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Resumo. Este trabalho possui como objetivo primdrio a obtengdo de um controlador robusto para uma arremetida
diante de perturbacdo por vento, sendo este controlador baseado em controle robusto Heo. Utilizou-se um modelo
matemdtico de corpo rigido para a descricdo do movimento longitudinal, expresso no sistema de referéncia da
aeronave. Para o projeto do controlador modelou-se incertezas da planta, funcées de desempenho, funcoes de
perturbagdo, dindmicas de profundor e motor, além de penalidades para atuagdo dos controles, buscando a obtengdo
de um controlador mais eficiente. No projeto e simulagcdo é utilizado uma perturbacdo de vento com intensidade
severa através do modelo de Dryden, este incorporado ao modelo da aeronave. Para definicdo das varidveis de
controle pontuam-se outros trabalhos e principalmente a experiéncia acumulada durante décadas na aviagdo,
optando-se, por fim, por controlar a atitude da aeronave para obtengdo da trajetoria de fuga desejada, além da
velocidade de arfagem, por ndo se desejar uma grande oscilagdo por questées de conforto. Adicionalmente, verificou-
se como ponto critico para o movimento de arremetida o transiente inicial no qual o dngulo de ataque assume valores
altos, o que pode levar ao estol. Para mitigacdo dessa possibilidade, foi proposto a utilizacdo de estrutura com dois
graus de liberdade para o controlador, o que se mostrou através de simulagoes, ser mais apto quando comparado a
projetos com um grau de liberdade. Por fim, através da andlise do valor singular verificou-se a robustez do
controlador projetado e, adicionalmente, obteve-se simulagdo do movimento através do modelo ndo linear com
utilizagdo de vento de cauda, direcdo critica, além da inser¢do da perturbagdo em concomitdncia com o inicio do
movimento. Os resultados obtidos foram satisfatorios validando o projeto proposto para controle de arremetida.
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1. INTRODUCAO

Apesar da arremetida durante manobra de pouso ser potencialmente perigosa, existem poucos trabalhos na literatura
sobre o assunto. Dados compilados pela Boeing mostram que de 233 eventos de perda e/ou acidentes fatais que
ocorreram de 1992 a 2001 com avides comerciais de grande porte fabricados pelo ocidente, 54% ocorreram em fases de
descida final e pouso. Este € um percentual alto considerando-se que estas fases correspondem apenas a 4% do tempo.

Um evento registrado em 2 de agosto de 1985 ilustra bem o perigo de se encontrar uma rajada de vento durante uma
aproximag@o. Um Lookheed L-1011 Tristar (Voo Delta 191) colidiu com o solo a 2000 metros da cabeceira da pista ao
tentar atravessar uma rajada de vento durante aproximac¢do por uma rampa comumente chamada de ILS. Dos 163
ocupantes, apenas 29 escaparam com vida. A aeronave colidiu em configuracido de pouso, com manche puxado, atitude
de 3° positivos e poténcia mdxima nos motores. Esta aeronave possufa radar embarcado que indicava no momento do
acidente regides de tempestade, o que ja era um avanco em relagdo ao inicio da aviagao.

Sendo assim, o tempo de resposta e um controle apurado podem ser fundamentais para fuga de rajadas de vento
préximas ao solo. Adicionalmente, considerando as dificuldades para uma modelagem precisa de uma aeronave, e a fim
de se evitar que estas incertezas prejudiquem o desempenho do controlador, buscou-se na literatura uma técnica de
controle que se encaixe nas necessidades de projeto e absorva erros de modelagem. Por conseguinte, o controlador
escolhido deverd conferir robustez, o que se define pela habilidade de prover estabilidade apesar dos erros em alta
frequéncia devido aos modos flexiveis ndo modelados e também as variacdes da planta durante a operag@o (Stevens;
Lewis, 2003).

2. DESENVOLVIMENTO DO MODELO E PROJETO DO CONTROLADOR
Para modelagem € necessdrio o desenvolvimento das equagdes da aeronave e do equacionamento classicamente
utilizado para projeto de um controlador robusto Hoo. Outro ponto importante, é necessidade de conhecimento acerca do

movimento a ser controlado, pois este ird influir nas varidveis a serem controladas assim como definird os controles
disponiveis e as condi¢des onde se pretende projetar o controlador, o que serd descrito a seguir.

