todos os estados no 

instante inicial não é possível, e este resultado já era esperado.  

O método de Erzberger considera valores iguais das derivadas dos estados para qualquer 

instante de tempo t. Assim era esperado que as variações de α  da aeronave hospedeira e do 

modelo de referência tivessem o mesmo valor, e isto é observado nos resultados das 

simulações, pois nota-se que a diferença entre o ângulo de ataque α  das duas aeronaves é 

constante. 

Esta diferença também é observada para o ângulo de atitude θ , pois este ângulo é igual a 

soma do ângulo de ataque α  e do ângulo de subida γ , nos casos em que não há derrapagem, 

nem rolamento da aeronave. Uma vez que a aeronave hospedeira consiga rastrear a altitude e 

a velocidade do modelo de referência simultaneamente, e uma vez que é definido o mesmo 

valor inicial para o ângulo γ ( da aeronave hospedeira e do modelo de referência ), espera-se 

ver os mesmos valores do ângulo de subida γ  para as duas aeronaves. Portanto, a mesma 

diferença que é observada para o ângulo de ataque será observada para o ângulo de atitude θ . 

Estas diferenças comentadas podem ser vistas na Fig.4-3 a. 

A Fig.4.3 b apresenta as deflexões das superfície de controle e a variação na manete de 

combustível comandada pela lei de controle em malha aberta. 
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4.1.4) Simulação 4 - Vôo com Derrapagem, Dutch-Roll 

Tabela 4-1-5: Condições iniciais usadas na simulação 4 
 

Condições de equilíbr io Perturbações 
às condições iniciais 

Sinais de controle 
comandados pelo piloto 

velocidade  160 m/s )/( smVδ  0 profδ (deg) 0 

altitude  2000 m (deg)δα  0 ailδ (deg) 0 
derrapagem 2.3 deg δβ (deg) 1,7 lemeδ (deg) 0 

'ψ  0.0 deg/s )(deg/ spδ  1,7 δπ (-) 0 

qδ (deg/s) 0 Curva preta – Airbus 
Curva vermelha – Mirage rδ (deg/s) 1,7 

 

 

Figura 4-4 a –Simulação 4 – Vôo com Derrapagem, Dutch-Roll 
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Figura 4-4 b – Simulação 4 – Vôo com Derrapagem, Dutch-Roll 
 

Em todas as simulações da resposta autônoma da aeronave, nos quais a aeronave estava 

inicialmente fazendo um vôo com derrapagem β  ou uma curva com curva de velocidade 

angular 'ψ , pode-se notar uma diferença constante entre o ângulo de rolamento φ  da 

aeronave hospedeira (Mirage) e do modelo de referência (Airbus). Esta diferença se deve ao 

fato de que no começo da simulação foram definidos os mesmos parâmetros β  e 'ψ para a 

aeronave hospedeira e para o modelo de referência. 

Sabe-se que nestas condições será necessário diferentes valores de φ  para equilibrar as 

diferentes aeronaves, pois  estas têm diferentes pesos, diferentes inércias  e diferentes valores 

das derivadas de estabilidade. Estas diferenças justificam os diferentes valores de ângulo de 

rolamento φ  necessários para manter os mesmos valores da velocidade angular 'ψ  e da 

derrapagem β . 

O método de Erzberger considera valores iguais das derivadas dos estados para qualquer 

instante de tempo t, assim sendo .espera-se que as variações de φ  do Mirage e do Airbus  
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tenham o mesmo valor, e isto é observado nos resultados das simulações (Fig.4.4 a), pois 

nota-se que a diferença entre o ângulo de rolamento φ  do Mirage e do Airbus é constante. 

Apesar desta diferença observada, pode-se afirmar que o sistema de controle consegue 

controlar muito bem a resposta autônoma da  aeronave hospedeira. 

Os mesmos comentários feitos neste item se aplicam para todas as simulações nas quais 

há atuação do sistema de controle para rastrear a resposta autônoma do modelo de referência. 

Inicialmente poderia ter sido definido o mesmo valor do ângulo de rolamento φ  para a 

aeronave hospedeira e para o modelo de referência no instante inicial da simulação, mas neste 

caso obter-se-ia valores diferentes de derrapagem β  e/ou da velocidade angular 'ψ . 

Outro fato que deve ser comentado é que, nas simulações da resposta autônoma da 

aeronave, em que há a perturbação a qualquer estado relacionado a dinâmica látero-direcional, 

foi verificado que os estados β  , 'ψ ,p e r voltam a condição inicial de equilíbrio em menos de 

10 s (Fig.4-4 a e Fig.4-4 b), mas o ângulo de rolamento demora muito mais para voltar a 

condição inicial de equilíbrio (Fig.4-4 c). 

Na verdade é o movimento espiral da aeronave [1],[8],[9] que gera este retorno mais 

lento do parâmetro φ  ao estado inicial. 

Deve ser observado também que qualquer perturbação nos estados φ , β  , 'ψ ,p e r gera 

também um movimento fugoidal, mas com pequena amplitude de oscilação (Fig.4.4c). 
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Figura 4-4 c – Simulação 4 – Vôo com Derrapagem, Dutch-Roll 
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4.1.5) Simulação 5 - Curva Coordenada, Dutch-Roll 

Tabela 4-1-6- Condições iniciais usadas na simulação 5 
 

Condições de equilíbr io Perturbações 
às condições iniciais 

Sinais de controle 
comandados pelo piloto 

velocidade  160 m/s )/( smVδ  0 profδ (deg) 0 

altitude  2000 m (deg)δα  0 ailδ (deg) 0 

derrapagem 0 deg δβ (deg) 1.7 lemeδ (deg) 0 

'ψ  1.7 deg/s )(deg/ spδ  1.7 δπ (-) 0 

qδ (deg/s) 0 Curva preta – Airbus 
Curva vermelha – Mirage rδ (deg/s) 1.7 

 

 

 
Figura 4-5 a –Simulação 5 – Curva Coordenada, Dutch-Roll 
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  Figura 4-5 b – Simulação 5 – Curva Coordenada, Dutch-Roll 
 

A Fig.4-5 apresenta resultados bastante satisfatórios do rastreamento da resposta 

autônoma do modelo de referência, que estava inicialmente em vôo derrapado. Pode-se notar 

que uma vez definido o controlador pelo método de Erzberger, este mantém a sua eficiência 

ao se realizar simulações com diferentes condições de equilíbrio. Não é necessário fazer uma 

tabela com diferentes ganhos das leis de controle para as diferentes condições de equilíbrio 

das simulações feitas. 
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4.1.6) Simulação 6 - Degrau de Profundor - picar  

Tabela 4-1-7- Condições iniciais usadas na simulação 6 
 

Condições de equilíbr io Perturbações 
às condições iniciais 

Sinais de controle 
comandados pelo piloto 

velocidade  160 m/s )/( smVδ  0 profδ (deg) +0.6 

altitude  2000 m (deg)δα  0 ailδ (deg) 0 

derrapagem 0 deg δβ (deg) 0 lemeδ (deg) 0 

'ψ  0.0 deg/s )(deg/ spδ  0 δπ (-) 0 

qδ (deg/s) 0 Curva preta – Airbus 
Curva vermelha – Mirage rδ (deg/s) 0 

 

 

 
  Figura 4-6 a – Simulação 6 – Degrau de Profundor - picar  

 
Pode ser visto na Fig.4.6 que a aeronave hospedeira não consegue rastrear a resposta do 

modelo de referência a comandos de profundor do tipo degrau. Isto se deve à imprecisão dos 
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modelos lineares da aeronave hospedeira e do modelo de referência quando há um 

afastamento considerável do ponto de equilíbrio definido inicialmente.  

 

Figura 4-6 b – Simulação 6 – Degrau de Profundor - picar  

 

 
Figura 4-6 c – Simulação 6 – Degrau de Profundor - picar  
 

A Fig.4-6 b foi ampliada e apresentada na Fig.4.6 c para que ficasse mais nítida a atuação do 

profundor da aeronave hospedeira. 
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4.1.7) Simulação 7 - Degrau de Profundor - cabrar  

Tabela 4-1-8- Condições iniciais usadas na simulação 7 
 

Condições de equilíbr io Perturbações 
às condições iniciais 

Sinais de controle 
comandados pelo piloto 

velocidade  160 m/s )/( smVδ  0 profδ (deg) -0.6 

altitude  2000 m (deg)δα  0 ailδ (deg) 0 

derrapagem 0 deg δβ (deg) 0 lemeδ (deg) 0 

'ψ  0 deg/s )(deg/ spδ  0 δπ (-) 0 

qδ (deg/s) 0 Curva preta – Airbus 
Curva vermelha – Mirage rδ (deg/s) 0 

 

 

 
  Figura 4-7 a – Simulação 7 – Degrau de Profundor - cabrar  
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  Figura 4-7 b – Simulação 7 – Degrau de Profundor - cabrar  
 

As simulações 6 e 7 (Fig.4-6 e Fig.4-7) mostram que o controlador definido pelo método 

de Erzberger não garante o rastreamento da resposta do modelo de referência à comandos de 

profundor. Isto se deve ao fato de que os estados da aeronave hospedeira e do modelo de 

referência se afastam consideravelmente do ponto de equilíbrio. Por este motivo as dinâmicas 

lineares em torno do ponto de equilíbrio considerado do modelo de referência e da aeronave 

hospedeira deixam de ser representativas da dinâmica real (não linear) destas aeronaves. 

Como a lei de controle definida pelo método de Erzberger é função das dinâmicas 

lineares das aeronaves consideradas, percebe-se facilmente que a aeronave hospedeira não 

conseguirá rastrear a dinâmica do modelo de referência, caso haja um afastamento 

considerável do ponto de equilíbrio, ou caso as dinâmicas lineares não sejam bem definidas. 
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4.1.8) Simulação 8 - Aumento de Tração do Motor  

Tabela 4-1-9- Condições iniciais usadas na simulação 8 
 

Condições de equilíbr io Perturbações 
às condições iniciais 

Sinais de controle 
comandados pelo piloto 

velocidade  140 m/s )/( smVδ  0 profδ (deg) 0 

altitude  2000 m (deg)δα  0 ailδ (deg) 0 

derrapagem 0 deg δβ (deg) 0 lemeδ (deg) 0 

'ψ  0 deg/s )(deg/ spδ  0 δπ (-) 0.2 

qδ (deg/s) 0 Curva preta – Airbus 
Curva vermelha – Mirage rδ (deg/s) 0 

 

 

 
  Figura 4-8 a – Simulação 8 – Aumento de Tração do Motor  
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  Figura 4-8 b – Simulação 8 – Aumento de Tração do Motor  

 

Os resultados da simulação 8 mostram que a aeronave hospedeira consegue rastrear a 

resposta do modelo de referência ao aumento de tração do motor. 



