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RESUMO

Este trabalho visa atuar, com o auxilio de desigualdades matriciais, no controle de estabilidade
para modelo de helicoptero com seis graus de liberdade. Deseja-se definir um ganho capaz
de garantir a estabilidade do modelo e reduzir os distirbios independente da condi¢cdo na qual
a aeronave esteja implicada. Um estudo é realizado em volta das condicdes de equilibrio
linearizadas para o modelo de Lynx ZD559, neste, a varidvel independente a ser controlada é
a velocidade a frente da aeronave. Os ensaios obtidos de um controlador estaciondrio e um de
variacao linear objetivam elucidar a capacidade destes, e em especial a do dltimo controlador,
de atuar em todo o espectro de variagdo da velocidade ao apresentar uma dinamica aceitavel
de transientes e rejeicdo de disturbios. Os resultados apontam que em condi¢des mais restritas
de atuacdo, o controle linear de parametros varidveis foi o Unico capaz de estabilizar a planta
nos limites estabelecidos, além de apresentar um transiente favoravel em todo o espectro de

velocidade quando comparado as demais técnicas de controle.

Palavras-chave: Asas Rotativas. Estabilidade. Modelo LPV. Sistemas Adaptativos e de Apren-

dizagem.



ABSTRACT

This work seeks to produce, with the aid of matrix inequalities, a stability control for a six degree
of freedom nonlinear helicopter model. The objective is to define a gain capable of ensuring
model stability and reducing disturbance regardless of the condition in which the aircraft is
involved. A study is performed around the linearized equilibrium conditions for the Lynx ZD559
model, in which the independent controlled variable is the speed ahead of the aircraft. The tests
obtained from a stationary controller and one with linear variation aim to elucidate their ability,
and especially related to the last controller, to act on the full spectrum of velocity variation by
presenting an acceptable transient dynamics and disturbance rejection. The results indicate that
under more restricted operating conditions, the linear control of variable parameters was the
only one capable of stabilizing the plant in the established limits, besides presenting a favorable

transient across the speed spectrum when compared to the other control techniques.

Keywords: Rotorcraft. Stability. LPV Model. Adaptive and Learning Systems.
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1 INTRODUCAO

Uma aeronave de asas rotativas tradicional € um sistema mecanico normalmente
considerado como sub-atuado, pois a quantidade de entradas independentes que controlam o
processo de estabilizacdo sao menores que os graus de liberdade que o sistema possui. Con-
sequentemente, o sistema resultante €: (1) particularmente instavel e complexo, demandando
atuacdo durante toda a operagdo; (2) controlado por comandos, em sua maioria, acoplados
(variando em funcdo da topologia de controle do helicéptero); (3) ndo linear e de elevada ordem.

Além disso, dentro das condi¢des naturais de operacdo de um helicoptero, estes
sdo tipicamente expostos a perturbagdes desestabilizadoras. Diferengas de pressdao atmosférica
provocam rajadas de vento estocdsticas que, a depender do modo de voo (pairado, decolando, em
voo de cruzeiro), requerem atuacdes essencialmente distintas dos controladores. Estes fatores
mitigam a compreensao quanto a dindmica de um helicéptero, um sistema de multiplas entradas
e multiplas saidas, do inglés Multiple Inputs Multiple Outputs (MIMO), que € variante no tempo,
ndo linear e instdvel. Desta forma, destrinchar o problema em subsistemas para estudar as
equagdes de movimento que o descrevem e minimizar a incertezas dos fendmenos permeiam a

solucdo natural deste tipo de problema.

Figura 1 — Principais componentes do helicéptero

Fonte: o autor.
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Para Johnson (2013) o comportamento do helicptero € naturalmente dominado
pelos rotores principais e de cauda, por isso um modelo matemético vidvel deve incorporar
os importantes efeitos aerodinamicos e estruturais, assim como outras influéncias dinamicas
oriundas destes subcomponentes, ou quaisquer outros elementos que por ventura influenciem de
maneira relevante a resposta da aeronave aos comandos do piloto, ou aos distirbios atmosféricos
externos. Neste caso, o intuito principal do modelo deve ser o de reproduzir todas as nuances
inerentes aos efeitos aerodinamicos dentro do Envelope Operacional de Voo (EOV) da aeronave.

Yue e Postlethwaite (1990) mencionam como um helicéptero de controle ndo expan-
dido (ou seja, um sistema em malha-aberta, com excecao da atuacao do piloto) exibe reagdes
incabiveis quando em voo pairado, pois as respostas ao coletivo, ciclico longitudinal, ciclico
lateral e pedais sdo altamente acopladas e instdveis. Nestas condi¢des, a carga de trabalho sobre o
piloto € alta e atuar com precisdo € dificil. Em Rasheed (2018) h4 a descricdo de como € possivel
conceber um sistema de controle que seja capaz de reduzir significativamente a carga de trabalho
do piloto em voo, o que permite que diferentes operagdes de resgate e busca sejam realizadas
de forma eficaz e segura ao utilizar o helicptero préximo aos limites do seu EOV, levando
em consideracdo as demandas em manobras de decolagem vertical e pouso. A automacao
destes sistemas permite que o piloto se concentre nas atividades fim e melhore sua eficiéncia na
execucao destas, além de garantir uma seguranca de voo superior. Onde esses beneficios nas
qualidades de voo (handling qualities - € o nome dado ao conjunto total de caracteristicas que
tornam uma aeronave adequada, ou inadequada, para uma determinada tarefa de voo) se refletem
na maioria dos helicopteros que implementam sistemas com tecnologia Fly-by-Wire (FBW).

Buscando estas vantagens, o modelo de controle para o sistema do helicéptero,
mesmo o simplificado, deve ser robusto quanto as incertezas que o compoe e, logo, representa
um desafio independente do método que seja implementado para o sistema de controle. Por
esta razdo, € habitual modelar o comportamento de um helicéptero como a combinagdo de
subsistemas que interagem. Na Figura 1 destacam-se os principais elementos considerados: rotor
principal, a fuselagem (ou estrutura), empenagem e rotor de cauda. Estes itens sdo analisados
em func¢do das forcas e momentos resultantes, entretanto, outros elementos como a geratriz, o
motor, os sistema de controle, também podem ser considerados em modelos mais complexos. De
forma simplificada, o modelo a ser reproduzido (como visto na Figura 4) apresenta o diagrama
de forcas e momentos da aeronave referida a um sistema ortogonal com eixos alinhados ao corpo

desta, estando estes fixados no Centro de Gravidade (CG), ou de massa.
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Entretanto, Gerboni et al. (2014) menciona a dificuldade de implementar com
precisdo o modelo dos componentes embarcados no helicéptero sem ensaios em voo, o que acaba
impactando na obten¢do de pardmetros aerodinamicos confidveis, ou seja, os poucos modelos
ndo-lineares de helicopteros desenvolvidos e testados em movimento ndo estdo prontamente
disponiveis ao publico. Por isto, antes de imergir nos possiveis controladores capazes de atuar
nesta planta tdo complexa, serd necessario expor objetivamente as redu¢des matematicas inerentes
as solucdes de tais problemas, cuja solucao habitual para esse tipo de problema € a linearizacao
nas proximidades da condicao de equilibrio (em inglés trim condition). Esse método impde

algumas premissas que devem ser consideradas no modelo, estando estas expostas no Capitulo 2.