2.1. Modelo da Aeronave

Adotou-se o movimento longitudinal de corpo rigido da aeronave, movimento suficiente para os propdsitos de
projeto e desenvolvimento deste trabalho. O modelo utilizado desconsidera o efeito de Coriolis e ainda a varia¢do da
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gravidade com a posi¢do no planeta. Utilizou-se do referencial preso ao corpo da aeronave, este ndo tendo as derivadas
de estabilidade descritas diretamente em seu eixo, porém, sendo mais natural para entrada de modelos de rajada de
vento comumente descritos nos eixos do corpo.

As equacdes de movimento longitudinal de corpo rigido no referencial do corpo sdo definidos pelos eixos X, Y e Z,
presentes na Fig.(1).

Figura 1. Decomposicao das forcas na aeronave

A flexibilidade da aeronave ndo foi representada no equacionamento proposto, porém, mesmo em trabalhos como
(Pedro; Bigg, 2005), onde propde-se uma modelagem mais completa, algumas consideracdes foram feitas para
simplificagdo destas, dentre as quais destacam-se deformagdes estruturais foram consideradas suficientemente pequenas
para permitir o uso da teoria de deformacdes lineares, deformagdo e taxa de deformacdo sdo co-lineares, o tensor de
inércia € assumido como constante apesar deste variar suavemente quando hd deformagdo da aeronave entre outros.
Sendo assim, para simplificacdo das equa¢des de movimento optou-se por negligenciar sua dindmica na modelagem,
contemplando sua influéncia para a regido de alta frequéncia através de uma funcdo de incerteza.

Forgas e momentos definidos pelas varidveis L, D, W, Fy, Mq sdo respectivamente for¢a de sustentagdo, forca de
arrasto, peso, forca propulsiva e momento aerodindmico.

Outro fator desconsiderado no equacionamento foi o efeito solo, o que simplifica a modelagem matemadtica, todavia
ndo influi de forma negativa nos resultados obtidos, uma vez que, desconsidera-lo torna o projeto conservador devido a
seu efeito ser benéfico para a sustentabilidade. Adicionalmente, este efeito passa a ser significativo apenas em altitudes
inferiores a cerca de 30 metros de altitude, conforme descrito em (Pinsker, 1967), sendo esta altitude abaixo do ponto de
projeto definido em 50 metros para o inicio da arremetida.

Por fim, as equagdes de movimento da aeronave devem ser linearizadas em torno de um ponto arbitrério de projeto,
obtendo-se uma representacdo do espago de estados na forma definida por Eq.(1), sendo este dado pelos vetores X = [u
wlq H"eU=1[6, 6" para composic¢do do movimento da aeronave.

X = AX + BU

Y=CX+DU M

Tem-se que, u e w representam a velocidade da aeronave, respectivamente nos eixo X e Z, q representa a velocidade
de arfagem, @ a atitude da aeronave e H a altitude da mesma. As entradas de comando do sistema, d;; € J;, definem
respectivamente o comando de manete e profundor da aeronave.

Para lineariza¢do do modelo e posterior obtengdo do controlador é necessario a definicdo de um ponto em torno do
qual serd realizado o projeto. Como a fase de voo anterior a arremetida € a descida, esta definird o ponto de equilibrio
da aeronave. Como em uma aproximagio o piloto deve manter uma velocidade de aproximacédo V,,s préximo a 80 m/s
segundo publicacdes operacionais e um angulo de aproximagdo y entre -2,5° e -3°, utilizou-se estes valores para
linearizacdo do modelo da aeronave. Adicionalmente, a aeronave ird comecar o movimento de arremetida quando
encontrar-se a 50 metros de altitude, ou seja, ja préximo a fase de arredondamento.

A representagdo em espaco de estados do modelo linear em torno deste ponto de equilibrio € apresentado na Eq.(2).

