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Abstract. Este trabalho tem como objetivo apresentar umaaagp da técnica H-infinito por realimentacdo &state saida ao
modelo de uma aeronave flexivel. Para a realiméatdgs modos estruturais a técnica de medicacetadior razéo de arfagem é
utilizada. A atuacdo sobre a estrutura flexivdizatiuma superficie de controle especifica pararotmestrutural. O trabalho
também objetiva demonstrar a eficiéncia e robustezontrolador projetado com base em um modelolgicalo sem atuadores e
com apenas um modo estrutural, controlando um raatiefidelidade maior (com atuadores e quatro medusiturais).
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1. INTRODUGAO

Um objetivo permanente da indlstria aerondutic@rgat as aeronaves mais leves e, por consequénaia,
econdmicas. Este objetivo possui o efeito secuodieievidenciar as caracteristicas elasticas datwst. Durante a
guerra fria o governo dos Estados Unidos desenuaiwe bombardeiro supersénico longo e leve, o Roltivé, cuja
flexibilidade estrutural levava a qualidade de wétural (ndo controlada) bastante ruim (Waszakhingdt, 1985).

Em (Waszak, Davidson e Schimidt, 1987) um modele tptegra as dinamicas de corpo rigido e a dinamica
estrutural do B-1 é implementado com o objetiveediidar o impacto da alta flexibilidade na qualiddd véo deste
tipo de aeronave.

Em (Waszak, Schimidt, 1988) e (Schimidt e Rane®8)%ao apresentadas as bases tedricas para eagerdale
aeronaves flexiveis usando o método de energiaa¢ées de Lagrange). As premissas que permitem o
desenvolvimento com relativa simplicidade e de ammpsdo intuitiva sdo: 1) a existéncia de um sxtel®
coordenadas (eixo médio) no qual deslocamentosicelasndo alteram o momento linear e 0 momento langlo
corpo; 2) O comportamento elastico linear; 3) Astancia da matriz de inércia em fungdo dos desleatos elasticos
relativamente pequenos; 4) Efeitos aerodindmicoprideeira ordem (“aerodinAmica estacionéaria”); St@amento
bidimensional (geralmente verdadeiro para asa@alangamento).

Em (Cardoso, 2007) o modelo apresentado em (WaBzakgson e Schimidt, 1987) é implementado em Nsaila
modelo possui apenas um modo estrutural assim eomf@réncia original.

Em (Gregory, 1998) um controlador por inversdo hicd com atenuacao de modos estruturais é aprdseiNa
mesmo trabalho é apresentada uma técnica parera@s em tempo real do valor da coordenada génada modal.

Em (Gadewadikar, Lewis e Abu-Khalaf, 2006) séo sgaméadas condicdes necessarias, suficientes edisspara o
problema de realimentagdo de saida estatica widlz®timizacdo de um critério H-infinito. Um algono simples é
apresentado para o qual ndo é necessario um ganta estabilizante.

Neste trabalho o modelo de (Waszak, Davidson en8dhi1987) implementado por (Cardoso, 2007) é &apl
com modos adicionais e controlado utilizando a n@tigia de (Gadewadikar, Lewis e Abu-Khalaf, 2006)medicao
do primeiro modo estrutural é conseguida pela técapresentada em (Gregory, 1998) e a simulacammieole é
aplicada em um modelo mais completo.

2. AERONAVE

O B1-B é um bombardeiro supersénico desenvolvidmocarma nuclear durante a guerra fria. Suas asas co
enflechamento variavel e outras caracteristicasda@micas 0 permite carregar uma carga paga pedaoB52 e ao
mesmo tempo desempenhar velocidades supersonisagraAdes dimensdes desta aeronave junto com sutues
leve tornam as frequéncias dos primeiros modosutestis tdo baixas que a dindmica estrutural teandg
interferéncia na dindmica rotacional (periodo quetinclusive translacional (fugoidal).