 

 

84 

 

4.1.9) Simulação 9 - Diminuição de Tração do Motor  

Tabela 4-1-10- Condições iniciais usadas na simulação 9 
 

Condições de equilíbr io Perturbações 
às condições iniciais 

Sinais de controle 
comandados pelo piloto 

velocidade  140 m/s )/( smVδ  0 profδ (deg) 0 

altitude  2000 m (deg)δα  0 ailδ (deg) 0 

derrapagem 0 deg δβ (deg) 0 lemeδ (deg) 0 

'ψ  0 deg/s )(deg/ spδ  0 δπ (-) -0.2 

qδ (deg/s) 0 Curva preta – Airbus 
Curva vermelha – Mirage rδ (deg/s) 0 

 

 

 
  Figura 4-9 a – Simulação 9 – Diminuição da Tração do Motor  
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  Figura 4-9 b – Simulação 9 – Diminuição da Tração do Motor  
 

Os resultados da simulação 9 mostram que a aeronave hospedeira consegue rastrear a 

resposta do modelo de referência à diminuição da tração do motor. 
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4.1.10) Simulação 10 - Degrau de Aileron 

Tabela 4-1-11- Condições iniciais usadas na simulação 10 
 

Condições de equilíbr io Perturbações 
às condições iniciais 

Sinais de controle 
comandados pelo piloto 

velocidade  180 m/s )/( smVδ  0 profδ (deg) 0 

altitude  4000 m (deg)δα  0 ailδ (deg) 1 
derrapagem 0 deg δβ (deg) 0 lemeδ (deg) 0 

'ψ  0 deg/s )(deg/ spδ  0 δπ (-) 0 

qδ (deg/s) 0 Curva preta – Airbus 
Curva vermelha – Mirage rδ (deg/s) 0 

 

 

 
Figura 4-10 a –Simulação 10 – Degrau de Aileron 
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Figura 4-10 b – Simulação 10 – Degrau de Aileron 
 

Os resultados da simulação 10 apresentados acima mostram que a aeronave hospedeira 

não consegue rastrear a resposta do modelo de referência a uma deflexão de aileron 

comandada. Como a dinâmica se afasta consideravelmente do ponto de equilíbrio, a 

linearização das dinâmicas não lineares perde sua representatividade e, conseqüentemente o 

controlador definido pelo método de Erzberger perde sua eficácia. 
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4.1.11) Simulação 11 - Degrau de Leme 

Tabela 4-1-12- Condições iniciais usadas na simulação 11 
 

Condições de equilíbr io Perturbações 
às condições iniciais 

Sinais de controle 
comandados pelo piloto 

velocidade  180 m/s )/( smVδ  0 profδ (deg) 0 

altitude  4000 m (deg)δα  0 ailδ (deg) 0 

derrapagem 0 deg δβ (deg) 0 lemeδ (deg) 1 

'ψ  0 deg/s )(deg/ spδ  0 δπ (-) 0 

qδ (deg/s) 0 Curva preta – Airbus 
Curva vermelha – Mirage rδ (deg/s) 0 

 

 

 
Figura 4-11 a - Simulação 11 – Degrau de Leme 
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Figura 4-11 b – Simulação 11 – Degrau de Leme 
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4.1.12) Simulação 12 - Vôo com der rapagem, Degrau de leme 

Tabela 4-1-13- Condições iniciais usadas na simulação 12 
 

Condições de equilíbr io Perturbações 
às condições iniciais 

Sinais de controle 
comandados pelo piloto 

velocidade  180 m/s )/( smVδ  0 profδ (deg) 0 

altitude  4000 m (deg)δα  0 ailδ (deg) 0 

derrapagem 2.3 deg δβ (deg) 0 lemeδ (deg) -1 

'ψ  0 deg/s )(deg/ spδ  0 δπ (-) 0 

qδ (deg/s) 0 Curva preta – Airbus 
Curva vermelha – Mirage rδ (deg/s) 0 

 

 
 

Figura 4-12 a – Simulação 12 – Vôo com Derrapagem, Degrau de Leme 
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Figura 4-12 b – Simulação 12 – Vôo com Derrapagem, Degrau de Leme 
 

Os resultados das simulações 11 e 12 mostram que a aeronave hospedeira consegue 

rastrear a resposta do modelo de referência a um degrau de leme. Com exceção do parâmetro 

β , as curvas de todos os outros estados são praticamente coincidentes. A respeito do 

parâmetro β , pode-se ver que, a medida que o tempo passa, aumenta a diferença entre a 

derrapagem da aeronave hospedeira e do modelo de referência. Isto ocorre porque não há 

nenhuma superfície de controle da aeronave hospedeira que gere diretamente uma força 

lateral na aeronave. A deflexão do leme gera uma força lateral e uma guinada, 

simultaneamente. Nas simulações 11e 12, a deflexão conjunta do leme e do aileron permite 

um rastreamento preciso das velocidades angulares de rolamento e de guinada, e do ângulo de 

rolamento à custa da relativa ineficiência no controle da derrapagem.  
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4.1.13) Simulação 13 - Deflexão de Profundor – Perfil Senoidal 

Tabela 4-1-14- Condições iniciais usadas na simulação 13 
 
Condições de equilíbr io Perturbações 

às condições iniciais 
Sinais de controle comandados 

pelo piloto 
velocidade  180 m/s )/( smVδ  0 profδ (deg) )8.57/sin(*01.0 t  

altitude  2000 m (deg)δα  0 ailδ (deg) 0 

derrapagem 0 deg δβ (deg) 0 lemeδ (deg) 0 

'ψ  0.0 deg/s )(deg/ spδ  0 δπ (-) 0 

qδ (deg/s) 0 Curva preta – Airbus 
Curva vermelha – Mirage rδ (deg/s) 0 

 

 

 
Figura 4-13 a – Simulação 13 – Deflexão de Profundor – Perfil Senoidal 
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Figura 4-13 b – Simulação 13 – Deflexão de Profundor – Perfil Senoidal 
 

Os resultados da simulação 13 mostram que a aeronave hospedeira consegue rastrear a 

resposta do modelo de referência a comandos de profundor com perfil senoidal. 
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4.1.14) Simulação 14 - Deflexão de Aileron – Perfil Senoidal 

Tabela 4-1-15- Condições iniciais usadas na simulação 14 
 
Condições de equilíbr io Perturbações 

às condições iniciais 
Sinais de controle comandados 

pelo piloto 
velocidade  180 m/s )/( smVδ  0 profδ (deg) 0 

altitude  2000 m (deg)δα  0 ailδ (deg) )8.57/sin(*01.0 t  
derrapagem 0 deg δβ (deg) 0 lemeδ (deg) 0 

'ψ  0 deg/s )(deg/ spδ  0 δπ (-) 0 

qδ (deg/s) 0 Curva preta – Airbus 
Curva vermelha – Mirage rδ (deg/s) 0 

 

 

 
Figura 4-14 a – Simulação 14 – Deflexão de Aileron – Perfil Senoidal 
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Figura 4-14 b – Simulação 14 – Deflexão de Aileron – Perfil Senoidal 
 

Na Fig.4-14 pode-se ver que há diferenças entre os estados do Mirage e do Airbus. As 

maiores diferenças estão nos estados H, V e q, α , e θ . 

Isto ocorre devido a diferenças entre as dinâmicas linear e não linear da aeronave 

hospedeira (Mirage) e as diferenças entre as dinâmicas linear e não linear do modelo de 

referência (Airbus). Deve ser lembrado que a lei de controle utilizada é função das dinâmicas 

lineares do Airbus e do Mirage. Qualquer diferença significativa entre as dinâmicas linear dos 

sistemas e a dinâmica real não linear faz com que o controlador definido pelo método de 

Erzberger perca a sua eficácia. 
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4.1.15) Simulação 15 - Deflexão de Leme – Per fil Senoidal 

Tabela 4-1-16- Condições iniciais usadas na simulação 15 
 
Condições de equilíbr io Perturbações 

às condições iniciais 
Sinais de controle comandados 

pelo piloto 
velocidade  180 m/s )/( smVδ  0 profδ (deg) 0 

altitude  2000 m (deg)δα  0 ailδ (deg) 0 

derrapagem 0 deg δβ (deg) 0 lemeδ (deg) )3.57/sin(*01.0 t  

'ψ  0 deg/s )(deg/ spδ  0 δπ (-) 0 

qδ (deg/s) 0 Curva preta – Airbus 
Curva vermelha – Mirage rδ (deg/s) 0 

 

 

 
Figura 4-15 a – Simulação 15 – Deflexão de Leme – Perfil Senoidal 
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  Figura 4-15 b – Simulação 15 – Deflexão de Leme – Perfil Senoidal 
 

Os mesmos comentários feitos para os resultados da simulação 14 são igualmente válidos 

para os resultados da simulação 15, mostrados na Fig. 4.15. 
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4.2) Análise do efeito dos atuadores 

As empresas e instituições que trabalham com projetos de pesquisa relacionados à 

simulações em vôo já sabem a importância de se ter atuadores rápidos das superfícies de 

controle da aeronave hospedeira. Este item visa apenas demonstrar através de simulações 

feitas, a importância de se usar atuadores rápidos na aeronave hospedeira. 

Foram feitas simulações com atuadores com constantes de frequência (ou inverso da 

constante de tempo) -5 e -20. 

Os resultados mostrados a seguir (simulações 16 e 17) mostram que as simulações feitas 

com atuadores com constante de frequência -20 (atuadores mais rápidos) apresentam um 

melhor rastreamento da resposta do modelo de referência. 

Pode-se concluir que aeronaves de estabilidade variável precisam ter atuadores com alto 

poder de controle, para que a aeronave hospedeira consiga rastrear as respostas do modelo de 

referência. 

Os resultados das simulações feitas são mostrados nos próximos gráficos. 