1.1 Motivacao

Tendo em vista a dindmica inerente ao modelo discutido no item anterior, opta-se por
formular um controle linear de parametros varidveis, do inglés Linear Parameter-Varying (LPV).
Esse tipo de modelo tende a representar sistemas lineares cujas formulacdes no espago de estados
dependem de parametros dinamicos e alheios ao controle. Por isto, ¢ comumente implementado
em sistemas ndo-lineares que podem ser modelados como sistemas lineares parametrizados,
tendo um, ou mais, parametros relacionando os estados da planta.

O intuito € proporcionar um sistema cujo controle seja adaptavel, em funcao das
condi¢cdes de voo, e robusto o suficiente para atuar além das falhas inerentes ao modelo reduzido.
Para Fergani et al. (2013) um controle LPV tende a apresentar ganhos significativos quando
comparados aos controles invariantes ao permitir uma transicao mais suave entre os pontos de
operacdo. Isto pode refletir diretamente na qualidade de operacdo e manuseio da aeronave. Além
disso, uma ampliagc@o nas opg¢des de controle, permite ao desenvolvedor do produto um acervo
maior de solucdes, ou seja, € possivel que estes novos métodos possam, quando devidamente
ampliados, permear envelopes operacionais e andlises que ainda ndo sdo desenvolvidos junto a
modelos linearizados. Por fim, um dltimo fator notdvel é a redu¢do do esfor¢co de controle.

Em sistemas MIMO, como no caso do helicéptero e tendo em vista o alto nivel de
acoplamento, h4 inimeras maneiras de passar do estado atual A, para o estado desejado B. Reali-
zar essa tarefa com o menor custo possivel é tarefa do controlador que poderé, através de uma
reducdo nos esforcos de controle, minimizar os desgastes da operacdo (como consumo, impacto
fisico no piloto, entre outros). Minimizagao dos esfor¢cos de controle sao técnicas habitualmente

implementadas em controladores LPV e tendem a apresentar resultados satisfatorios.
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1.2 Objetivos

O objetivo central deste trabalho pode ser resumido em reproduzir um planta lineari-
zada de um helicoptero que seja estabilizada por um controle LPV, entretanto outros objetivos
complementares sdo igualmente importantes para o escopo deste trabalho:

1. Reproduzir os modelos matematicos de estabilizacao do helicOptero e recriar as
matrizes de espaco de estado em funcdo da velocidade horizontal;

2. Desenvolver um controlador LPV estdtico e adaptavel que estabilize o sistema

por realimentagdo de estados;
3. Implementar o controlador junto a planta do helicoptero para estabilizacdo e
reducdo dos esforco de controle no sistema;

4. Avaliar ganhos em relacdo aos controladores ndo adaptaveis;

1.3 Escopo do Estudo

Com os objetivos do trabalho definidos, torna-se possivel propor seu escopo indi-

cando os procedimentos realizados e métodos implementados para que estes sejam obtidos.

Figura 2 — Escopo do Estudo
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Fonte: o autor.
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1.4 Estrutura do Trabalho

Este capitulo, sendo o primeiro, buscou introduzir as demandas inerentes a estabili-
zac¢do de um helicoptero e sucintamente explorar a motivacao para a criacdo de um controlador
adaptdvel, assim como expor os objetivos, a estrutura e o escopo deste trabalho.

O segundo capitulo deste trabalho aborda as técnicas, modelos matematicos e as
premissas redutivas inerentes a modelagem linearizada em torno da condi¢@o de equilibrio de um
helicéptero. Pretende-se desenvolver simbolicamente os elementos necessdrios para definicdao
da planta em espaco de estados e, ao fim, definir a varidvel externa que alimenta o controlador.
Essa técnica impde novas limitagdes a solucdo, que sdo abordadas ao longo do Capitulo 2 e
assimiladas junto a planta - sendo este o resultado dos estudos deste capitulo.

O Capitulo 3 fard uma andlise matemadtica sobre as desigualdades matriciais lineares,
em inglés, Linear Matrix Inequality (LMI). Esse tipo de técnica é utilizada para definir o
controlador, ao buscar estabelecer uma regido convexa do problema com o intuito de otimizar os
resultados no interior desta regido. O capitulo aborda diferentes formas de controle da planta e
deduz os modelos matematicos que a definem, ao fim a topologia e estrutura do controlador sao
apreciados para a determinacdo de diferentes tipos de controlador - tendo estes como o produto
das andlises efetuadas neste capitulo.

O quarto capitulo deste trabalho angaria os resultados tedricos do Capitulo 2 e 3 com
intencdo, a priori, de reformular os modelos matematicos para implementagdo computacional.
Tendo o feito, o controlador LPV é comparado com o controlador a parametros fixos, sob
condi¢des diferenciadas, em simulagdes para explorar os possiveis resultados obtidos do sistema
em malha fechada. Ao fim, uma andlise entre os controladores € realizada e, junto a esta,
sugestdes para trabalhos futuros e assim como as limitacdes deste trabalho sdo apresentadas.

Por fim, no Capitulo 5, uma sintese dos resultados € apresentada com as conclusdes
mais relevantes. Em seguida, os objetivos apresentados no Capitulo 1 sdo verificados para
sumarizar se foi possivel a reproducio de uma planta linearizada de helicéptero estabilizada por

um controlador LPV adaptativo.
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2 MODELANDO A DINAMICA DE VOO DO HELICOPTERO

A despeito das técnicas de controle, o piloto deve atuar sobre as trés dimensdes e usar
ambos os bracos e ambas as pernas constantemente para manter o helicéptero estabilizado no ar.
Pilotar um helicéptero exige um longo treinamento e habilidade, bem como atencio continua
durante todo o processo de voo. Coordenacao, controle da intensidade, e percepcao temporal sao
todos usados simultaneamente ao pilotar uma aeronave de asas rotativas.