1| [-0,0108 0,0877 -9,8044 -5,8155 0 |[u] [-02400 19901 ]
W | 0,2061 -0,5505 -0,2043 80,4905 0,0009 | | w| | 37141 0,0344
6= 0 0 0 1 0 6|+ o 0 -Lf; } )
g 0,0014 -0,0066 -0,0018 -1,1424 0 g | |-09939 00004
(H| |0,0210 -0,9998 79,8004 0 o ||H]| o 0
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2.2. Incertezas do modelo

Tendo em vista a simplicidade do modelo apresentado e considerando o custo para obtencdo de modelos
extremamente precisos, faz-se necessdrio alguma forma de mensurar possiveis variacdes e/ou incertezas da planta a ser
controlada. Variagdes estas que podem causar alguma instabilidade e consequentemente inviabilizar o resultado final.

Em uma modelagem de aeronave comercial espera-se imprecisdes advindas de alguns pontos, dentre os quais
destacam-se: modelos de atuadores eletros-hidrdulicos que convertem sinal elétrico de comando em deflexio real da
superficie de comando, o que ndo é feito tdo perfeitamente nos modelos atuais; incertezas nos coeficientes das forcas e
momentos aerodindmicos para deflexdes de profundor e para todas as condi¢cdes de voo na qual a aeronave estard
inserida; incertezas na geometria da aeronave, especialmente para as diferentes configuragdes de superficies
hipersustentadoras; incertezas que os modos flexiveis, nio modelados para o propdsito deste trabalho, conferem ao
modelo em regime de altas frequéncias e variacdes do centro de gravidade da aeronave, este ndo influindo tanto para
este trabalho, uma vez que para o curto periodo de tempo de uma arremetida ndo ocorrerd uma grande variagdo de sua
posicdo.

Em (Skogestad, 2005) e (Balas et al, 1998) algumas formas sdo apresentadas para modelagem de incertezas, sendo
escolhido representd-las através de uma dindmica ndo modelada multiplicativa. A razdo de sua escolha deve-se
principalmente a facilidade de quantificar erros para diferentes intervalos de frequéncia, o que vai de encontro as
necessidades deste trabalho. Vale lembrar que dindmicas flexiveis ndo estio contempladas no modelo da aeronave
utilizada.

A defini¢@o matematica deste tipo de incerteza é dada pela Fig.(2).

Figura 2. Diagrama de blocos da incerteza multiplicativa

Para descricdo matemadtica de W, utilizou-se uma incerteza na forma da Eq.(3), onde 1/ é aproximadamente a
frequéncia onde o erro é 100%, ry é o valor de erro em estado estaciondrio e r,, € o valor arbitrado para o erro em alta
frequéncia.

™ +T,
w

u

3

- (t/r,)s+1

Considerando a modelagem adequada para baixa frequéncia, julgou-se pertinente considerar um erro de cerca de
30% nesta faixa de frequéncia. Definiu-se ainda um erro de cerca de 200% para a faixa de alta frequéncia, esta por ndo
estar se considerando as dindmicas flexiveis. Para a defini¢do do valor de 7 foi considerado um erro crescente proéximo
ao valor do primeiro e do segundo modo flexivel da aeronave, estes situados proximos a 22 rad/s. O resultado estd
mostrado na Fig.(3).
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Figura 3. Peso de incerteza considerado no projeto
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2.3. Dinamicas do propulsor e do profundor

A modelagem utilizada nas equagdes de movimento da aeronave define apenas uma forga propulsiva diretamente
proporcional a posi¢do da manete de poténcia. Tal abordagem é falha quando se leva em considerag@o as inércias do
sistema e principalmente quando se lembra que em uma arremetida cada segundo de atraso na resposta € um segundo a
mais em direcdo ao solo.

De acordo com U.S. Federal Aviation Regulations (FAR) Part 33, Normas de Aeronavegabilidade para motores de
aeronaves, define-se um tempo maximo de 5 segundos para aceleracdo do motor de 15% para 95% de poténcia de
arremetida , onde 15% corresponde a aproximadamente a tragdo para manter a aeronave em uma rampa de descida
tipica de -3°.