As curvas azuis mostram a resposta da aeronave hospedeira (Mirage) com atuadores de 

constante de frequência -5 (atuadores lentos) e as curvas vermelhas mostram a resposta da 

aeronave hospedeira (Mirage) com atuadores de constante de frequência -20 (atuadores 

rápidos). 
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4.2.1 Simulação 16 - Ver ificação do efeito dos atuadores (1) 

Tabela 4-2-1- Condições iniciais usadas na simulação 16 
 

Condições de equilíbr io Perturbações 
às condições iniciais 

Sinais de controle 
comandados pelo piloto 

velocidade  160 m/s )/( smVδ  0 profδ (deg) 0 

altitude  2000 m (deg)δα  2.7 ailδ (deg) 0 

derrapagem 0 deg δβ (deg) 2.7 lemeδ (deg) 0 

'ψ  0 deg/s )(deg/ spδ  2.7 δπ (-) 0 

qδ (deg/s) 2.7 Curva preta – Airbus 
Curva vermelha – Mirage com 

atuadores rápidos 
rδ (deg/s) 2.7 

Curva azul - Mirage com 
atuadores lentos 

 

 
  Figura 4-16 a – Simulação 16 –Ver ificação do efeito dos atuadores (1) 
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  Figura 4-16 b – Simulação 16 –Ver ificação do efeito dos atuadores (1) 
 

Os resultados da simulação 16 mostram que quanto mais lentos forem os atuadores, mais 

difícil será o rastreamento da resposta do modelo de referência. 
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4.2.2 Simulação 17 - Ver ificação do efeito dos atuadores (2) 

Tabela 4-2-2- Condições iniciais usadas na simulação 17 
 

Condições de equilíbr io Perturbações 
às condições iniciais 

Sinais de controle 
comandados pelo piloto 

velocidade  180 m/s )/( smVδ  0 profδ (deg) 0 

altitude  3000 m (deg)δα  2.7 ailδ (deg) 0 

derrapagem 1.7 deg δβ (deg) 2.7 lemeδ (deg) 0 

'ψ  0 deg/s )(deg/ spδ  2.7 δπ (-) 0 

qδ (deg/s) 2.7 Curva preta – Airbus 
Curva vermelha – Mirage com 

atuadores rápidos 
rδ (deg/s) 2.7 

Curva azul - Mirage com 
atuadores lentos 

 

 
Figura 4-17a  – Simulação 17 –Ver ificação do efeito dos atuadores (2) 
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Figura 4-17 b – Simulação 17 –Ver ificação do efeito dos atuadores (2) 
 

Os resultados da simulação 17 mostram que quanto mais lentos forem os atuadores, mais 

difícil será o rastreamento da resposta do modelo de referência. 
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4.3 Análise de robustez do sistema de controle 

Até agora, foi considerado que o modelo da aeronave hospedeira estava bem 

determinado, e que não havia distúrbios externos a aeronave hospedeira. Um sistema de 

controle em malha aberta (vide Fig.3-2) já é suficiente para controlar um sistema bem 

modelado e que está livre de distúrbios externos, caso não haja um grande afastamento da 

condição de equilíbrio durante a simulação em vôo, mas apresenta limitações quando estas 

condições não são atendidas. A lei de controle em malha fechada definidas nas equações 3-21 

e 3-23 consegue compensar efeitos de incertezas na determinação da dinâmica da aeronave 

hospedeira e de distúrbios não previstos (rajadas e/ou turbulência) atuantes durante as 

simulações em vôo. 

Para demonstrar o aumento de robustez do sistema de controle, foram feitas simulações 

nas quais foram consideradas incertezas na dinâmica da aeronave hospedeira e distúrbios a 

esta. 

Este item apresenta os modelos das incertezas na dinâmica da aeronave hospedeira e dos 

distúrbios externos considerados neste trabalho.  
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4.3.1) Modelo de Distúrbios Externos usado 

Os distúrbios externos considerados neste trabalho foram adicionados às equações 

diferenciais do movimento da aeronave, como é apresentada na equação abaixo  

)(ˆ),,(
)(

twtuxf
dt

tdx
pp

p +=      (4.1) 

onde: )(txp  representa os estados da aeronave hospedeira, 

      ),,( tuxf pp  representa a dinâmica não linear da aeronave hospedeira. 

De acordo com Wu [21], foram consideradas distúrbios )(ˆ tw do tipo:  

)(*)(ˆ tWBtw p=      (4.2) 

onde )(tW é o vetor descrito ao lado: ]1.005.01.02.0[*)()( −= trajadatW  

O parâmetro rajada(t) usado é descrito pela seguinte equação, de acordo com [3]: 

))
*3

**2
cos(*8.08,0(*)(

Tg

t

Tg

kr
trajada

π−=     (4-3) 

onde:  kr =0.02,  e 
Ve

Tg
5.62= ; 

Ve é a velocidade de equilíbrio definida no instante inicial da simulação 

Neste trabalho, foi usado o perfil de distúrbios descrito pelas equações acima para que se 

tornasse mais visível o efeito destes na deterioração do rastreamento da resposta do modelo de 

referência. 



 

 

105 

 

4.3.2) Modelo de Incer teza na dinâmica linear  da aeronave hospedeira 

A lei de controle em malha aberta (equação 3-5) é definida de acordo com as matrizes 

pA  e pB  da dinâmica linearizada da aeronave hospedeira (Mirage), e das matrizes mA  e mB  

da dinâmica linearizada do modelo de referência (Airbus). 

Caso a dinâmica linearizada da aeronave não tenha sido bem definida, a lei de controle 

em malha aberta não conseguirá fazer com que a aeronave hospedeira rastreie a dinâmica do 

modelo de referência. 

A incerteza do modelo da aeronave hospedeira foi definida após a multiplicação das 

matrizes pA , e pB por uma constante .(1+Ki), como é mostrado abaixo: 

)(*)1()(

)(*)1()(

realBKisimulaçãoB

realAKisimulaçãoA

PP

PP

+=
+=

    (4-4) 

As matrizes )(simulaçãoAP  e )(simulaçãoBP  são as matrizes usadas na equação 3-5. 

Foram utilizados valores de Ki =-0,2 , 0 e 0,2, 

onde: 

 Ki =-0,2 representa uma imprecisão de -20% na determinação das matrizes PA  e PB ; 

 Ki = 0 representa que não há imprecisão na determinação das matrizes PA  e PB ; 

 Ki = 0,2 representa uma imprecisão de +20% na determinação das matrizes PA  e PB ; 

De acordo com [48] a incerteza presente na determinação de cada derivada de 

estabilidade da aeronave militar HIRV não passa de 0,2. Como nem todas derivadas de 

estabilidade apresentam a mesma imprecisão, pode-se afirmar que a incerteza Ki na 

determinação das matrizes PA  e PB  da dinâmica linear da aeronave HIRV certamente será 

menor que 0,2. 



 

 

106 

Como a aeronave Mirage III é uma aeronave da mesma categoria da aeronave HIRV, 

considerou-se que a determinação da constante Ki com valores entre -0,2 e 0,2 (incerteza de 

20 %) seria uma abordagem conservativa na determinação da incerteza presente na dinâmica 

linear da aeronave hospedeira. As Tab.4-3-1 e Tab.4-3-2 abaixo mostram o efeito das 

incertezas Ki nos autovalores das matrizes de estado da aeronave hospedeira e no 

amortecimento e nas freqüências dos modos naturais desta. A condição de equilíbrio 

considerada corresponde a um vôo de cruzeiro a 2000 m de altitude e com velocidade de 160 

m/s. 

Tabela 4-3-1 – Autovalores, Amortecimento e Freqüência em função da incer teza Ki  

Movimento Longitudinal 

Longitudinal 

2000m, 160m/s 

Autovalores 

 

Amortecimento 

 

Freqüência 

(rad/s) 

Var iação 
Porcentual 

da 
Frequência 

Curto-
Período 

-8,80e-001 + 
3,32e+000i 

2,57e-001 3,43e+000 
19,93007 

Curto-
Período 

-8,80e-001 - 
3,32e+000i 

2,57e-001 3,43e+000 
19,93007 

Fugóide -9,14e-003 + 
1,06e-001i 

8,61e-002 1,06e-001 
19,77401 

Ki=0.2 

Fugóide -9,14e-003 - 
1,06e-001i   

8,61e-002 1,06e-001 
19,77401 

Curto-
Período 

-7,33e-001 + 
2,76e+000i 

2,57e-001 2,86e+000 
0 

Curto-
Período 

-7,33e-001 - 
2,76e+000i 

2,57e-001 2,86e+000 
0 

Fugóide -7,62e-003 + 
8,82e-002i 

8,61e-002 8,85e-002 
0 

Ki=0 

Fugóide -7,62e-003 - 
8,82e-002i 

8,61e-002 8,85e-002 
0 

Curto-
Período 

-5,87e-001 + 
2,21e+000i 

2,57e-001 2,29e+000 
-24,8908 

Curto-
Período 

-5,87e-001 - 
2,21e+000i 

2,57e-001 2,29e+000 
-24,8908 

Fugóide -6,09e-003 + 
7,06e-002i 

8,61e-002 7,08e-002 
-25 

Ki=-0.2 

Fugóide -6,09e-003 - 
7,06e-002i 

8,61e-002 7,08e-002 
-25 
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Tabela 4-3-2 – Autovalores, Amortecimento e Freqüência em função da incer teza Ki  

Movimento Látero-Direcional 

Látero-Direcional 

2000m, 160m/s 

Autovalores 

 

Amortecimento 

 

Freqüência 

(rad/s) 

Var iação 
Porcentual 

da 
Frequência 

Dutch-Roll -6,39e-001 + 
3.11e+000i 

2.01e-001 3.18e+000 
20 

Dutch-Roll -6.39e-001 - 
3.11e+000i 

2.01e-001 3.18e+000 
20 

Movimento 
Espiral 

-3.73e-002 1.00e+000 3.73e-002 
0 

Ki=0.2 

Rolamento 
Puro 

-2.78e+000 1.00e+000 2.78e+000 
19,82759 

Dutch-Roll -5,32e-001 + 
2,59e+000i 

2,01e-001 2,65e+000 
0 

Dutch-Roll -5,32e-001 - 
2,59e+000i 

2,01e-001 2,65e+000 
0 

Movimento 
Espiral 

-3,10e-002 1,00e+000 3,73e-002 
0 

Ki=0 

Rolamento 
Puro 

-2,32e+000 1,00e+000 2,32e+000 
0 

Dutch-Roll -4,26e-001 + 
2,07e+000i 

2,01e-001 2,12e+000 
-25 

Dutch-Roll -4,26e-001 - 
2,07e+000i 

2,01e-001 2,12e+000 
-25 

Movimento 
Espiral 

-2,48e-002 1,00e+000 2,48e-002 
-50,4032 

Ki=-0,2 

Rolamento 
Puro 

-1,86e+000 1,00e+000 1,86e+000 
-24,7312 

 

Nas tabelas mostradas acima pode-se ver que a variação de Ki altera os autovalores, 

como já era esperado, mas o amortecimento dos modos naturais da aeronave não é alterado, e 

a freqüência apresenta variações até 25 % (dutch-roll, curto período e fugóide) , e o tempo de 

convergência do movimento espiral apresenta variações até 50 %. Estas variações devido a 

incerteza Ki podem reduzir significativamente a eficácia da lei de controle em malha aberta. 
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4.4) Sistema de controle em malha fechada 

A Tab. 4-4-1 abaixo mostra os casos simulados com o intuito de verificar a eficácia da 

atuação conjunta das leis de controle em malha aberta e do sistema de controle em malha 

fechada. 