Um helicéptero € uma aeronave que € sustentada e impulsionada por um ou mais
rotores horizontais, cada rotor consistindo de duas ou mais pds. Este tipo de aeronave, como
visto na Figura 3, deriva sua fonte de sustentacdo das pds do rotor que giram em torno do eixo
de um mastro e por isso sdo classificados como aeronaves de asa rotativas, em contraposicao
as aeronaves de asas fixas. O sistema do rotor € a parte rotativa de um helicoptero que gera
sustentagcdo, onde a montagem tradicional € composta horizontalmente com um rotor principal,
fornecendo sustentac@o verticalmente; e composta verticalmente por um rotor de cauda, para

equilibrar o torque remanescente. Sendo esta a configuracdo a ser analisada neste trabalho.

Figura 3 — Comandos do helicptero
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Fonte: o autor.
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2.1 Controlando o helicoptero

Um helicéptero tem quatro entradas de controle sob o comando do piloto para o voo:
ciclico, coletivo, pedais e a manete de poténcia. O primeiro controle, o ciclico, é capaz variar o
passo das pas do rotor ao longo do plano de rotagao do rotor principal (isto €, cada revolugao
do rotor apresentard o passo de cada pa variando em funcao do ciclico) para desenvolver uma
sustentacao desigual. O resultado almejado envolve inclinar o disco do rotor em uma dire¢ao
especifica com o intuito de reorientar o helicéptero no sentido desejado. Neste caso, se o piloto
empurrar o ciclico para a frente, o plano de rotacdo inclina junto com o disco do rotor, logo, a
tracdo resultante € reorientada (podendo esta ser decomposta numa for¢a de sustentagdo e uma
forga a frente) fazendo com que o rotor produza um impulso na mesma dire¢ao.

O controle de coletivo, muda o dngulo de inclinagdo de todas as pds do rotor principal
coletivamente (ou seja, todas a0 mesmo tempo) e independentemente de seus passos. Portanto, se
uma entrada coletiva for feita, todos as laminas mudam igualmente, aumentando ou diminuindo
o total da sustentacdo e de impulso, e como resultado o helicéptero aumenta ou diminui sua
altitude, ou sua velocidade em relaciao ao ar. Os pedais do helicoptero servem um propdsito
similar aos pedais da aeronave de asas fixas: orientar a secao dianteira da aeronave. Aplicacao
do pedal em um dado sentido muda o passo das pds do rotor de cauda, aumentando ou reduzindo
o impulso produzido pelo rotor de cauda e, como este € responsavel por equilibrar o torque

remanescente, causa o nariz da aeronave a guinar na direcdo do pedal aplicado.

2.2 Sintese do modelo de asas rotativas

O estudo da mecanica de voo inclui fendmenos que, em sua maioria, envolvem
exclusivamente modelos de baixa frequéncia. Por isto, os fendmenos analisados pela dindmica
de voo sao habitualmente simplificados através de uma aproximacao linear das equagdes de
movimento que descrevem o helicoptero (PAVEL, 1996). Sendo assim, opta-se por desenvolver
um modelo linear com seis graus de liberdade, do inglés Six Degrees of Freedom (6DoF), como
base o projeto de controladores apresentados neste trabalho. Conforme se mostra na Figura 4,
somente seis elementos sdo analisados: as trés for¢cas aerodindmicas externas (X,Y,Z) e os trés
momentos aerodinamicos externos (L, M,N), atuando sob os trés eixos (x,y,z). Factualmente,
o CG ird se mover durante as operacdes, mas supde-se que o CG estard localizado na posicao

média para uma determinada condi¢ao de equilibrio (ou condi¢do de ajuste - trim condition).
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Figura 4 — Modelo 6DoF do helicéptero
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O modelo é mensurado a partir da influéncia dos subsistemas, conforme Figura 1.
Como elucida Gerboni et al. (2014), as saidas de cada subsistema sdo forgas e torques que atuam
diretamente na estrutura de referéncia, a partir da qual as aceleracdes lineares e rotacionais podem
ser obtidas e, depois, os angulos de Euler sdo calculados para definir a atitude do helicéptero.

Este modelo pressupde que mudancas na atitude do rotor em relagdo a estrutura sao
pequenas comparadas as mudancas na atitude da estrutura. Logo, o modelo linear do helicéptero
serd resultado das equacdes ndo lineares que ditam os efeitos nos trés eixos de direc@o e os trés
planos de rotacdo encontrados préximos a condicao de ajuste. Por isto, 0 modelo consideraré as
forcas e momentos aerodinamicos do rotor através de contribui¢cdes da matriz 8x8 de derivada
simplificada, o que ocorre em detrimento da contribui¢do dos efeitos dindmicos do rotor. Outros
efeitos relacionados a mecanica dos fluidos também sdo desconsiderados, pois sdo reflexo de
fendmenos tridimensionais pontuais que ndo podem ser diretamente representados no modelo:
ressonancia solo, rolamento dinimico, ressonincia ar, anéis de vortex, entre outros.

Antes de apresentar o0 modelo 6DoF é necessdrio entender como os modelos mate-
maticos sio produzidos e como a aerodindmica da aeronave é compreendida. Segundo Seddon e
Newman (2011), a mecanica do voo do helicoptero pode ser descrita em termos de trés aspectos:

equilibrio, estabilidade e controle - em inglés trim, stability and control.
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2.2.1 Condigdo de Equilibrio

Durante a operacao, a aeronave pode estar volvendo, ascendendo ou pairando, em
qualquer uma destas circunstancia pode ocorrer grandes angulos de incidéncia e derrapagem
lateral, caso os componentes de momento sejam constantes com os controles fixos (sem atuag¢ao
direta do piloto), entdo a aeronave estd corretamente "trimada", ou seja, ela estd ajustada. Logo,
a condi¢do de equilibrio, também mencionada como condi¢do de ajuste dos compensadores, esta
relacionada as posi¢des padrdes dos controladores que mantém o helicéptero em equilibrio. No
estudo da estabilidade e controle, a defini¢ao de equilibrio € fundamental para andlise, tendo em
vista que o estudo € realizado a partir desta condicdo de equilibrio. Neste momento assume-se
uma premissa a fim de simplificar o problema: a densidade do ar ndo se altera em func¢do da
altitude. Isso ocorre pois, durante uma transi¢c@o vertical a alteracdo da densidade do ar exigira

corregdes continuas nos controles, e estes alteragdes nao serdao adicionadas ao modelo.