2.1. O modelo
A modelagem da aeronave Bl é apresentada em (WaSzhkmidt, 1988) e (Schimidt e Raney, 1998) e

implementada por (Cardoso, 2007). Neste trabalhmodlelo implementado em trabalho anterior é adaptado
ferramenta Simulink e atualizado com dados denr@dos simétricos adicionais obtidos em (Waszakhin8dt, 1985)
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e (Waszak e Schimidt, 1988). A base para o deseém®hto do modelo é a decomposi¢cdo modal, o eixdiong a
teoria das cordas. O conjunto de equacgbes (1) s@guwacdes do movimento da aeronave elastica. &sgpasam a
dindmica estrutural da modelagem de corpo rigidm @coplamento a partir das Egs. (2) que sdo asdorg
generalizadas.

m(i —rv+ qw + gsenf) = Qx

m(v + ru — pw — g cosO sen¢) = Qy

m(Ww — qu + pv — g cosfcosp) = Q,
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Os coeficientegy nas Egs. (2) podem ser divididos em dois grupos:
1. coeficientes de corpo rigido: que multiplicam veeid comuns a modelagem de corpo rigido

(a,B8,6,p,q,r1,...);
2. coeficientes de corpo flexivel: que multiplicapre ;.

Os métodos de obtencado dos coeficientes de cayfumsisao bem conhecidos da engenharia aeron&ufiodem
envolver simulacdo de escoamentos (CFD), ensaidémehde vento, etc. Ja os coeficientes de cdexdvel na forma
gue sao apresentados aqui sdo simplificacdes m@étes&om origem nas teorias das faixas. A teoas fixas
assume um escoamento unidirecional nas superfiegtentadoras e, portanto consegue contabilizacmsmentos nos
angulos de incidéncia do escoamento nas superftcieg) gerados pela deflexdo estrutural.

O modelo possui diversos efetuadores influenciamdiindmica longitudinal e latero-direcional. Panglicidade
esta influéncia é representada pelo termo U€igd nas Egs. (2). Dois efetuadores serdo utilizados gantrole neste
trabalho: o profundor e uma superficie de conteleibracdes estruturais simplesmente chamadarteol vane

A influéncia das oscilagdes estruturais na razaar@gem medida é dada pela Eq. (3).

0 a_ .
qmedido = q + 2 ( aw)xzxgironi (t) (3)
i=1 OX

Desprezando os modos estruturais de maior ordeerjwada do primeiro modo flexivel pode ser apr@depor:
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ondeg, € a razdo de arfagem medida em um ponto ondeadarila primeira forma modal tem alta amplitudg € a
razéo de arfagem medida em ponto onde as deridadadermas modais tem baixa amplitude.

3. Ho POR REALIMENTACAO ESTATICA DE SAIDA

Em (Gadewadikar, Lewis e Abu-Khalaf, 2006), sdeaentadas condigdes suficientes e necesséarias pardarole
Hoo utilizando realimentacdo estatica de saida. ®lpnea consiste em minimizar a norma infinita dag&bz/d do
sistema onde z representa um critério de desempedh®duma perturbacéo do sistema como o da Flgura

d
<4 x=Ax+Bu+Dd |e—
y =Cx
Y 1 IzlI% = xTQx + uTRu |4

> K(s)

Figura 1: Sistema Controlado
Em outras palavras o problema consiste em encantremory que satisfaca:

[ Iz@Nde [« Qx + uT Ru)de

2
Fla@Ed . Jo@da Y (5)

Tal abordagem requer apenas um procedimento iteradim a solucdo de uma equacdo de Riccati e usragin
matricial para a obtencdo da matriz K de realingiida Este algoritmo diferentemente de outros maaliira ndo
requer um valor inicial estabilizante e a convecigp bastante rapida (Gadewadikar, Lewis e Abuld€h2006).

1. Atribua alg, 0 valor O e escolhp, Q e R
2. Para cada iteracé@o n resolver a equacao de Riccati:

1
P,A + ATP, + Q + <F) P,DD"P, — P,BR"'B"P, + L'TR™'L, =0

3. Calcular o ganho K e atualizar a matriz L:
K,.. =R YB"P,+L,)CT(ccT)?

Lyy1 = RK, 44, C — BTPn
4. SeK,,, eK, estdo suficientemente proximos a solugdo é K, castyario executar 2 novamente
O método de Gadewadikar, Lewis e Abu-Khalaf otimazaorma infinita de uma relacao de saida de dessmop
por uma entrada de perturbacdo. Embora a técnicpditenca ao conjunto de técnicas de controle ropbastscolha
do critério de otimizacao proposto ndo garantetabéglade robusta do sistema. Para tanto um rigspecifico é
necessario.
3.1. Critério de robustez da incerteza multiplicatva