 

Tabela 4-4-1-Casos simulados com a atuação da lei de controle a malha fechada 

Condições iniciais de  
equilíbr io 

Perturbações nas condições 
iniciais de equilíbr io 

Comandos do 
Piloto 

inc  
 

sim V 
m/s 

H 
m 

β  
deg 

'ψ  
deg 

δα  
deg 

qδ  
deg
/s 

δβ  
deg 

pδ  
deg
/s 

rδ  
deg
/s 

prδ  
deg 

aδ  
deg 

dδ
deg 

 
Ki 

 
 

Dist. 
 

18 160 2000 2,3 0 2,3 2,3 2,3 2,3 2,3 0 0 0 0,2 0 
19 180 3000 0 1,2 2,3 2,3 2,3 2,3 2,3 0 0 0 0,2 0 
20 160 2000 2,3 0 2,3 2,3 2,3 2,3 2,3 0 0 0 -0,2 0 
21 180 3000 0 1,2 2,3 2,3 2,3 2,3 2,3 0 0 0 -0,2 0 
22 180 4000 0 0 0 0 0 0 0 1,5 0 0 0,2 0 
23 180 4000 0 0 0 0 0 0 0 1,5 0 0 0 0 
24 180 4000 0 0 0 0 0 0 0 1,5 0 0 -0,2 0 
25 180 4000 0 0 0 0 0 0 0 -0,6 0 0 0 0 
26 180 4000 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 
27 180 4000 0 1,0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 
28 180 2000 0 0 0 0 0 0 0 0 sen 0 0 0 
29 180 2000 0 0 0 0 0 0 0 0 0 sen 0 0 
30 180 2000 2,3 0 2,3 2,3 2,3 2,3 2,3 0 0 0 0 1 
31 160 2000 0 1,0 2,3 2,3 2,3 2,3 2,3 0 0 0 0 1 
32 180 2000 0 0 0 0 0 0 0 0 0 sen 0 0 
33 180 2000 0 0 0 0 0 0 0 0 sen 0 0 0 
34 160 2000 0 1,2 2,0 2,0 2,0 2,0 2,0 0 0 0 0 0 
35 160 2000 0 1,2 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 

 

Com base no resultados das simulações apresentadas anteriormente (item 4-1), foram 

selecionados os casos mais críticos, isto é, os casos nos quais a lei de controle em malha 

aberta não apresentou resultados satisfatórios no controle da resposta da aeronave hospedeira. 

Estes casos são citados a seguir: 
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• Resposta da aeronave a deflexões do profundor comandadas com perfil tipo degrau 

(simulações 22, 23, 24 e 25); 

• Resposta da aeronave a deflexões do aileron comandadas com perfil tipo degrau 

(simulações 26 e 27); 

• Resposta da aeronave a deflexões do aileron comandadas com perfil senoidal 

(simulação 28); 

• Resposta da aeronave a deflexões do leme comandadas com perfil senoidal (simulação 

29); 

• Resposta autônoma da aeronave na presença de distúrbios ou de incertezas na 

dinâmica da aeronave hospedeira (simulações 18, 19, 20, 21, 30 e 31) 

 

Pode ser verificado que foram consideradas diferentes condições de equilíbrio para as 

diferentes simulações feitas. Isto foi feito para mostrar que as leis de controle projetadas 

(malha aberta e malha fechada), apresentam desempenho satisfatório para diferentes 

condições de equilíbrio simuladas, assim sendo, uma vez definidos os ganhos dos 

controladores para uma condição de equilíbrio, não é necessário fazer a definição de ganhos 

para outras condições. Isto simplifica muito o projeto do sistema de controle. 

Na Tab.4.1.1, Ki mostra a incerteza considerada na dinâmica linear da aeronave 

hospedeira (item 4.3.2) 

A última coluna da tabela mostra se foram consideradas distúrbios a aeronave hospedeira 

(dist = 1 quando há distúrbios externos, dist = 0 quando não há distúrbios externos). O modelo 

dos distúrbios simulados foi apresentado no item 4-3-1. 

Nos gráficos apresentados a seguir, as curvas pretas mostram os resultados da simulação 

do Airbus. As curvas vermelhas mostram os resultados das simulações do Mirage apenas com 

a lei de controle em malha aberta. As curvas azuis mostram o resultado das simulações do 
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Mirage com a lei de controle em malha fechada. As curvas foram sobrepostas para que 

pudesse ser verificado facilmente o efeito do controle em malha fechada nas simulações. 

Inicialmente são apresentadas simulações com incerteza no modelo da aeronave 

hospedeira. Depois são apresentadas simulações com distúrbios externos a aeronave 

hospedeira (com modelo sem incertezas), e por fim é apresentada uma análise geral de todos 

os resultados obtidos. 
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4.4.1) Simulação 18 - Vôo com Derrapagem, Curto Período, Dutch-Roll – Incer teza Ki=0,2 

Tabela 4-4-2-Condições iniciais usadas na simulação 18 
 

Condições de equilíbr io Perturbações 
às condições iniciais 

Sinais de controle 
comandados pelo piloto 

velocidade  160 m/s )/( smVδ  0 profδ (deg) 0 

altitude  2000 m (deg)δα  2.3 ailδ (deg) 0 
derrapagem 2.3 deg δβ (deg) 2.3 lemeδ (deg) 0 

'ψ  0.0 deg/s )(deg/ spδ  2.3 δπ (-) 0 

qδ (deg/s) 2.3 Curva preta – Airbus 
Curva vermelha – Mirage com 

controle em malha aberta 
rδ (deg/s) 2.3 

curva azul - Mirage com 
controle em malha fechada 

 

 
Figura 4-18a - Simulação 18 - Vôo com Derrapagem, Dutch-Roll, Curto Período, Ki= 0.2 
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Figura 4-18 b- Simulação 18 - Vôo com Derrapagem, Dutch-Roll, Curto Período, Ki= 0,2 
 

 
 

Figura 4-18 c- Simulação 18 - Vôo com Derrapagem, Dutch-Roll, Curto Período, Ki= 0,2 
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Na simulação 18 foi considerada uma incerteza de +20 % em todos os termos das 

matrizes PA  e PB  da dinâmica linearizada da aeronave hospedeira. Como a lei de controle em 

malha aberta definida pelo método de Erzberger (equação 3.5) é função das matrizes 

calculadas PP BeA .., , espera-se que uma imprecisão na determinação destas matrizes degrade 

a eficácia do controlador em malha aberta. Este resultado pode ser visto nos gráficos acima, 

principalmente nos gráficos dos parâmetros rqp ,,,,,,, ψθφβα  

Pode-se ver que as curvas vermelhas (Mirage) com lei de controle em malha aberta estão 

consideravelmente afastadas das curvas pretas (Airbus). A lei de controle em malha fechada 

compensa estas diferenças como pode ser visto nos gráficos acima. As curvas azuis e as 

curvas pretas são praticamente coincidentes. 

A Fig.4-18-c mostra as deflexões das superfícies de controle logo no começo da 

simulação. Os atuadores das superfícies de controle são um pouco mais exigidos, mas, mesmo 

assim estão longe de chegar nos batentes (tanto das deflexões, quanto das velocidades 

máximas de atuação). Não foram obtidos os valores dos batentes das superfícies de controle 

do Mirage, mas como o Mirage é uma aeronave da mesma categoria do F-16, foram 

considerados os batentes das superfícies de controle desta aeronave [1]. 
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4.4.2) Simulação 19 - Curva Coordenada, Curto Período, Dutch-Roll – Incer teza Ki=0,2 

Tabela 4-4-3-Condições iniciais usadas na simulação 19 
 

Condições de equilíbr io Perturbações 
às condições iniciais 

Sinais de controle 
comandados pelo piloto 

velocidade  180 m/s )/( smVδ  0 profδ (deg) 0 

altitude  3000 m (deg)δα  2.3 ailδ (deg) 0 

derrapagem 0.0 deg δβ (deg) 2.3 lemeδ (deg) 0 

'ψ  1.2 deg/s )(deg/ spδ  2.3 δπ (-) 0 

qδ (deg/s) 2.3 Curva preta – Airbus 
Curva vermelha – Mirage com 

controle em malha aberta 
rδ (deg/s) 2.3 

curva azul - Mirage com 
controle em malha fechada 

 

 
Figura 4-19 a - Simulação 19 - Curva Coordenada, Dutch-Roll, Curto Período, Ki=0.2 
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Figura 4-19 b- Simulação 19 - Curva Coordenada, Dutch-Roll, Curto Período, Ki=0.2 
 
 

Na simulação 19 foi considerada uma incerteza de +20 % em todos os termos das 

matrizes PP BeA ..,  da dinâmica linearizada da aeronave hospedeira. Os comentários feitos 

para a simulação 18, se aplicam igualmente para esta simulação. 

A lei de controle a malha fechada consegue compensar muito bem os efeitos da incerteza 

no modelo da aeronave hospedeira. 
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4.4.3) Simulação 20 - Vôo com Derrapagem, Curto Período, Dutch-Roll - Incer teza Ki = -0,2 

Tabela 4-4-4-Condições iniciais usadas na simulação 20 
 

Condições de equilíbr io Perturbações 
às condições iniciais 

Sinais de controle 
comandados pelo piloto 

velocidade  160 m/s )/( smVδ  0 profδ (deg) 0 

altitude  2000 m (deg)δα  2.3 ailδ (deg) 0 

derrapagem 2.3 deg δβ (deg) 2.3 lemeδ (deg) 0 

'ψ  0.0 deg/s )(deg/ spδ  2.3 δπ (-) 0 

qδ (deg/s) 2.3 Curva preta – Airbus 
Curva vermelha – Mirage com 

controle em malha aberta 
rδ (deg/s) 2.3 

curva azul - Mirage com 
controle em malha fechada 

 

 
Figura 4-20 a - Simulação 20 -Vôo com Derrapagem, Dutch-Roll, Curto Período, Ki=-0.2 
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Figura 4-20 b Simulação 20 -Vôo com Derrapagem, Dutch-Roll, Curto Período, Ki= -0.2 

 

Nas simulações 20 foi considerado uma incerteza de -20% em todos os termos das 

matrizes PP BeA ..,  da dinâmica linearizada da aeronave hospedeira. 