2.2.2 Condigdo de Estabilidade

Durante a operacao, o comportamento do helicoptero apds uma perturbacao, quando
este se encontra dentro das condi¢des de equilibrio, permite que se avalie a resposta no dominio
do tempo para que se caracterize a estabilidade da aeronave, conforme apresentado na Figura 5.
Sucintamente, a estabilidade estética € definida pela tendéncia inicial (dire¢@o e intensidade) de
retorno a posi¢ao de equilibrio, enquanto a estabilidade dinamica € referida a resposta de longo

prazo, apos a tendéncia inicial, sem que haja interferéncia do piloto (PROUTY, 1986).
Figura 5 — Respostas dindmicas a perturbacao
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2.2.3 Condigdo de Controle

Geralmente, duas definicdes sdao usadas para representar a medida quantitativa
relacionada ao controle: a sensibilidade do controle e capacidade de controle (VENKATESAN,
2014). Sobretudo, a condi¢do de controle esté relacionada a capacidade de produzir forcas e
momentos necessarios para sustentar uma trajetoria ou executar, ainda no EOV, uma manobra
desejada independente de perturbagdes externas. Contudo, a primeira, sensibilidade de controle,
estd mais relacionada ao impulso inicial por unidade movimento dos comandos, enquanto a
segundo defini¢do, capacidade de controle, é definida como a medida do limite maximo do
momento ou for¢a que pode ser imputado a aeronave para uma determinada entrada de comando
pelo piloto. Em suma, as caracteristicas de controle referem-se a capacidade do helicoptero de
responder as entradas de controle e assim passar de uma condi¢do de voo para outra.

Apesar da resposta ao controle do piloto e as perturbagcdes atmosféricas sejam, essen-
cialmente, mais fidedignas em modelos ndo lineares, ainda € possivel obter respostas relevantes a
partir de aproximacdes lineares (PADFIELD, 2007). As caracteristicas de estabilidade e controle
do helicéptero s@o analisadas usando as equacdes dinamicas de movimento do helicéptero, onde
a fuselagem € tratada como um corpo rigido, um ponto de massa no espacgo, submetido a uma
manobra. Com isto, é possivel observar que, para controlar devidamente o helicptero, € neces-
sario compreender a influéncia da mecanica de voo do helicéptero relacionada a estabilidade e

ao equilibro, assim como as premissas redutivas assumidas.

2.2.4 Inferéncias redutivas

Para Venkatesan (2014) a andlise da estabilidade e controle do helicéptero é um
problema de dindmica complicado envolvendo o acoplamento do movimento do rotor com os
multiplos graus de liberdade relacionados a fuselagem. Geralmente este problema é simplificado,
ao assumir que a dindmica com a qual as pds do rotor principal realizam o batimento - em inglés
blade flap dynamics - € muito mais rdpida do que a dindmica da fuselagem. Matematicamente,
este tipo de reducdo é nomeada de aproximacdo de baixa frequéncia, pois trata o fendmeno dos
batimentos de maneira quasi-estatica. Outros fatores a serem negligenciados sdo movimentos de
avanco-atraso e de tor¢cao das pds do rotor principal. Por uma razao similar, esta aproximagao
€ aceitdvel pois as cargas no cubo do rotor em estado estaciondrio, oriundas do batimento, sdao

maiores em comparacdo com as cargas oriundas dos movimento avango-atraso ou de tor¢ao.
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2.3 Movimento inercial da aeronave

Devido as diferencas inerentes a aerodinadmica do helicoptero, a anélise do movi-
mento tende a ser divida em pelo menos trés momentos distintos: voo a frente, o voo de planeio
e vertical. Assim que deixa o solo, o helicoptero em voo € basicamente influenciado por quatro
forcas aerodindmica: peso, sustentacdo, empuxo e arrasto.

e Peso: a massa combinada da propria aeronave, do combustivel, da tripulacdo e
passageiros, da bagagem e da carga, produz uma forca peso considerdvel que é
oposta a sustentacdo da aeronave, agindo verticalmente para baixo a partir do
centro de gravidade da aeronave.

e Sustentagdo: o elemento mais expressivo nesse conjunto de forgas € a sustentacgao,
pois € a responsdvel por garantir a caracteristica mais notdvel deste tipo de meio
de transporte: transportar por via aérea. Sendo a decomposicao da forca de tracao
produzida pela aeronave, esta opde-se a for¢ca descendente do peso, e € produzida
pelo efeito dindmico do ar que age no perfil das pds do rotor principal atuando
verticalmente para cima através do centro de sustentagdo.

e Empuxo: componente da for¢a de tragdo, a for¢ca de empuxo estd em oposi¢do a
forca de arrasto. Como regra geral, atua paralelamente ao eixo longitudinal.

e Arrasto: a forga de arrasto, que se opde ao empuxo, age no sentido do vento
relativo como uma forca retardante causada pela descontinuacao do fluxo de ar
por componentes da aeronave: fuselagem, pds do rotor, estabilizadores, e demais.

Essas forcas serdo implementas junto as equagdes dinamicas de movimento e, devido
ao nivel de acoplamento, sdo normalmente formuladas simbolicamente. A cinética do movimento
de corpos rigidos e a divergéncia entre a defini¢cao da trajetoria, e sua orientagdo, da aeronave
em fun¢do do sistema de eixos na mesma e de um observador remoto impde dois dos principais
fatores que tornam este um problema complexo. Sendo assim, pode-se derivar as equagdes do
movimento translacional e rotacional de um helicéptero assumido como sendo um corpo rigido,
referindo-o a um sistema de eixos fixado no centro de massa da aeronave, conforme Figura 4.
Estes serdo influenciados pelos comandos da Figura 3, conforme a Secdo 2.1 e pelas forcas aqui

descritas.
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2.3.1 Anadlise da dinamica de voo

A andlise da dinamica de voo requer o desenvolvimento das equagdes de movimento
de um helicoptero. Conforme a Secdo 2.2, o helicoptero serd definido como um corpo rigido
com trés componentes de aceleracdo translacional e trés componentes de aceleracdo angular
definidos ao longo de um sistema de coordenadas. Sendo assim, haverd um total de seis graus de
liberdade com seis equagdes correspondentes, sendo trés equacdes de equilibrio de forca e trés
equacdes de equilibrio de momentos. Além destas seis equacdes de equilibrio, utilizar-se-4 mais
trés equacdes relacionando as velocidades angulares instantaneas do helicoptero com a variagao
dos angulos de orientagdo do helicoptero. Por conseguinte, as equagdes do movimento podem
ser derivadas das equacdes das aceleracdes lineares e angulares para, respectivamente, as forcas e
momentos instantaneos. Assumindo que a massa de todo o sistema € constante, as equagdes sao
construidas selecionando um ponto arbitrario dentro da fuselagem, desviante do CG, e derivando
a expressdo para a aceleracao absoluta no ponto especificado. Para Padfield (2007), a aceleracao
pode entdo ser integrada sob o volume total da fuselagem com intuito de se obter, através da
derivada, a mudang¢a no momento angular e, portanto, a inércia total. Um processo andlogo
permite obter a inercia correspondente a0 momento através da aceleracdo angular.