De acordo com U.S. Federal Aviation Regulations (FAR) Part 25, Normas de Aeronavegabilidade para a categoria
de aeronaves de transporte, define que a aeronave deverd atingir uma taxa de subida de 3,2% com a poténcia disponivel
8 segundos apds o piloto levar a manete da posi¢do IDLE para posi¢@o de arremetida.

Por conseguinte, adotou-se um filtro de atraso no valor comandado, sendo este um filtro de primeira ordem com
constante de tempo 1/0,6 , o qual proporciona uma resposta proxima ao requisito de certificacdo, conforme mostrado na
Fig.(4).

Amplitude
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0 2 4 6 8 10
Tempo (s)

Figura 4. Dindmica do sistema propulsivo considerada

Outro precaucdo adotada diz respeito as limitacdes de atuacdo do profundor. Foram inseridos batentes de 30°
positivo e negativo para suas deflexdes e uma taxa de mudanca maxima de 45° por segundo. Além disso, foi inserida
uma dinamica para este componente onde adotou-se um atraso através de um filtro de primeira ordem com constante de
tempo igual a 1/10.

2.4. Modelagem da perturbacio por vento

Atualmente existem no mercado sistemas de detec¢@o de situacdes de perigo que conseguem antecipar a reacao do
piloto permitindo a antecipagdo das manobras de arremetida. A protecdo contra rajadas de vento fica ativa entre 10 pés
e 1500 pés (3,048 m a 457,2 m) de radio altitude alertando o piloto para qualquer situag@o de perigo.

Adicionalmente, segue como orientagcdo para pilotos evitar dreas com rajadas existentes ou potencial para té-las,
como por exemplo tempestades. Define-se que rajadas severas de vento possuem rapida mudanca na direcdo do vento
e/ou mudangas de velocidades maiores que 15 kts (7,71 m/s) ou ainda velocidades verticais superiores a 500 pés (152,4
m) por minuto dentre outras caracteristicas. O modelo de perturbagdo adotado para este trabalho é o modelo de vento de
Dryden definido pela MIL-F-8785C.

Para gerag@o do sinal de perturbagdo com as corretas caracteristicas, um sinal de ruido branco deve ser passado por
um filtro de conformacdo. Os filtros de formacdo sdo derivados da raiz quadrada espectral do espectro de frequéncia da
turbuléncia e estd representado na Fig.(5) , onde n(¢) representa uma entrada de ruido branco e w,,() representa o sinal
de saida com as caracteristicas do vento definidas pelo filtro.

n(r) > G.(s) p el ®

Figura 5. Filtro formador da perturbagdo por vento — Modelo Dryden

A forma matemadtica do filtro é apresentada pela Eq.(4) para a influéncia no eixo X e pela Eq.(5) para a influéncia
no eixo Z, onde V representa a velocidade da aeronave, o, e o, definem a intensidade da rajada e L,, e L, representam a
escala de comprimento da mesma. Ambas as equagdes estdo no dominio da freqii€ncia, representadas pela varidvel s.
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Ainda de acordo com MIL-F-8785C, a intensidade do disturbio, 6, € 6, varia com a altitude, sendo para este
trabalho necessdrio quantificar a regido abaixo de 1000 pés (304,8 m) de altitude. Sendo assim, tem-se o conjunto de
equacdes dado por Eq.(6) definindo a intensidade da turbuléncia, onde wy, adotado foi de 45 kts (23,15 m/s) indicando
turbuléncia severa, sendo esta a velocidade do vento a 20 pés (6 m) de altitude.

c, = O,lw20
O-W
“ (0,177 +0,000823h)"
L,=h
h

u

(0,177 +0,000823h)"

L, e L, representam a escala de comprimento da rajada para regides abaixo de 1000 pés (304,8 m) e h representa a
altitude da aeronave. Na Fig.(6) mostra-se o comportamento da perturbagdo ao longo do espectro de frequéncia, onde se
pode notar uma grande influéncia em regimes de baixa frequéncia.