Pode-se ver que a aeronave hospedeira tem um rastreamento mais preciso da dinâmica do 

modelo de referência quando há a atuação em conjunto da lei de controle em malha aberta e 

da lei de controle em malha fechada. As curvas azuis (Mirage com atuação das leis de 

controle em malha fechada) são praticamente coincidentes com as curvas pretas (Airbus). 
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4.4.4) Simulação 21 - Curva Coordenada, Curto Período, Dutch-Roll – Incer teza Ki =-0,2 

Tabela 4-4-5-Condições iniciais usadas na simulação 21 
 

Condições de equilíbr io Perturbações 
às condições iniciais 

Sinais de controle 
comandados pelo piloto 

velocidade  180 m/s )/( smVδ  0 profδ (deg) 0 

altitude  3000 m (deg)δα  2.3 ailδ (deg) 0 

derrapagem 0.0 deg δβ (deg) 2.3 lemeδ (deg) 0 

'ψ  1.2 deg/s )(deg/ spδ  2.3 δπ (-) 0 

qδ (deg/s) 2.3 Curva preta – Airbus 
Curva vermelha – Mirage com 

controle em malha aberta 
rδ (deg/s) 2.3 

curva azul - Mirage com 
controle em malha fechada 

 

 
Figura 4-21 a -Simulação 21 – Curva Coordenada, Dutch-Roll, Curto Período, Ki=-0.2 
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Figura 4-21 b - Simulação 21 – Curva Coordenada, Dutch-Roll, Curto Período, Ki=-0.2 
 

Os resultados apresentados nas simulações 18, 19, 20 e 21 mostram que a lei de controle 

em malha fechada atuando em conjunto com a lei de controle em malha aberta consegue 

compensar muito bem efeitos de incertezas no modelo da aeronave hospedeira, e garante um 

rastreamento preciso da resposta autônoma do modelo de referência. 

Nos próximos itens será mostrado o efeito da lei de controle em malha fechada no 

rastreamento dos comandos fornecidos pelo piloto. 
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4.4.5) Simulação 22 - Degrau de Profundor - picar , Incer teza Ki=0,2 

Tabela 4-4-6-Condições iniciais usadas na simulação 22 
 

Condições de equilíbr io Perturbações 
às condições iniciais 

Sinais de controle 
comandados pelo piloto 

velocidade  180 m/s )/( smVδ  0 profδ (deg) +1.5 

altitude  4000 m (deg)δα  0 ailδ (deg) 0 

derrapagem 0.0 deg δβ (deg) 0 lemeδ (deg) 0 

'ψ  0.0 deg/s )(deg/ spδ  0 δπ (-) 0 

qδ (deg/s) 0 Curva preta – Airbus 
Curva vermelha – Mirage com 

controle em malha aberta 
rδ (deg/s) 0 

curva azul - Mirage com 
controle em malha fechada 

 

 
Figura 4-22 a -Simulação 22 – Degrau de Profundor – picar  – Ki=0.2 

 
Nesta simulação foi considerada uma incerteza de +20% em todos os termos das matrizes 

PA  e PB  da dinâmica linearizada da aeronave hospedeira. 
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Figura 4-22 b - Simulação 22 – Degrau de Profundor – picar  – Ki=0.2 
 

 
 

Figura 4-22 c - Simulação 22 – Degrau de Profundor – picar  – Ki=0.2 
 
Na Fig.4.22 pode se ver que as leis de controle em malha fechada (atuando em conjunto 

com as leis de controle em malha aberta) garantem um melhor rastreamento da resposta do 

modelo de referência a deflexão de profundor comandada pelo piloto. Deflexões de profundor 

são comandadas para se alterar a velocidade e/ou a altitude da aeronave. Quando o piloto 
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comanda deflexões de profundor durante as simulações em vôo, espera-se que os parâmetros 

V, H θα , e q sejam muito bem rastreados. As simulações feitas mostram que apenas a lei de 

controle em malha aberta é insuficiente para garantir simulações em vôo realistas quando são 

comandadas deflexões de profundor. 

Os resultados da simulação 22 mostram que embora a atuação conjunta das leis de 

controle em malha aberta e em malha fechada permitam um rastreamento muito melhor da 

dinâmica do modelo de referência, não é possível rastrear a velocidade do modelo de 

referência com precisão.. A velocidade da aeronave hospedeira está sempre inferior a 

velocidade do modelo de referência (Fig.4-22 a) 

Esta relativa imprecisão no rastreamento da velocidade do modelo de referência ocorre 

devido a incerteza considerada (+20%). Isto será demonstrado com os resultados das 

simulações 23 e 24. 

Embora não tenha sido possível rastrear todos os estados com precisão, a atuação da lei 

de controle em malha fechada aumenta muito a eficácia do sistema de controle.  

Obs: A Fig.4-22 c apresenta a atuação das superfícies de controle no primeiro segundo da 

simulação. Pode-se ver que os atuadores são um pouco mais exigidos quando há a atuação 

conjunta das leis de controle em malha aberta e em malha fechada. 
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4.4.6) Simulação 23 - Degrau de Profundor, pícar  

Tabela 4-4-7 Condições iniciais usadas na simulação 23 
 

Condições de equilíbr io Perturbações 
às condições iniciais 

Sinais de controle 
comandados pelo piloto 

velocidade  180 m/s )/( smVδ  0 profδ (deg) +1.5 

altitude  4000 m (deg)δα  0 ailδ (deg) 0 
derrapagem 0.0 deg δβ (deg) 0 lemeδ (deg) 0 

'ψ  0.0 deg/s )(deg/ spδ  0 δπ (-) 0 

qδ (deg/s) 0 Curva preta – Airbus 
Curva vermelha – Mirage com 

controle em malha aberta 
rδ (deg/s) 0 

curva azul - Mirage com 
controle em malha fechada 

 

 
Figura 4-23 a - Simulação 23 – Degrau de Profundor  
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  Figura 4-23 b - Simulação 23 – Degrau de Profundor  
 

 

Na simulação 23, não foi adicionada nenhuma incerteza no modelo linear da aeronave 

hospedeira. Os resultados desta simulação mostram que as curvas azuis (Mirage com atuação 

de leis de controle em malha fechada) e as curvas pretas (Airbus) são praticamente 

coincidentes. Isto mostra a eficácia da lei de controle em malha fechada, quando esta atua em 

conjunto com a lei de controle em malha aberta 

Deve ser notado que, diferentemente das simulações 22 e 24, foi possível rastrear muito 

bem todos os estados do modelo de referência, inclusive a velocidade. 

Como a única diferença entre a simulação 23 e as simulações 22 e 24 está na ausência de 

incertezas, pode-se concluir que a relativa ineficiência no rastreamento da velocidade durante 

as simulações 22 e 24 se deve a incerteza adicionada no modelo linear da aeronave hospedeira 

(+ 20% na simulação 22 e -20% na simulação 24). 
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4.4.7) Simulação 24 - Degrau de Profundor - picar , Incer teza Ki = -0,2 

Tabela 4-4-8-Condições iniciais usadas na simulação 24 

 
Condições de equilíbr io Perturbações 

às condições iniciais 
Sinais de controle 

comandados pelo piloto 
velocidade  180 m/s )/( smVδ  0 profδ (deg) +1.5 

altitude  4000 m (deg)δα  0 ailδ (deg) 0 
derrapagem 0.0 deg δβ (deg) 0 lemeδ (deg) 0 

'ψ  0.0 deg/s )(deg/ spδ  0 δπ (-) 0 

qδ (deg/s) 0 Curva preta – Airbus 
Curva vermelha – Mirage com 

controle em malha aberta 
rδ (deg/s) 0 

curva azul - Mirage com 
controle em malha fechada 

 

Figura 4-24 a - Simulação 24 – Degrau de Profundor – picar  – Ki=-0.2 

Nesta simulação foi considerada uma incerteza de -20% em todos os termos das matrizes 

PA  e PB  da dinâmica linearizada da aeronave hospedeira. 



 

 

126 

 

 

Figura 4-24 b – Simulação 24 – Degrau de Profundor – picar  – Ki=-0.2 

 

Os resultados da simulação 24 mostram que embora a atuação conjunta das leis de 

controle em malha aberta e em malha fechada permitam um rastreamento muito melhor da 

dinâmica do modelo de referência, não é possível rastrear a velocidade do modelo de 

referência. A velocidade da aeronave hospedeira é maior do que a velocidade do modelo de 

referência durante a maior parte do tempo em que é feita a simulação (Fig.4-24 a) 

Esta diferença entre a velocidade da aeronave hospedeira e do modelo de referência se 

deve a imprecisão adicionada no modelo linear da aeronave hospedeira. 
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4.4.8) Simulação 25 - Degrau de Profundor – cabrar  

Tabela 4-4-9-Condições iniciais usadas na simulação 25 
 

Condições de equilíbr io Perturbações 
às condições iniciais 

Sinais de controle 
comandados pelo piloto 

velocidade  180 m/s )/( smVδ  0 profδ (deg) -0.6 

altitude  4000 m (deg)δα  0 ailδ (deg) 0 

derrapagem 0.0 deg δβ (deg) 0 lemeδ (deg) 0 

'ψ  0.0 deg/s )(deg/ spδ  0 δπ (-) 0 

qδ (deg/s) 0 Curva preta – Airbus 
Curva vermelha – Mirage com 

controle em malha aberta 
rδ (deg/s) 0 

curva azul - Mirage com 
controle em malha fechada 

 

 
  Figura 4-25 a - Simulação 25 – Degrau de Profundor - cabrar  
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Figura 4-25 b - Simulação 25 – Degrau de Profundor - cabrar  
 

A simulação 25 apresenta os resultados a um comando de cabrar no modelo de referência 

(Airbus). Nesta simulação não foi adicionada nenhuma incerteza no modelo linear da 

aeronave hospedeira (Mirage) 

Os comentários feitos para a simulação 22 são igualmente válidos para a simulação 25. 