Assumindo o helicéptero como referéncia, independente de seus translados, os eixos
das coordenadas permanecem fixos ao ponto na fuselagem, o que, como apresentado na Se¢ao
2.2.4, ¢ uma aproximacao tendo em vista que o movimento de batimento e avancgo-atraso das pas
do rotor principal fazem com que o centro de massa de toda a aeronave oscile, um efeito que
pode ser negligenciado, tendo em vista que a massa das pds € tipicamente 5% da massa total do
helicéptero (PADFIELD, 2007). Por conseguinte, considerando o centro de massa na origem do

sistema de eixos, num ponto do espaco G, é possivel compor a posi¢do de um ponto P como:
Pe=Pd+Pyj+PKk, ou rp=xi+yj+zk 2.1)

Para Venkatesan (2014), tendo {x,y,z} como representante dos trés eixos e {i, j,k}
como, respectivamente, os vetores unitdrios ao longo dos trés eixos, pode-se obter o ponto P em

funcdo da composicdo de {P,,P,,P.}. Adicionalmente, é possivel descrever a velocidade como:

F = Vg = (i +yj + k) + (xd -+ yj + 2K) (2.2)
Onde o segundo termo na Equacdo 2.2 aparece pois os eixos de referéncia {i, j, k}

estdo se movendo junto com helicéptero. A derivada do sistema de coordenadas pode ser obtida
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ao assumir pequenas variagdes no angulo 0 de cada eixo, ver Figura 6:

: de
di=joo,—kdo, = i:j@—k—y

— ik 2.
r &y rj—q (2.3)

Ao definir a velocidade angular: wg = pi+ gj + rk, em funcdo do centro de massa
em G, pode-se concluir que a velocidade dos eixos de referéncia é dada por: i = wg x i. Essa

expressdo algébrica permite inferir que a velocidade do ponto P pode ser expressa como:

F=Vpg =0 XTrp (2.4)
Na forma expandida, a expressdo da velocidade pode ser representada como:

Vpe = (qz—ry)i+ (rx — p2)j+ (py — qx)k = upgi+vpgj +wpek (2.5)
De forma equivalente, € possivel concluir que a aceleragcdo do ponto P em relagdo ao

ponto G é dado por:

Vpg = Apg = (llpg = 1Vpg +qWpg )i+ (Vpg — PWpg + Tttpg )i+ (Wpg — qutpg + pvpg )k (2.6)

Obtém-se assim a posi¢do, a velocidade e a aceleracdo de quaisquer particulas em
relag@o aos eixos fundamentais do helicptero, com origem no ponto G. Ainda assim, é possivel

obter a velocidade e a aceleracdo em fun¢do de um referencial em terra pelas expressoes:

vy = (u+qgz—ry)i+ (v+rx—pz)j+ (w+ py—gx)k (2.7)

Por dltimo, ao assumir: a, = a,i+ a,j + a;k, pode-se concluir, analogamente, as

seguinte componentes de aceleracao:

ax = (i —rv+qw) —x(q* + 1) +y(pq — F) +z(pr+4q) (2.8)
ay = (v—pw+ru) —y(p* + %) +y(gr — p) +x(pg + ) 2.9)
a. = (w—qu+pv) —z2(p* +r*) +y(pr—q) +y(qr+p) (2.10)

As equacdes apresentadas em (VENKATESAN, 2014) tornam mais compreensivel a
formulag¢do do modelo, tendo em vista que as equagdes de equilibrio de for¢a sdo tipicamente
referenciadas ao sistema de coordenadas do helicoptero. No entanto, a componente referente a
carga gravitacional possui uma referéncia associada ao observador em terra. Em razao disso, deve-
se obter uma transformacdo de coordenadas entre o sistema estaciondrio, fixo a Terra, e o sistema
rotativo fixado na aeronave. Esta relacdo, entre os dois eixos de referéncia, permitird descrever
também a atitude, ou orientacdo, da aeronave em relagdo ao sistema de eixos estaciondrios, o

observador em terra.
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2.3.2 Coordenadas angulares da aeronave

A atitude do helicoptero em relacio a Terra é mensurado através de trés angulos,
conhecidos como angulo de Euler: guinada, y, arfagem,0, e rolagem, ¢ - em inglés yaw, pitch

and roll - conforme Figura 6.

Figura 6 — Angulos do helicéptero
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Fonte: o autor.

A transformacdo, que associa o sistema de coordenadas terrestre € 0 novo conjunto
de coordenadas, pode ser descrita através do seguinte sistema linear (PADFIELD, 2007):
i 1 0 0 cos6@ 0 —sin6 cosy siny Of |ip
jl =10 cos¢ sing 0 1 0 —siny cosy 0] |jo (2.11)
k 0 —sing cos¢| [sin@ 0O cosH 0 0 1] |ko
A Equacdo 2.12, apresentada a seguir, pode ser encontrada através da combinagdo de
trés transformacgdes, eixo a eixo: (1) rotacionar o sistema de coordenadas fixados na Terra sobre o
eixo z através do angulo y no sentido anti-hordrio; (2) em seguida, deve-se rotacionar o sistema
de coordenadas sobre o eixo y através do angulo 6 em sentido anti-hordrio; (3) finalmente,
rotaciona-se o sistema de coordenadas terrestre sobre o eixo x através do angulo ¢ no sentido
anti-horario. Ao combinar todas as relagdes, a transformacao final, representada por um valor I',

pode relacionar diretamente o sistema em terra e o sistema da aeronave.
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O resultado da combinagdo da Equagdo 2.11 pode ser descrita como:

i cos O cos ¥ cos 0 sin Y —sin 6@ io

= |sin¢sin@cosy —cosPsiny sin@Psin@siny+cospcosy singcosO | | jo

k cosPsinBcosy+sin@siny cos@PsinO@siny —cosPcosy cosPcosO | |ko
(2.12)

Tendo em vista que I' é ortogonal, a expressdo € comumente representada como:

io
::[r] ol onde T =r"" 2.13)
ko

~.

bl

O sistema de coordenadas {io, jo,ko} representa o referencial em terra. Definir os
angulos de rotagdo da aeronave também permite a formulacdo das equagdes que expressam
a relacdo entre a velocidade angular instantanea do helicoptero, através da andlise quanto a
mudanga dos angulos de orientacdo {y,0,¢}. Assim sendo, o vetor da velocidade angular

instantanea € definido, em relacdo a aeronave, como:

We = pi+qj+rk (2.14)