5 Disturbio - Vento Dryden

3—Gwind u
[ ——-Gwindw
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Figura 6. Resposta em frequéncia da perturbacdo com intensidade severa

Por fim, cabe ressaltar que apesar da defini¢cdo de turbuléncia severa com ventos em torno de 45 kts (23,15 m/s),
valores acima deste ja foram detectados e levaram a acidentes com aeronaves comerciais, todavia, em situagdes tao
adversas a catdstrofe poderd ser evitada antecipando-se o momento da arremetida.

2.5. A arremetida

A arremetida consiste em uma retomada de trajetéria de subida durante uma manobra de pouso devido a uma
decisdo do piloto. Para o caso especifico deste trabalho, este movimento serd executado para evitar um pouso durante
uma rajada de vento que poderd ser potencialmente catastréfica para a tripulagdo. Adicionalmente, a aeronave encontra-
se com trens de pouso estendidos e superficies hipersustentadoras distendidas.

Nesta configura¢do, modelo utilizado neste trabalho fornece um angulo de ataque de equilibrio de cerca de 4,2° a 50
metros de altitude, o que é coerente para esta fase de voo com uma rampa de descida de -3°.
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Para uma arremetida manual existem trés regras chamadas de “regras de ouro”, que devem ser seguidas pelo piloto
segundo (Foundation, 2000).

1 - Colocar o nariz da aeronave para cima, mantendo um valor de referéncia;

2 - Colocar poténcia de arremetida e manté-la;

3 - Controlar a taxa de subida positiva, velocidade acima da velocidade de referéncia de pouso, redutores de
velocidade retraidos, rddio altimetro e altitude barométrica aumentando, trem de pouso retraido e por fim, superficies de
hipersustentacdo conforme requerido.

Estas trés regras enumeradas constituem o conhecimento empirico sobre como evitar acidentes nessas situacdes.
Cabe ressaltar que qualquer controlador de v6o desenvolvido pela industria deverd seguir critérios de qualidade de v6o
e refletir procedimentos operacionais comumente adotados para ser aceito por pilotos.

Adicionalmente, um interessante trabalho realizado em 1998 (Rouworsth et al, 1998) , menciona que, uma forma
sub-6tima de realizar uma arremetida em tal situagd@o € aplicar poténcia de arremetida e buscar uma atitude constante de
subida, deixando as configuragdes de superficies hipersustentadoras e trem de pouso sem alteracdo até a saida da zona
de vento, acima de 1000 pés (304,8 m) de altitude e sempre acima da velocidade de referéncia.

Portanto, baseado em trabalhos publicados e recomendacgdes advindas do conhecimento empirico, optou-se por um
controle através da atitude @ da aeronave. Outro ponto importante é a constatagdo que apenas o controle através do
profundor estd apto a ser utilizado, uma vez que, a manete de poténcia estd comprometida com poténcia maxima. Por
fim, optou-se por utilizar a velocidade de arfagem g para controle a fim de se evitar uma demasiada oscilacdo da
aeronave durante o procedimento.

2.6. Metodologia Hoo

Esta técnica consiste em achar um K(s), que baseado na informago v gerard um sinal de controle u, contabilizando
o distirbio de w em z e minimizando a norma Hoo de w para z, o que estd representado na Fig.(7).

F 3
Fy

Figura 7. Diagrama de blocos geral de controlador Heo

Neste equacionamento P(s) corresponde a matriz do sistema em malha aberta e M(s) corresponde a matriz de malha
fechada. P(s) além de conter o modelo da planta G(s), podera conter informacdes sobre distirbios, ruidos e erros.

O objetivo de projeto padrao para o problema de controle 6timo por Hoo é achar um K(s) estabilizante que minimize
a norma Hoo para a equagao Eq.(7).

|F,P.K)|,, = maxa(F,(P, K)j®)) 7
Onde F; é chamada de transformacao linear fracional de w em z, sendo dado por Eq.(8).
F,(P,K)= P, +P,KI-P,K)"P, ®)

Para solu¢do do problema proposto fez-se uso da solugdo padrdo para 2 equacdes de Riccati, solugdo esta
apresentada em trabalho de Glover e Doyle entre outros e publicado no ano de 1989 (Doyle et al, 1989). O
conhecimento desenvolvido estd refletido na ferramenta de engenharia MATLAB, através da fungao hinfsyn.