Os resultados obtidos até agora, mostram que a atuação conjunta das leis de controle em 

malha aberta e em malha fechada garantem um rastreamento preciso da resposta autônoma  da 

aeronave hospedeira, e de respostas da aeronave a deflexões de profundor ou variação de 

tração comandados durante as simulações em vôo. 
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4.4.9) Simulação 26 - Degrau de Aileron  

Tabela 4-4-10-Condições iniciais usadas na simulação 26 
 

Condições de equilíbr io Perturbações 
às condições iniciais 

Sinais de controle 
comandados pelo piloto 

velocidade  180 m/s )/( smVδ  0 profδ (deg) 0 

altitude  4000 m (deg)δα  0 ailδ (deg) 1 
derrapagem 0.0 deg δβ (deg) 0 lemeδ (deg) 0 

'ψ  0.0 deg/s )(deg/ spδ  0 δπ (-) 0 

qδ (deg/s) 0 Curva preta – Airbus 
Curva vermelha – Mirage com 

controle em malha aberta 
rδ (deg/s) 0 

curva azul - Mirage com 
controle em malha fechada 

 

 
 

Figura 4-26 a - Simulação 26 – Degrau de Aileron 
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Figura 4-26 b - Simulação 26 – Degrau de Aileron 
 

Os resultados apresentados na simulação 26 mostram que a atuação conjunta dos 

controladores em malha aberta e em malha fechada permitem o rastreamento da resposta do 

modelo de referência a deflexões comandadas do aileron (com perfil tipo degrau). Pode-se ver 

na Fig.4.26a que há um rastreamento preciso de todos os estados. 
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4.4.10) Simulação 27 - Curva Coordenada, Degrau de Aileron 

Tabela 4-4-11-Condições iniciais usadas na simulação 27 
 

Condições de equilíbr io Perturbações 
às condições iniciais 

Sinais de controle 
comandados pelo piloto 

velocidade  180 m/s )/( smVδ  0 profδ (deg) 0 

altitude  4000 m (deg)δα  0 ailδ (deg) 1 

derrapagem 0.0 deg δβ (deg) 0 lemeδ (deg) 0 

'ψ  1.0 deg/s )(deg/ spδ  0 δπ (-) 0 

qδ (deg/s) 0 Curva preta – Airbus 
Curva vermelha – Mirage com 

controle em malha aberta 
rδ (deg/s) 0 

curva azul - Mirage com 
controle em malha fechada 

 

 
Figura 4-27 a - Simulação 27 - Curva Coordenada, Degrau de Aileron 
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Figura 4-27 b - Simulação 27 - Curva Coordenada, Degrau de Aileron 
 

A simulação 27 mostra a resposta do modelo de referência a deflexões do aileron com 

perfil tipo degrau. A diferença entre as simulações 26 e 27 está apenas na condição inicial. Na 

simulação 27 a aeronave está fazendo uma curva coordenada no instante inicial da simulação. 

Pode-se notar nesta simulação que mesmo com a atuação conjunta dos controladores em 

malha aberta e em malha fechada, não é possível fazer com que o ângulo de derrapagem da 

aeronave hospedeira e do modelo de referência tenham o mesmo valor durante a simulação 

(Fig.4-27 a), ou seja, não é possível o rastreamento simultâneo de todos os estados. Isto 

ocorre devido ao fato de não haver uma superfície que gere diretamente uma força lateral na 

aeronave hospedeira considerada neste trabalho (Mirage). Este fato já e conhecido pelas 

empresas/instituições que participam do desenvolvimento de leis de controle usadas em 

simuladores em vôo [25],[46],[51],[57]. 

Apesar de não ser possível o rastreamento do estadoβ , pode-se ver que o rastreamento 

de todos os outros estados é muito mais preciso quando há a atuação conjunta das leis de 

controle em malha aberta e em malha fechada. 
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4.4.11) Simulação 28 - Deflexão de Aileron – Perfil Senoidal 

Tabela 4-4-12-Condições iniciais usadas na simulação 28 
 
Condições de equilíbr io Perturbações 

às condições iniciais 
Sinais de controle comandados 

pelo piloto 
velocidade  180 m/s )/( smVδ  0 profδ (deg) 0 

altitude  2000 m (deg)δα  0 ailδ (deg) )8.57/sin(*01.0 t  
derrapagem 0 deg δβ (deg) 0 lemeδ (deg) 0 

'ψ  0 deg/s )(deg/ spδ  0 δπ (-) 0 

qδ (deg/s) 0 Curva preta – Airbus 
Curva vermelha – Mirage 

com controle em malha aberta 
rδ (deg/s) 0 

curva azul - Mirage com controle 
em malha fechada 

 

 
Figura 4-28 a - Simulação 28 – Deflexão de Aileron, Per fil Senoidal 
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Figura 4-28 b - Simulação 28 – Deflexão de Aileron, Per fil Senoidal 
 
 

Neste trabalho foram feitas simulações para se verificar a resposta a deflexões 

comandadas nas superfícies de controle com perfil tipo degrau (que já foram comentadas) e 

com perfil senoidal. 

Foi verificado que simulações nas quais são comandadas deflexões de aileron ou leme 

com perfil senoidal não apresentam resultados satisfatórios quando é utilizado apenas uma lei 

de controle em malha aberta.  

Os resultados apresentados nas simulações 28 e 29 (apresentada a seguir) mostram que as 

curvas azuis e pretas são praticamente coincidentes. Ou seja, a atuação conjunta de leis de 

controle em malha aberta e em malha fechada garante um rastreamento preciso da resposta do 

modelo de referência a deflexões de aileron/leme com perfil senoidal. 
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4.4.12) Simulação 29 - Deflexão de Leme – Per fil Senoidal 

Tabela 4-4-13-Condições iniciais usadas na simulação 29 
 
Condições de equilíbr io Perturbações 

às condições iniciais 
Sinais de controle comandados 

pelo piloto 
velocidade  180 m/s )/( smVδ  0 profδ (deg) 0 

altitude  2000 m (deg)δα  0 ailδ (deg) 0 

derrapagem 0 deg δβ (deg) 0 lemeδ (deg) )8.57/sin(*01.0 t  

'ψ  0 deg/s )(deg/ spδ  0 δπ (-) 0 

qδ (deg/s) 0 Curva preta – Airbus 
Curva vermelha – Mirage 

com controle em malha aberta 
rδ (deg/s) 0 

curva azul - Mirage com controle 
em malha fechada 

 

 
Figura 4-29 a - Simulação 29 - Deflexão de Leme – Perfil Senoidal 
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Figura 4-29 b - Simulação 29 - Deflexão de Leme – Perfil Senoidal 
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4.4.13) Simulação 30 - Vôo com Derrapagem, Curto Período, Dutch-Roll e Distúrbios Externos 

Tabela 4-4-14-Condições iniciais usadas na simulação 30 
 

Condições de equilíbr io Perturbações 
às condições iniciais 

Sinais de controle 
comandados pelo piloto 

velocidade  180 m/s )/( smVδ  0 profδ (deg) 0 

altitude  2000 m (deg)δα  2.3 ailδ (deg) 0 

derrapagem 2.3 deg δβ (deg) 2.3 lemeδ (deg) 0 

'ψ  0.0 deg/s )(deg/ spδ  2.3 δπ (-) 0 

qδ (deg/s) 2.3 Curva preta – Airbus 
Curva vermelha – Mirage com 

controle em malha aberta 
rδ (deg/s) 2.3 

curva azul - Mirage com 
controle em malha fechada 

 

 
Figura 4-30 a -Simulação 30 – Vôo com Derrapagem, Dutch-Roll, Curto Período e 

Distúrbios externos 
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Figura 4-30 b - Simulação 30 – Vôo com Derrapagem, Dutch-Roll, Curto Período e 
Distúrbios externos 

 
Na simulação 30 foi considerada a presença de distúrbios externos. Ao se comparar as 

curvas vermelha (Mirage com controle em malha aberta) e preta (Airbus), pode-se ver que a 

presença de distúrbios afeta muito a simulação em vôo. Todos os estados da aeronave 

hospedeira se afastam consideravelmente dos estados do modelo de referência.  

A presença do controlador em malha fechada compensa os efeitos de distúrbios externos 

atuantes na aeronave hospedeira. Pode-se ver na Fig.4.30a que as curvas azuis e pretas são 

praticamente coincidentes. 
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4.4.14) Simulação 31 - Curva Coordenada, Curto Período, Dutch-Roll e Distúrbios Externos 

Tabela 4-4-15-Condições iniciais usadas na simulação 31 
 

Condições de equilíbr io Perturbações 
às condições iniciais 

Sinais de controle 
comandados pelo piloto 

velocidade  160 m/s )/( smVδ  0 profδ (deg) 0 

altitude  2000 m (deg)δα  2.3 ailδ (deg) 0 

derrapagem 0.0  deg δβ (deg) 2.3 lemeδ (deg) 0 

'ψ  1.2 deg/s )(deg/ spδ  2.3 δπ (-) 0 

qδ (deg/s) 2.3 Curva preta – Airbus 
Curva vermelha – Mirage com 

controle em malha aberta 
rδ (deg/s) 2.3 

curva azul - Mirage com 
controle em malha fechada 

 

 
Figura 4-31 a - Simulação 31 – Curva Coordenada, Dutch-Roll, Curto Período e 

Distúrbios externos 
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Figura 4-31 b - Simulação 31 – Curva Coordenada, Dutch-Roll, Curto Período e 
Distúrbios externos 

 
Os mesmos comentários feitos para a simulação 30 são válidos para a simulação 31 Os 

resultados das simulações 30 e 31 mostram que a atuação conjunta das leis de controle em 

malha aberta e em malha fechada consegue compensar os efeitos devido a distúrbios externos. 
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4.5) Análise dos resultados obtidos nas simulações com sistema de controle a malha 

fechada 

Os resultados obtidos nas simulações feitas mostram que a atuação conjunta da lei de 

controle em malha fechada (com modelo de referência explícito) e da lei de controle em 

malha aberta garante o rastreamento preciso da dinâmica não linear do modelo de referência. 

Foi verificado que a maior parte das deflexões nas superfícies de controle é comandada 

pela lei de controle em malha aberta enquanto a.lei de controle em malha fechada apenas 

compensa os efeitos devido a incertezas na dinâmica da aeronave hospedeira e de distúrbios a 

esta.  

A metodologia usada no projeto, em que a lei de controle em malha aberta exerce a maior 

parte da ação de controle, e a lei de controle em malha fechada é usada para aumentar a 

robustez do sistema se mostrou eficaz para ser aplicada em simuladores em vôo. 
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5. Conclusão 

Este trabalho apresentou os benefícios e os pré-requisitos para se fazer simulações em 

vôo. Um dos pré-requisitos para se efetuar simulações em vôo é um sistema de controle de 

vôo baseado no método do modelo de referência. 