Podendo assim, ser o vetor de velocidade angular escrito em termos das derivadas
dos angulos de orientagdo {¢, 0, w} em fun¢do do tempo. Usando as relagdes de transformagio
que compde I" pode-se escrever os componentes instantaneos de velocidade angular nos trés

eixos (ver Figura 6) em termos destes angulos e de suas derivadas:

p=¢—ysin®, (2.15)
qg=6cos¢ + yrsingcos O, (2.16)
r=—0sing + ycos¢cos 0 (2.17)

Ou, de maneira anéloga, tem-se que a relacdo entre a variacdo dos angulos de Euler

do helicoptero e da velocidade angular da fuselagem pode ser escrita como:

. sing cos @
V= c0s8q+ cos@ 2.18)
6 = cos g —singr, (2.19)

¢ = p+tanOsinPq+tan O cosPr (2.20)
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2.3.3 Influéncia gravitacional

As trés relagdes cinemadticas representadas nas Equagdes 2.18 a 2.20 correlacionam
a variacao nos angulos de orientagdo do helicéptero e a velocidade angular instantanea do
helicoptero, estando estas expostas em relacao ao sistema referenciada a Terra. Contudo, ha
outro vinculo notério que deve ser associado a orientagdo da aeronave: a forca gravitacional.
Enquanto as forcas aerodinamicas sdo referenciadas junto a fuselagem da aeronave, as influénciais

gravitacionais aparecem em funcdo dos angulos {¢,0,y} .

Figura 7 — Eixos de rotac¢do do helicoptero
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Fonte: o autor.

As relacOes gravitacionais, juntamente com as presentes na Equacgdo 2.13, sdo
essenciais na andlise da dindmica proporcionada por componentes gravitacionais. Assume-se
que a forca gravitacional atua indiferentemente na vertical (conforme Figura 7 € visivel que a
guinada, Y, ndo apresenta influéncia na forca resultante, o que se refletird nas equagdes) e que as
componentes associadas a aeronave possam ser obtidas utilizando a matriz de transformacao

na Equag@o 2.13. Portanto, os componentes de aceleragdo gravitacional em relagdo {x,y,z} da

fuselagem podem ser escritos, como:

(yg = —gsino, (2.21)
ayg = gcosBsing, (2.22)

azg = gcos B cos @ (2.23)
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2.3.4 Linearizacdo da dindmica de voo

Assumindo M4 como a massa da aeronave e {X,Y,Z} como componentes da for¢a

resultante, em relacdo a Terra, pode-se obter através das equagdes da Secdo 2.3.1:

X = My[(tipg — rvpg +qwpg) + (gsin0)], (2.24)
Y = My[(vpg — pWpg + rttpg) — (gcos Osing)], (2.25)
Z = Mp[(Wpg — qupg + Pvpg) — (gcos B cos )] (2.26)

A seguir, supde-se que o vetor do momento externo, sobre o centro de massa do

helicoptero, possa ser escrito na forma:
M = Li+Mj+ Nk (2.27)

Por fim, conforme Venkatesan (2014) apresenta, as equacdes de momento podem ser
simplificadas, pois: o valor numérico de I, é préximo ao valor de I,,. Enquanto, todos os outros
produtos cruzados de inércia poderam sdo assumidos como 0 (zero). Logo, as trés equacdes de

momento do helicéptero podem ser descritas como:

L=1Iyxp— Ixz("’ + p‘]) - qr(lyy - Izz>7 (2.28)
M =Iyg—L(r* — p*) — rp(l: — L), (2.29)
N =L —L.(p—qr) — pq(L — Iy) (2.30)

Esse conjunto de equagdes, junto com as presente na Secao 2.3.2, permitem a formu-
lagdo de um modelo para estabilidade do helicéptero. Entretanto, como citado anteriormente,
uma andlise completa da dinAmica do voo inclui também os esforcos das pés do rotor principal:
modos de batimento, avango-atraso e torcdo. No item 2.2.4 € elucidado superficialmente o
porqué de modelos matemaéticos, similares ao 6DoF, negligenciarem os efeitos de avango-atraso
e os modos de tor¢do das pds do rotor principal. Contudo, apesar destas dindmicas apresentarem
contribui¢cdes relativamente menos significativas no contexto geral, a conicidade e o bascula-
mento, em contrapartida, sdo dois eventos aerodinamicos que também ocorrem nas pds do rotor
principal e apresentam uma influéncia significativa (JOHNSON, 2013).

Para que um helicéptero gere elevacdo, as pds do rotor principal devem estar revolu-
cionando. A rotacdo do sistema do rotor cria uma forga centrifuga, com caracteristicas inerciais,

que tendem a expelir as pas do rotor do cubo do rotor principal. Esta forca concede rigidez as pas
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do rotor através da tensdo e, por sua vez, a for¢a para suportar o peso do helicoptero. Entretanto,
ao desconsiderar as articulacdes de avango-atraso presentes na raiz das pas do rotor, € possivel
observar que uma particula elementar na raiz da pé se desloca a uma velocidade inferior a uma
presente no extremo da pd, isso pois a primeira percorre uma circunferéncia menor em cada
revolucdo. Sendo assim, pela teoria da quantidade de movimento os elementos na extremidade
da pa produzem um sustentacdo maior, tendo em vista que este estd associado a velocidade do
aerofdlio. O resultado destas duas forcas € que as pds assumem um caminho conico, em vez de
permanecer no plano perpendicular ao mastro, em regime estaciondrio.

Para Padfield (2007), o amortecimento das frequéncias inerentes ao processo de
batimento € alto, sendo assim, sua constante de tempo se encontra entre um quarto a metade
do periodo de revolucao do rotor. Por consequéncia, esta dindmica perfaz seu transitério de
maneira mais rdpida do que dinamica da fuselagem, ou seja, o rotor atinge o seu valor de estado
estaciondrio, formando a conicidade, em pouco tempo. Destarte, a dindmica do batimento esta
incluida no modelo da aeronave em forma quase-estdtica, o que elimina os graus de liberdade
oriundos das pds do rotor principal. Na prética, isto € o equivalente a assumir que o sistema
do rotor produz forca e momento no cubo do rotor instantaneamente em resposta a qualquer
perturbacdo, comando do piloto ou movimento da aeronave.