2.7. Modelo nao-linear para simulacio

Para valida¢do do controlador obtido utilizou-se um modelo ndo linear da aeronave em questdio, apresentado na
Fig.(8). Todavia, utilizou-se de um filtro de primeira ordem para o sinal de comando do profundor e manete, o que
representa de fato uma aproximacao linear para o fendmeno. Para contemplacdo das limitagdes fisicas de atuacdo do
profundor, utilizou-se batentes no valor de 30° positivos e negativos e um limitador para a taxa de mudanca do
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profundor definida em 45° por segundo, sendo estas incorporadas externamente ao modelo da planta da aeronave. Dois
diagramas de blocos serdo utilizados no fechamento da malha, um contemplando 1 grau de liberdade e outro com 2
graus de liberdade, conforme o projeto.
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Figura 8. Diagrama de blocos simulink do modelo ndo-linear da aeronave — Planta do sistema
2.8. Projeto e resultados

Para projeto comparou-se uma estrutura com 1 grau de liberdade com uma estrutura com 2 graus de liberdade. A
malha de projeto dada pela Fig.(9) define o projeto com dois graus de liberdade, onde K, e K, representam
respectivamente um controlador robusto Ho e um pré compensador do sinal de referéncia que visa melhorar a
rastreabilidade do comando. Retirando K, obtem-se a estrutura com 1 grau de liberdade.

num(s)

den

Ky Planta G(s)

Figura 9. Malha genérica com 2 graus de liberdade

Em teoria, caso o projeto do controlador K, ocorra apds o projeto do controlador K, (e comumente é empregado
assim, (Skogestad, 2005)), K, deveria ser obtido de forma a melhorar o rastreamento entre a entrada e saida sob ac¢do do
controlador K, sendo dado pory =T K, r, onde T € a func@o de sensitividade complementar. Na prética esta abordagem
ndo € tdo simples quanto parece devido a possibilidade de ser instdvel ou nfo realizdvel ou principalmente devido as
incertezas presentes no modelo. Portanto, optou-se por utilizar um filtro de segunda ordem baseado em critérios de
desempenho, onde se busca uma ultrapassagem nula para o valor comandado, ou seja, ¢ igual a 1. Para a frequéncia
natural w,, definiu-se seu valor igual a 1,2 o que garante um tempo de subida maior do que dois segundos (tempo onde o
angulo de ataque é maximo para o modelo com 1 grau de liberdade), favorecendo a diminui¢do do angulo de ataque
durante o transiente inicial da arremetida. Com estes valores, finalmente obteve-se a funcdo de segunda ordem K, dado
por Eq.(9).
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Para melhora da resposta tanto para um grau de liberdade quanto para dois graus de liberdade, utilizou-se uma
funcdo de ponderagdo para desempenho da diminui¢do do erro em relagdo a atitude de referéncia. Em (Skogestad, 2005)
comenta-se sobre a dificuldade de definicdo deste, todavia sugere-se a utilizagdo de peso similar a funcdo de
perturbacdo, sendo para este trabalho utilizado conforme sugerido. Na figura Fig. (10) apresenta-se a comparagdo da
resposta para o controlador com um grau de liberdade versus o controlador com dois graus de liberdade.

Velocidade (m/s)

N

Fator de Carga

—1 Grau de Liberdade
—=-2 Graus de Liberdade
; Velocidade de estol

=]

6
Tempo (s)

Figura 10. Comparacdo projeto com 2 graus de liberdade versus 1 grau de liberdade

Com o controlador com um grau de liberdade, o adngulo de ataque ¢ méximo € maior que o valor obtido com o
projeto com dois graus de liberdade. Ademais, para o projeto com um grau de liberdade, este valor fica muito préximo
ao valor de referéncia para estol, sendo este definido em 18° por ndo se dispor de caracteristicas de estol implementadas
no modelo ndo linear. Além disso, a velocidade cai proxima ao valor da velocidade de estol de referéncia, o que ndo
acontece com o controlador com dois graus de liberdade. Vale ressaltar que a entrada de vento foi inserida de forma
mais propicia nesta simulagdo, com vento de proa, sendo utilizado a condi¢do de turbuléncia severa com velocidade do
vento de 45 kts (23,15 m/s).