Este trabalho apresentou inicialmente as equações de movimento representativas da 

dinâmica de uma aeronave, e as propriedades da aeronave hospedeira e do modelo de 

referência necessárias para rodar as simulações: peso, inércias, área da asa, corda média 

aerodinâmica e dados dos motores utilizados. Após a definição das equações de movimento, 

dos modelos de aeronaves utilizados, foi apresentada a teoria utilizada na definição das leis de 

controle utilizadas.  

A lei de controle em malha aberta foi definida com base no método de Erzberger [12]. 

Este método tem as vantagens de apresentar leis de controle que permitem um rastreamento 

preciso da dinâmica do modelo de referência, independente da condição de equilíbrio definida 

inicialmente, e de fornecer as condições necessárias e suficientes para se verificar se este 

rastreamento é possível, antes mesmo de fazer as simulações, desde que: 

• o ponto de equilíbrio utilizado faça parte do envelope de vôo das duas aeronaves,  

• A dinâmica da aeronave hospedeira não se afaste consideravelmente do ponto de 

equilíbrio definido inicialmente; 

• Não haja distúrbios externos durante a simulação em vôo; 

• Sejam utilizados atuadores rápidos que permitam uma alta velocidade angular das 

superfícies de controle; 

• Sejam usados modelos precisos da aeronave hospedeira e do modelo de 

referência. 
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Os itens citados acima devem ser atendidos quando é utilizado o método de 

Erzberger [12] porque este método define um controlador em malha aberta que é 

função das dinâmicas lineares da aeronave hospedeira e do modelo de referência em 

torno do ponto de equilíbrio destas aeronaves e porque o método de Erzberger não 

considera a presença de incertezas no modelo matemático da aeronave hospedeira e 

distúrbios externos (como rajadas e turbulência, por exemplo). Sabe-se que, na prática, 

os itens citados acima nem sempre são atendidos, e para compensar estes efeitos de 

incertezas, distúrbios externos e afastamento considerável do ponto de equilíbrio, é 

usado um controlador em malha fechada. O Método de Wu [20],[21] foi utilizado na 

definição do controlador em malha fechada. Este método define um sistema auxiliar 

que é basicamente a diferença entre as dinâmicas do modelo de referência e da 

aeronave hospedeira (considerando incertezas no modelo desta última e distúrbios 

externos a esta), uma candidata a função de Lyapunov e um controlador em malha 

fechada que garanta o atendimento das condições do Teorema de Estabilidade de 

Lyapunov. Na verdade o controlador em malha fechada atua de forma a fazer o estado 

do sistema auxiliar z(t) (equação 3-14) tender assintoticamente para o vetor nulo. 

Neste trabalho foram propostas duas modificações no controlador em malha fechada 

com o intuito de aumentar a rastreabilidade da resposta aos comandos do piloto, e 

evitar a ocorrência de “ chattering” , que é basicamente um fenômeno caracterizado 

pela atuação excessiva dos atuadores das superfícies de controle, podendo inclusive 

diminuir a vida útil destes atuadores. Simulações feitas apresentaram resultados 

bastante satisfatórios quando foi usada esta abordagem. Devido às modificações feitas, 

não foi possível demonstrar a estabilidade assintótica do sistema em torno do estado 

z(t)=0, mas foi possível demonstrar que o sistema é ultimately bounded. 
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As simulações apresentadas mostram que as leis de controle em malha aberta 

exercem a maior parte da ação de controle e as leis de controle em malha fechada são 

usadas para compensação de incertezas no modelo matemático da aeronave hospedeira 

e de distúrbios a esta. Esta metodologia de projeto apresentou resultados satisfatórios e 

já é usada no projeto de sistemas de controle de simuladores em vôo [51]. 
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6. Recomendações de Estudos Poster iores 

A estabilidade do sistema de controle em malha fechada segundo Lyapunov foi estudada 

no item 3.2.4. Neste item foi apresentada a candidata a função de Lyapunov, os ganhos do 

controlador utilizado e a demonstração de que o sistema é ultimately bounded.  

Já foi verificado [56] que atrasos nos comandos do piloto e saturação dos atuadores das 

superfícies de controle (batente da deflexão ou batente na velocidade de atuação máxima) 

pode gerar instabilidades no sistema. Dependendo da manobra que é simulada, e dependendo 

das perturbações/distúrbios na aeronave hospedeira, poderia haver saturação dos atuadores, e 

isto poderia prejudicar a eficiência das simulações. As teorias utilizadas nesta dissertação não 

fazem referência a atrasos nos comandos do piloto e saturação dos atuadores das superfícies 

de controle.  

Além disso, a teoria usada neste trabalho, considerou leis de controle analógicas. Sabe-se 

que a maior parte das aeronaves comerciais/militares tem leis de controle digitais. Não foi 

analisado o efeito da discretização das leis de controle. 

Outro fato a ser notado é a limitação dos modelos utilizados neste trabalho (já 

comentadas no capítulo 2). 

Com base no que foi dito, pode-se fazer algumas recomendações para estudos 

posteriores: 

• Fazer estudos mais detalhados da estabilidade e da robustez do sistema de controle, 

incluindo o efeito de atrasos na atuação das leis de controle e saturação dos atuadores; 

• Fazer estudos dos efeitos da discretização das leis de controle; 

• Utilizar modelos mais completos da aeronave hospedeira e do modelo de referência; 

• Considerar os esforços do piloto nos comandos (manche, pedal). 
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8 Apêndice A - Validação das modificações feitas na lei de controle a malha 

fechada 

Este Apêndice apresenta resultados de simulações feitas com o intuito de validar as duas 

modificações feitas na lei de controle a malha fechada (itens 3.2.2, 3.2.3 e 3.2.4). 

a) Os resultados das simulações 32 e 33 mostram a comparação dos efeitos de duas leis de 

controles, definidas como u1p(t) e u2p(t), onde: 

)()(*)****((*)*()(1 11 tptxACCCACBCtu ppppmmmppp +−= −−              (3-38) 

e  

)()(*)****((*)*()(2 11 tp(t))*u*BCtxACCCACBCtu mmmppppmmmppp ++−= −−                         

                                                        (3-39) 

Os resultados destas simulações mostram o efeito da Modificação I - adição do termo 

(t))*u*BCBC mmmpp (*)*( 1−  na lei de controle da aeronave hospedeira.  

As curvas pretas mostram a resposta do Airbus,  as curvas vermelhas mostram a resposta 

do Mirage com atuação da lei de controle u1p(t), e as curvas azuis mostram a resposta do 

Mirage com atuação da lei de controle u2p (t). 

 

b) Os resultados das simulações 34 e 35 mostram a comparação dos efeitos de duas leis de 

controles, definidas como u3p(t) e u4p(t), onde: 

)()(*)****((*)*()(3 11 tp(t))*u*BCtxACCCACBCtu mmmppppmmmppp ++−= −− , 

 com a constante s=0;                   (3-35) 

)()(*)****((*)*()(4 11 tp(t))*u*BCtxACCCACBCtu mmmppppmmmppp ++−= −− , 

 com a constante s=0.325;                  (3-36) 
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As curvas pretas mostram a resposta do Airbus, as curvas vermelhas mostram a resposta 

do Mirage com atuação da lei de controle u3p(t), e as curvas azuis mostram a resposta do 

Mirage com atuação da lei de controle u4p(t). Os resultados destas simulações validam a 

modificação II (adição do termo s na equação 3-21 c). 

 

c) No item 3.2.4, tentou-se demonstrar a estabilidade assintótica do sistema em torno do vetor 

z(t)=0. Usando a candidata a função de Lyapunov definida neste trabalho, foi possível apenas 

demonstrar que o sistema é ultimately bounded. Apesar da demonstração feita, decidiu-se 

verificar os valores da candidata a função de Lyapunov:lyap= )),(( ttzV  e de sua derivada; 

lyapder= 
dt

ttzdV )),((
 nas simulações 36 e 37, que são apresentadas nas Fig. 8-5 e Fig.8-6. 
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8.1) Simulação 32 - Deflexão de Leme – Perfil Senoidal – Validação da Modificação I  

Tabela 8-1-Condições iniciais usadas na simulação 32 
 
Condições de equilíbr io Perturbações 

às condições iniciais 
Sinais de controle comandados 

pelo piloto 
velocidade  180 m/s )/( smVδ  0 profδ (deg) 0 

altitude  2000 m (deg)δα  0 ailδ (deg) 0 

derrapagem 0 deg δβ (deg) 0 lemeδ (deg) )8.57/sin(*01.0 t  

'ψ  0 deg/s )(deg/ spδ  0 δπ (-) 0 

qδ (deg/s) 0 Curva preta – Airbus 
Curva vermelha – Mirage 

com atuação de u1p(t) 
rδ (deg/s) 0 

curva azul-Mirage com atuação 
de u2p(t) 

 

 
Figura 8-1 a - Simulação 32 – Deflexão de Leme – Perfil Senoidal – Validação da 

Modificação I  
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Figura 8-1 b - Simulação 32 – Deflexão de Leme – Perfil Senoidal – Validação da 

Modificação I  

 

Na figura acima pode-se ver que a lei de controle u1p(t) permite o rastreamento preciso 

de todos os estados do modelo de referência, com exceção da derrapagem β . 

Deve ser notado que este é um problema encontrado nas simulações em vôo, pois os  

comandos de leme da aeronave hospedeira  garantem apenas o rastreamento da guinada r ou 

da derrapagem. β . 