Realizar a andlise juntamente com as equagdes dinadmicas apresentadas ao longo
deste capitulo, mesmo sem avaliar transitorios e seus respectivos graus de liberdade, formam
um sistema de equagdes ndo-lineares com elevado nivel de acoplamento, tornando a solugdo
destas complicada. O que resulta nos processos de linearizacdo em volta da condi¢do de
equilibrio, onde assume-se que cada sinais de saida {¢, 0, y,u,v,w, p,q,r} e os sinais de controle
{60, 01, 015, Oor }, assim como as forcas {X,Y,Z} e os momentos {L,M,N}, sdo descritos por
dois valores: um valor inerente a condi¢ao de ajuste do grau de liberdade (e.g.: 6., angulo de
arfagem de equilibrio), e uma perturbago inerente 2 mesma (e.g.: 6,). Isto implica que forcas e

momentos podem ser descritas da seguinte forma:

X = X, + Xo,00 + Xo,. 01 + Xo, 015 + Xoy, Oor + Xy W+ Xo § + Xo 0+ 2.31)

Xyt + X0+ X W + Xp P+ X4 + X, P+ Xp P + X4G + Xi ¥
Os elementos {Xg,,Xp, ,Xo,,, X0y, ---,X;} representam a influéncia do grau de liber-
dade no respectivo momento, ou forca — por exemplo, X, reflete a componente da for¢a no eixo

x, resultante da velocidade u e é dado por:

(9_X+ 0X 8[30+ X 8ﬁ16+ dX 9Py
du dPy du  IPic du  IPBis Jdu

Xy = (2.32)



31

Onde { o, Bic, Pis} sdo, respectivamente, o valor médio do dngulo de batimento,
o cosseno do primeiro e o seno do primeiro harmoénico. Usualmente, na Equagdo 2.31 os
termos associados & 6 e ¢ sdo valores préximos a zero e, por isto, esses termos geralmente sio
negligenciados na expansao da série de Taylor. De maneira similar, os termos associados as
aceleragdes {,, 7} apresentam uma ordem de grandeza muito pequena em comparagdo com a
inércia da aeronave, logo estes elementos sdo igualmente negligenciados. Enfim, esse mesmo
processo € refletido para outros componentes de for¢cas e momentos. Associando a parcela em
equilibrio como referéncia (e.g.: X,) as perturbacdo simplificadas, e igualando-os separadamente
a 0, dois conjuntos de equagdes sdo formados: um conjunto variante no tempo representa as
pertubacdes linearizadas, um conjunto invariante de tempo corresponde ao estado de equilibrio
e compensac¢do. Sendo a primeira associada as equagdes de estabilidade e, indiretamente, ao
controle da aeronave, enquanto a segunda sio equacdes algébricas ndo-lineares. Sendo as forcas

apresentadas como:

X, = MA[(Qewe - reve) + (g sin 9@)]7 (2.33)
Y. = Mp[(rette — pewe) — (gcos 6, sin @, )], (2.34)
Z, = MA[<peVe _Qeue) - (gCOS 0. cos (Pe)] (2.35)

E os momentos descritos como:

L= _Ixz(Peqe) - qere(ly _Izz)7 (2.36)
M, = _Ixz(rg - Pg) - repe(lzz - Ixx)a (2.37)
N, = _Ixz(pe - Qere) - pe‘]e(lxx - Iyy) (2.38)

E a variacdo dos angulos representados como:

P, = y,sin6,, (2.39)
e = W, sin ¢, cos 6,, (2.40)
R, =y, cos ¢, cos 6, (2.41)

Usualmente, para determinar a condi¢c@o de equilibrio analisa-se dois movimentos:
movimento retilineo a frente e uma espiral descendente, ou ascendente. O primeiro caso consiste
da andlise de um helicéptero voando para a frente em percurso reto, nesta situacio, assume-se
que: o movimento € regido, principalmente, pelo rotor principal, o de cauda e pelo arrasto na
fuselagem; ndo ha momentos sendo transmitidos a fuselagem em fun¢do do batimento; o centro

de massa esté localizado no centro do eixo; os angulos de inclinacdo da aeronave sdo pequenos.
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Figura 8 — Orientacdes de voo a frente
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Fonte: o autor.

Conforme apresentado na Figura 8, pode-se assumir entio:

0 ~Dr, (2.42)
Tr = Qx /i, (2.43)
Bis = T Jnet, (2.44)

(2.45)

¢~ Tt mug (1= /1)

Essas equagdes, que sdo mais confidveis em pequenas velocidades a frente, relacio-
nam: o empuxo produzido pelo rotor de cauda (77) e o torque do rotor principal (Qr) em fun¢do
da distancia da cauda (/7); a incidéncia do batimento lateral (B15) em funcao do equilibrio entre
o momento de rolagem do motor principal, a altura do plano de rotagcdo do rotor principal (hg),
empuxo do rotor de cauda e a altura do rotor de cauda (k7). Através da andlise de equilibrio
de forcas e momentos desta situacao pode-se calcular os dngulos de controle necessarios: no

coletivo do rotor principal e nos pedais do rotor de cauda que produzem os empuxos necessarios,

assim como os ciclicos laterais que induzem a inclinagao lateral do disco.
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Figura 9 — Orientacdes de voo em espiral

Fonte: o autor.

Na segunda situagdo, em espiral, demonstrada na Figura 9, o eixo de rotagdo é
sempre direcionado verticalmente, o que impde que as componentes da for¢a gravitacional sejam
constantes e, consequentemente, que a variagdo para 6 e ¢ sejam iguais a zero. A aeronave, que
pode apresentar um escorregamento lateral, deve estar subindo, ou descendo, contanto que ndo
haja variacdo na magnitude do vetor de velocidade, esta consideracdo promove as Equacdes entre
2.33 a2 2.41. Padfield (2007) ainda elucida que, para este caso, onde nao hd rotagdo, as cargas
aerodindmicas aplicadas {X,,Y,,Z,} equilibram-se com as componentes da forga gravitacional e
com os momentos aplicados {L.,M,,N, }. Enquanto que para uma rotagdo distinta de zero, as
forcas e momentos inerciais nao nulos (for¢a centrifuga, forca Coriolis, momento giroscépico)
estdo incluidos na condi¢ao de equilibrio.

Esta situacdo esclarece a complexidade de dois importantes pontos analisados: a
cinemadtica de corpos rigidos e a necessidade de descrever a trajetdria e a orientacdo do veiculo
em fun¢do do observador em coordenadas terrestres. Tendo identificado a condicdo de equilibrio
e formulado as equacdes que regem o movimento € possivel elaborar a aproximacao de primeira
ordem ao assumir que as for¢as e momentos aplicados sdo fungdes de velocidades translacionais

{u,v,w}, das velocidades angulares {p,q,r} e dos comandos do piloto {6y, 05, 6., Oor }
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2.4 Analise de Estabilidade para o Modelo 6DoF