Por fim, utilizando-se um projeto com dois graus de liberdade e dinamica do vento inserida na representagdo do
espaco de estados da planta, obteve-se um novo controlador Hoo projetado com relaxamento do ganho do peso de
desempenho a fim de se garantir robustez de projeto. O diagrama do novo projeto estd apresentado na Fig.(11).
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Figura 11. Malha de projeto

Nesta malha de controle optou-se por penalizar a atuaciio do profundor através de uma constante definida como o
inverso da deflexdo maxima do profundor, a qual propde-se por evitar demasiada atuagdo da superficie de controle, o
que em situagdes de rdpida mudanga de vento poderia levar a sua quebra da superficie caso exceda o fator de carga
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maximo permitido. O sistema de malha fechada com o controlador Hoo € mostrado na Fig.(12), este garantindo robustez
para todo os espectro de frequéncia, onde de acordo com (Skogestad, 2005) e (Aouf et al, 2000), obtém-se esta garantia
caso || Ty:|- < 1 para todo espectro de frequéncia. O controlador robusto Hoo estd representado na Fig.(13), onde sua
principal influéncia estd na faixa de baixa frequéncia.

Méaximo Valor Singular
1 T T

max valor singular

Controlador H-infinity

015 2 L 5 < o s
10 10 10 10 10 10 10
Frequéncia (rad/s)

Figura 12. Malha fechada — Valor singular garantindo robustez
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Figura 13. Controlador robusto Heo - Valor singular

Por fim, nas Fig.(14) e Fig.(15) € mostrado a resposta no tempo utilizando-se o modelo ndo linear para simulacido. A
direcdo de entrada de perturbacdo escolhida foi com vento de cauda, sendo esta potencialmente mais perigosa que
outras dire¢des. Vale pontuar que aeronaves comerciais sdo certificadas para pouso com no maximo 10 kts (5,14 m/s)
de vento de cauda, enquanto que para vento de proa este valor é de 25kts (12,87 m/s). Cabe ressaltar que, para esta
simulacdo o inicio da entrada da perturbacdo ocorre concomitantemente com a entrada da rajada severa, o que na pratica
ndo se verifica devido ao sistema de alerta presente em todas as aeronaves comerciais.
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Figura 14. Resposta simula¢do ndo linear para vento de cauda.
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Figura 15. Resposta simula¢do ndo linear para vento de cauda - Controle.

Esta simulacdo demonstra uma boa capacidade de arremetida para este controlador, uma vez que se trata do caso
mais critico de arremetida a qual a aeronave poderia ser deflagrada. Como ponto a ser observado, chama a atencdo a
proximidade do angulo de ataque, &, da aeronave com o valor do angulo de ataque de referéncia para o estol, Fig.(14), o
que poderia levar & condi¢do de estol. O fator de carga atinge o valor mdximo de 2, o que estd de acordo com projetos
de aeronaves comerciais e, por fim, apesar da rajada de vento severa, o controlador conseguiu prover uma boa
rastreabilidade do sinal de referéncia, estabilizando préximo ao patamar requisitado em menos de 4 segundos.

3. CONCLUSAO

O controlador Heo projetado atendeu as expectativas, sendo capaz de prover controle necessirio mesmo em
condig¢des criticas como: entrada de vento concomitantemente ao inicio da arremetida e rajada de vento com intensidade
severa. Mesmo dentro destas condi¢gdes adversas, o projeto com dois graus de liberdade que ja havia se mostrado mais
apto comparativamente ao projeto com um grau de liberdade, ndo permitiu o estol da aeronave, mas ainda assim ndo
evitou que o valor do angulo de ataque se aproximasse do valor de referéncia para o estol. Tendo isto exposto, tornam-
se interessantes estudos futuros com relacio a insercao de outro controlador, este em paralelo, para limitacdo do angulo
de ataque, o que aumentaria as margens de seguranca em operagao.
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