Dado um sistem&(s) definido em funcdo da incerteza multiplicatMés) e do modelo nominat,,:

G = (I+ M(s))G,(s) (6)
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a matrizM(s) é desconhecida, no entanto é conhecido um limfersor m¢v) para os valores singularesMés).
6(M(iw)) < m(w) (7

Para projetarmos um controlador K(s) que estabilide somente a planta noming], mas todas as plantés
dentro dos limites de incerteza, podemos utilizeritgrio da incerteza multiplicativa derivado éaria de estabilidade
de Nyquist e apresentado em (Stevens e Lewis, 2@8)siderando um limite de incertezgw) projetaremos o
controlador de forma que o nimero de voltas dadofk+ GK| em torno da origem seja igual ao nimero de poélos
instaveis de&5K . Esta afirmacéo é equivalente a seguinte expressao

7(G, KO+ G,K)™)) < (8)

1
m(s)

O critério dado pela expressao (6) é suficiente paestabilidade de qualquer plaftano entanto este critério
carrega um conservadorismo intrinseco por contaloib ganho e nao a fase do sistema.

3.2. Aplicacao da técnica

A estrutura de controle proposta é representadafglra 2 ond& € uma matriz 2x4 obtida pelo método de
Gadewadikar, Lewis e Abu-Khalaf:

pitch angle |:|

2 o= |2l vator

Y
¥

q {pitch ratio)

-k
O—P | contral vans I:I
15t mode defivative

Step Integratori

Y

ka

¥

Airoraft dynamics

Figura 2: Estrutura de controle (diagrama de blpcos

O modelo nominals, é definido a partir da simplificacdo do modelo pteto e com os parametros nominais. O
modelo completo € linearizado numericamente e &doamo primeiro modo flexivel. Os estados relati@atindmica
latero-direcional séo removidos e as matrizes pagsde estado resultantes sao entdo aumentadasideegrador do
angulo de arfagem. Esta abordagem permite a gfilzala técnica de realimentacdo estatica parajet@rde um
controlador dindmico. As matrizes aumentadas doefoatbminalG,, sao:

[ —0.0146 —-109 -0.0825 —-9.81 —4.14e—5 —0.0466 —0.00157 0
—0.000484 —0.268 1.02 589e—9 —548e—6 -—0.00262 -884e—5 0
—0.00025 —2.06 —0.581 0 —4.02e—7 —-0.0402 -0.00228 0

A _ | 0.000484 0.268 —0.0155 —-5.8%9e—9 5.48e—6 0.00262 8.84e—5 0
aum l.6e—5 52e—-7 0 —200 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 1 0

0.0507 —143 -10.4 0 0.000582 —159 —0.504 0

0 1 0 0 0 0 0 0-
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0.0369  0.00835 |
—0.000715 —0.000151
—0.0579  0.0176 010100 0 0
. _| 0000715 0000151 | . _fo 0o 1000 o0 0
aum 0 o |"™™ o000 0 0 0027 0
0 0 000000 0 1
—2.15 -218
0 0

O modelo nominal se encontra no sistema de cooddsnaerodindmico, e o estado do sistema é compekts
variaveis V,a, q,7, Z 1,1, ;1 Nesta seqiéncia. A matz defined, g, e 0.027, como variaveis de saida onde o valor
0.027 é a inclinacdo do modo flexivel que quandttiplicada pela variaves,, resulta na razdo de arfagem induzida
pelo primeiro modo flexivel do modelo.

Um conjunto de modelos nédo simplificados com patéoreealeatorios (conjunto G) é utilizado para agibd do
controlador. Cada modelo do conjunto G implementatrp modos flexiveis além da dindmica do profunelafo
control vanetotalizando quinze estados (contra sete do maieiplificado). A matriz de saida para os modelos nédo
simplificados € mais realistica do que sua equitalao modelo nominal, pois considera as medi¢cdegydoscopios
influenciadas pelos quatro modos estruturais (e s@uente o primeiro modo como efy). Os pardmetros dos
modelos do conjunt@ sé@o gerados a partir de uma distribuicdo normal ealor médio igual ao parametro nominal e
desvio padrao conforme Tabela 1:

Tabela 1: Erro estatistico nos parametros do mazetpleto

Classe de Paradmetros Classe de Paradmetros Erro 100 * 30)
Derivadas longitudinais no eixty Cx0) Cxar Cxs) Cxior Cunyy Ccipy 30%
Derivadas longitudinais no ey C20 Coar C25) Crir Comyy Cony; 30%

Derivadas de momento arfagen| C,,o, Cinas Cimns) Cmer Cimgyyp Cm; 30%

Massa, Inércia em Y m, Iy, 30%

Parametros modais Ui, i, Wi 10%

As matrizeQ e R foram escolhidas de forma interativa para atendesritério de robustez. Para cada elemento do
conjuntoG determina-se a incerte(s) e calcula-ses(M(jw)). O conjunto de curvas/a(M(jw)) determina um
limite superior de robustez garantida para a malizransferéncia de malha fechdds:,K (I + G,K)~*. Os valores
singulares d& s&o “sintonizados” a partir d@ e R de forma a ndo excederem as cur]/ﬂs(M(jw)). O limite de

robustez garantida e os valores singulare§ plara o controlador projetado séo ilustrados narki§. As matrize® e
R séo:

r0 0 0 0 0 O 0 0
0 32.8 0 0 0 O 0 0
0 0 328 0 0 O 0 0
Q= 0 0 0 0 0 O 0 0 )
“lo 0 0 0 0 O 0 0 ’
0 0 0 0 0 O 0 0
0 0 0 0 0 0 0.286 0
L0 0 0 0 0 O 0 le + 4
025 0
R= [ 0 1]



2009 Brazilian Symposium on Aerospace Eng. & Applications 3 CTA-DLR Workshop on Data Analysis & Flight Control
Copyright © 2009 by AAB September 14-16, 2009, S. J. Campos, SP, Brazil

Singular Values

200

150 & /\ , N N x-S ________
1700 R S \\ //," 7 S

50—~ T et | EEEEE TR

Limitede | — 7 = Lo __
robustez I 7
S0o———— UeM(s) [ N\

-100

Singular Values (dB)

-150

-200

-250

-300
-4 -2 0 2
10 10 10 10
Frequency (rad/sec)

Figura 3: Barreira de robustez e v. singulare§'de G,K(I + G,K)™!

Os modelos sdo simulados para um degrau na rei@rélec &ngulo de arfagem (=0 segundos) e para uma
perturbacdo do tipo “doublet” somada ao comandgpméundor (=5 segundos). Para demonstrar a efi@éda
atenuacdo da vibracdo estrutural um projeto semiglhé gerado onde a mati@ ndo pondera o modo flexivel
(Q(7,7)=0e a matrizR pondera brutamente apntrol vane As matrizeQ e R que definem o controle sem atenuacédo
sdo:

0 0 0 00 0 O0 O
0 328 0 0 0 0 0 0
0 0 3280 0 00 0
Q_00 0 00 0 O0 O
1o o 0 00O0O0O o0 |
0 0 0 00 00 0
0 0 0 00 00 0
lo 0 0 0 0 0 0 1le+4

025 0

R_[o 10e14]

Os resultados de controle do modelo nominal e dfuoto de modelos completos séo apresentados neaFge na
Figura 5 respectivamente. O resultado do contente atenuacdo dos modos estruturais é apresentddguna 6.
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Figura 4: Controle do modelo nominal
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Figura 6: Controle sem atenuacéo estrutural
4. CONCLUSAO

Neste trabalho o modelo de (Waszak, Davidson en®dhi 1987) implementado por (Cardoso, 2007) é &dpl
com modos adicionais e controlado utilizando a n@tmia de (Lewis e Abu-Khalaf, 2006). A estimatola primeiro
modo estrutural é conseguida pela técnica apret®eeta (Gregory, 1998) e a simulagdo de controfgiéaala em um
conjunto de modelos ndo simplificados. Os resultagzesentam um bom controlador que rastreia d@dguarfagem
e atenua o primeiro modo flexivel. Os modos fleisidl® maior ordem nado sado diretamente atenuadascomwergem
rapidamente para um valor constante em suas resgreaoordenadas generalizadas. A robustez doatadar é
demonstrada por um critério de incertezas mulapiNas e testada em um conjunto de modelos gepalasnsercéo
de erros aleatdrios nos parametros do modelo né&arlique é posteriormente linearizado.
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