O resultado da comparação das leis u1p(t) e u2p(t) mostra que a presença do termo 

(t))*u*BCBC mmmpp (*)*( 1−  na lei de controle u2p(t) aumenta a rastreabilidade da dinâmica 

do modelo de referência. Pode-se afirmar isto devido ao melhor rastreamento do estado β  e 

um ótimo rastreamento de todos os outros estados. Na simulação 33 que é apresentada a 

seguir, pode-se ver que no caso rodado com a lei de controle u1p(t), há também diferença na 

derrapagem β , embora esta não seja tão nítida quanto nos resultados da simulação 32.  
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8.2) Simulação 33 - Deflexão de Aileron – Perfil Senoidal – Validação da Modificação I  

Tabela 8-2-Condições iniciais usadas na simulação 33 
 
Condições de equilíbr io Perturbações 

às condições iniciais 
Sinais de controle comandados 

pelo piloto 
velocidade  180 m/s )/( smVδ  0 profδ (deg) 0 

altitude  2000 m (deg)δα  0 ailδ (deg) )8.57/sin(*01.0 t  
derrapagem 0 deg δβ (deg) 0 lemeδ (deg) 0 

'ψ  0 deg/s )(deg/ spδ  0 δπ (-) 0 

qδ (deg/s) 0 Curva preta – Airbus 
Curva vermelha – Mirage 

com atuação de u1p(t) 
rδ (deg/s) 0 

curva azul-Mirage com atuação 
de u2p(t) 

 

 
Figura 8-2 a - Simulação 33 – Deflexão de Aileron – Perfil Senoidal – Validação da 

Modificação I  
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Figura 8-2 b - Simulação 33 – Deflexão de Aileron – Perfil Senoidal – Validação da 

Modificação I  

 

Os resultados das simulações 32 e 33 mostram que a presença do termo 

(t))*u*BCBC mmmpp (*)*( 1− na lei de controle aumenta a precisão no rastreamento da resposta 

do modelo de referência. 
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8.3) Simulação 34 - Curva Coordenada, Curto Período, Dutch-Roll, Validação da Modificação I I  

Tabela 8-3-Condições iniciais usadas na simulação 34 
 
Condições de equilíbr io Perturbações 

às condições iniciais 
Sinais de controle comandados 

pelo piloto 
velocidade  160 m/s )/( smVδ  0 profδ (deg) 0 

altitude  2000 m (deg)δα  2,0 ailδ (deg) 0 

derrapagem 0 deg δβ (deg) 2,0 lemeδ (deg) 0 

'ψ  1,2 deg/s )(deg/ spδ  2,0 δπ (-) 0 

qδ (deg/s) 2,0 Curva preta – Airbus 
Curva vermelha – Mirage 

com atuação de u3p(t) 
rδ (deg/s) 2,0 

curva azul-Mirage com atuação 
de u4p(t) 

 

 
Figura 8-3 a- Simulação 34 – Curva Coordenada, Dutch-Roll, Curto Período, Validação 

da Modificação I I  
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Figura 8-3 b- Simulação 34 – Curva Coordenada, Dutch-Roll, Curto Período, Validação 

da Modificação I I  

 
 
Figura 8-3 c- Simulação 34 – Curva Coordenada, Dutch-Roll, Curto Período, Validação 

da Modificação I I  

 

Pode-se ver na Fig.8.3.a que tanto a lei de controle u3p(t), quanto a lei de controle u4p(t), 

garantem o rastreamento da dinâmica do modelo de referência, 



 

 

164 

A Fig.8-3 c apresenta a atuação das superfícies de controle no primeiro segundo da 

simulação, e ilustra claramente a diferença entre as leis de controle u3p(t) e u4p(t). Pode-se 

ver que os atuadores são mais exigidos durante a atuação da lei de controle u3p(t). Este fato 

pode diminuir a vida útil dos atuadores usados na aeronave hospedeira, como também pode 

permitir o aparecimento de problemas aeroelásticos. Por esta razão, decidiu-se utilizar a lei de 

controle u4p(t). 
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8.4) Simulação 35 - Curva Coordenada, Degrau de Aileron, Validação da Modificação I I   

Tabela 8-4-Condições iniciais usadas na simulação 35 
 
Condições de equilíbr io Perturbações 

às condições iniciais 
Sinais de controle comandados 

pelo piloto 
velocidade  160 m/s )/( smVδ  0 profδ (deg) 0 

altitude  2000 m (deg)δα  0 ailδ (deg) 1 

derrapagem 0 deg δβ (deg) 0 lemeδ (deg) 0 

'ψ  1.2 deg/s )(deg/ spδ  0 δπ (-) 0 

qδ (deg/s) 0 Curva preta – Airbus 
Curva vermelha – Mirage 

com atuação de u3p(t) 
rδ (deg/s) 0 

curva azul-Mirage com atuação 
de u4p(t) 

 

 
Figura 8-4 a - Simulação 35 – Curva Coordenada, Degrau de Aileron – Validação da 

Modificação I I  
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Figura 8-4 b - Simulação 35 – Curva Coordenada, Degrau de Aileron – Validação da 

Modificação I I  

 
 

Figura 8-4 c - Simulação 35 – Curva Coordenada, Degrau de Aileron – Validação da 

Modificação I I  

Os resultados desta simulação mostram mais claramente o quanto os atuadores seriam 

exigidos durante a simulação em vôo, caso fosse utilizada a lei de controle u3p(t) (Fig.8.4c). 

Os resultados das simulações 34 e 35 foram mostrados para justificar a escolha da lei de 

controle u4p(t), e demonstrar a utilidade do termo s na equação 3-21 c. 
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8.5) Simulação 36 - Cur to Período, Dutch-Roll e Valores da candidata a função de Lyapunov 

Tabela 8-5-Condições iniciais usadas na simulação 36 
 
Condições de equilíbr io Perturbações 

às condições iniciais 
Sinais de controle comandados 

pelo piloto 
velocidade  160 m/s )/( smVδ  0 profδ (deg) 0 

altitude  2000 m (deg)δα  2 ailδ (deg) 0 
derrapagem 0 deg δβ (deg) 2 lemeδ (deg) 0 

'ψ  0.0 deg/s )(deg/ spδ  2 δπ (-) 0 

qδ (deg/s) 2 Curva preta – Airbus 
 rδ (deg/s) 2 

curva azul-Mirage  

 

 
Figura 8-5 a - Simulação 36 -Dutch-Roll, Curto Período e Valores da Candidata a 

Função de Lyapunov 

 

Obs: As curvas azuis da simulações 36 e 37 mostram simulações nas quais foram utilizadas 

a lei de controle u4p(t). 
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Figura 8-5 b - Simulação 36 -Dutch-Roll, Curto Período e Valores da Candidata a 

Função de Lyapunov 

 
 

 
Figura 8-5 c - Simulação 36 -Dutch-Roll, Curto Período e Valores da Candidata a 

Função de Lyapunov 

 
Acima são mostrados os valores da candidata a função de Lyapunov )),(( ttzV , e de sua 

derivada: 
dt

ttzdV )),((
. Pode-se ver que inicialmente a candidata a função de Lyapunov 
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apresenta valor nulo. Isto ocorre devido ao fato dos estados iniciais utilizados para a aeronave 

hospedeira terem sido os mesmos que foram utilizados para o modelo de referência. Isto quer 

dizer que no instante inicial temos z(t) praticamente igual ao vetor nulo. 

A candidata a função de Lyapunov é uma função positiva , portanto: 

• Ou a candidata a função será sempre nula. Este seria o caso de um rastreamento 

perfeito de todos os estados durante todo o tempo,  

• Ou a candidata a funçãode Lyapunov crescerá até um certo valor e depois 

começará a decair até o sistema atingir a condição de equilíbrio. Foi o que 

ocorreu na simulação feita. A variação positiva de )),(( ttzV poderia ser 

justificada devido a um atraso no começo da atuação da lei de controle. 

A derivada da candidata a função de Lyapunov apresentou valores positivos no primeiro 

segundo da simulação 36. Este tempo corresponde ao tempo de adaptação necessário para que 

o sistema começasse a controlar todos os estados efetivamente. 

Pode-se ver que a velocidade, a velocidade angular de arfagem q e o ângulo de atitude da 

aeronave hospedeira se afastam um pouco dos mesmos parâmetros do modelo de referência 

durante o primeiro segundo da simulação. 

Após o primeiro segundo a derivada 
dt

ttzdV )),((
se torna negativa, e a candidata a função 

de Lyapunov começa a  cair continuamente, até o sistema atingir o estado de equilíbrio. Isto 

ocorre em torno de 6 s. 



 

 

170 

 

8.6) Simulação 37 - Curva Coordenada, Degrau de Aileron e Valores da Candidata a função de 

Lyapunov 

Tabela 8-6-Condições iniciais usadas na simulação 37 
 
Condições de equilíbr io Perturbações 

às condições iniciais 
Sinais de controle comandados 

pelo piloto 
velocidade  160 m/s )/( smVδ  0 profδ (deg) 0 

altitude  2000 m (deg)δα  0 ailδ (deg) 1 
derrapagem 0 deg δβ (deg) 0 lemeδ (deg) 0 

'ψ  1.0 deg/s )(deg/ spδ  0 δπ (-) 0 

qδ (deg/s) 0 Curva preta – Airbus 
 rδ (deg/s) 0 

curva azul-Mirage  

 

 
Figura 8-6 a - Simulação 37 Curva Coordenada, Degrau de Aileron e 

Valores da Candidata a Função de Lyapunov 
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Figura 8-6 b - Simulação 37 Curva Coordenada, Degrau de Aileron e 

Valores da Candidata a Função de Lyapunov 

 
 

Figura 8-6 c - Simulação 37 Curva Coordenada, Degrau de Aileron e 

Valores da Candidata a Função de Lyapunov 

 
Os comentários da simulação anterior são também válidos para os instantes iniciais desta 

simulação. Aqui pode-se notar que a derivada da candidata a função de Lyapunov é positiva  
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durante a maior parte do tempo. Isto se deve ao fato do sistema de controle não garantir que 

os estados β  da aeronave hospedeira e do modelo de referência tenham o mesmo valor 

durante toda a simulação, ou seja, não é possível o rastreamento do estado β  do modelo de 

referência. Caso o controlador a malha fechada não fosse função do ângulo β , não se 

verificaria valores crescentes da candidata a função de Lyapunov. 
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9 Apêndice B - O Programa utilizado nas simulações 

As simulações foram rodadas no ambiente de programação MATLAB versão 6.0, 

Release 12. No programa utilizado (Inflight), são definidas as condições iniciais da aeronave 

hospedeira e do modelo de referência. Estas condições são definidas de acordo com os valores 

de altitude h, velocidade V, derrapagem β  e velocidade angular de variação da proa da 

aeronave 'ψ . Através de um processo de otimização, são definidos os valores dos outros 

parâmetros. Desta forma foi definida a condição de equilíbrio. 

Tendo as condições de equilíbrio e as dinâmicas não lineares da aeronave hospedeira e 

do modelo de referência, foi feita uma linearização numérica das dinâmicas destas aeronaves 

em torno dos pontos de equilíbrio. 

Tendo as condições de equilíbrio, os valores das perturbações aos estados no instante 

inicial pert(t0), os valores dos sinais de controle comandados pelo piloto um(t), os distúrbios 

externos atuantes na aeronave hospedeiro, as equações representativas das dinâmicas não 

linear das duas aeronaves, a equação da lei de controle da aeronave hospedeira up(t), e um 

método de resolução das equações diferenciais representativas da dinâmica das aeronaves, foi 

possível fazer as simulações numéricas. A figura abaixo mostra o fluxograma do programa 

utilizado. 
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Figura 9-1 – Fluxograma do programa Inflight 
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