A modelagem matemadtica que considera unicamente seis graus de liberdade, modelo
6DoF, apresenta uma aproximagdo coerente com modelos de baixa frequéncia e andlise das
qualidades de voo. Como citado anteriormente, o cerne da hipétese € que a dindmica do rotor,
e do fluxo resultante, ¢ muito mais rapida do que as respostas da fuselagem e, por isto, ha
tempo habil deste atingir o seu estado estaciondrio tipico no interim das constantes de tempo
apresentadas pela aeronave. Ao avaliar as condi¢des de equilibrio do movimento em espiral
apresentado no item anterior € possivel observar 13 (treze) incégnitas tipicas:

e Entradas de comando do piloto: {6y, 615, 01, Oor }
e Componentes da velocidade linear: {u,,v,,w,}

e Componentes da velocidade angular: {p,qe, 7.}
e Angulos de orientagdo: {6,, ¢, }

e Velocidade de rotagio: {¥,}

Neste modelo, as 13 (treze) incognitas sdo necessdrias para descrever 0 movimento.
A combinagdo destas treze varidveis e as nove equacgdes apresentadas nas Equacdes entre
2.33 2 2.41 impde que, para definicdo da solu¢do matematica, 4 (quatro) varidveis devem ser
consideradas independentes e sejam previamente definidas. A prescricao das varidveis € um
processo arbitrdrio, uma vez que qualquer valor pode ser definido para quatro varidveis contanto
que as outras nove varidveis sejam definidas pela solucao do sistema de equagdes. A solucao
classica para esse modelo utiliza a definicdo prévia de quatro fatores:

e Velocidade do voo (Vy.)

e Angulo da trajetéria de voo (Yye)
e Velocidade de rotacao (ys ou ;)
e Angulo de escorregamento (3,)

Tendo em vista que a maioria das varidveis articuladas para solucionar o problema
ndo estdo presentes nas equacdes, nem nas incdgnitas, é preciso formular uma relacdo adequada
entre estas e os dados inicias. Onde o angulo de incidéncia (o) e o dngulo de escorregamento

(Be) podem ser definidos como:

o, = arctan (&> , (2.46)
Ue

B. = arcsin (i) (2.47)
Ve



35

Assumindo que o vetor velocidade (‘/}6) apresenta uma trajetoria com angulo (Yr.)

nao nulo em relagdo ao observador na terra, tém-se que esta velocidade pode ser descrita como:

Ueq = Vfecosyrocos 2, (2.48)
Vea = Ve COSYfesin 2, (2.49)
Wea — er Sin ’yfe (2.50)

Onde o angulo 2" representa o angulo entre o eixo x na Terra e a proje¢do do vetor
velocidade no plano horizontal. Sumarizando, ao assumir que Z, = 2 — y,, e adotando as

transformacoes da Equagdo 2.11 se tem:

Ue = Vi (cos ¥y cos B, cos 2, — sin ¥y.sinb,), (2.51)
Ve = Vie(cOS Yfe sin @, sin 6, cos 2, + €08 Yr.cosPesinZ, + sin Yy, sing, cos 6, ), (2.52)
We = Ve (€OS Yo €OS @ 5in 0, cOs Z, — COS YreSing,sin ., + sinY,cos@. cos 6,) (2.53)

Este angulo Z,, comumente dominado de dngulo de rastreio, apresenta uma relagiao

com o angulo de escorregamento f,, podendo ser definido como:

KaKs +\[4KoKs — 4 (K3 —I3) (K3 + K7)

sin Z, = 2.54
e 23+ K7) o

Onde os valores para K sdo descritos como:

K| = cos ¥f sin ¢, sin 6, (2.55)

K> = cos ¥y, cos ¢,, (2.56)

K3 = sin B, — sin ¥y, sin ¢, cos 6, (2.57)

Tendo em vista que o sistema apresentado nas equacdes de equilibrio 2.33 a 2.38
ndo € linear, este tende a apresentar uma soluc¢do trivial de forma iterativa: um processo se inicia
com os valores estimados para as incognitas associadas a condi¢@o de equilibrio, velocidade do
rotor, angulo de batimento e empuxo produzido pelo rotor principal e o de cauda e, em seguida,
as equacdes aerodinamicas sdo aplicadas para verificar convergéncia. Este processo definird a
planta do problema tratado neste trabalho, entretanto, nao hé necessidade de uma andlise mais
complexa, tendo em vista que ha pacotes de software dedicados a analise e solu¢do do processo
de "trimagem"da aeronave similar a Figura 10, atendo assim, somente a solucao produzida, que

estd relacionado a matriz da planta de controle, e ao significado das incdgnitas.
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Figura 10 — Definindo as condicdes de equilibrio
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Fonte: o autor.
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Configuracéo Condigbes Condigoes
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Assumir |
o e |
\\ ) |
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|
|
|
Aplicar Equagées | [ Nao
Aerodinamicas Convergéncia

Convergéncia

. Reaver os parametros conhecidos: configuracdo da aeronave e perfil aerodina-

mico;

. Prescrever as condi¢des atmosféricas do ensaio;
. Prescrever as condicoes de voo do modelo {er, Yeer Qe, Be};

. Estimar os valores de equilibrio para o comando do piloto {6p., O1se, O1ce, Oore }»

para os angulos de orientagdo {6,, ¢, }, empuxos e batimento da aeronave;

. Encontrar o valor do angulo de rastreio Z;

. Encontrar o valor das componentes de velocidade linear {u,,v,,w,} ¢ de veloci-

dade angular: {p.,qe,r.};

. Encontrar o fluxo produzido pelo rotor;

. Encontrar as cargas no cubo do rotor através da andlise do perfil da pé do rotor;
. Encontrar as cargas da fuselagens e das outras superficies aerodinamicas;

10.
11.

Encontrar o equilibrio de for¢as e momentos da fuselagem;

Identificar os valores estimados para o comando do piloto {6q,, O1se, O1ce, Oore }
e para os angulos de orientagdo {6,, @, };

Reiniciar as iteragdes a partir do passo 3, até a convergéncia. Quando hou-
ver a concordancia entre os valores obtidos e assumidos estes valores serao

estabelecidos como os valores de equilibrio;
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Finalmente, com a adicdo dessas 4 (quatro) novas prescri¢cdes € possivel a identifica-
cdo completa do sistema e a correlagdo das incégnitas através do processo iterativo. Sendo assim,
a identificacdo de uma planta para estabilizacdo do modelo de 6DoF devera ser representada
por uma matriz de 8 (oito) varidveis de estado: velocidade longitudinal, velocidade lateral,
velocidade vertical, velocidade de rolagem, velocidade de arfagem, velocidade de guinada,
atitude de rolagem e, por fim, atitude de arfagem. Notar que, neste caso, os dois ultimos estados,
relacionados a atitude da aeronave, s6 possuem significincia devido a influéncia gravitacional
e como reorientagdes na guinada (com observador em terra) nao influenciam o vetor da forca

gravitacional, ndo hd necessidade de incorpora-lo ao vetor & de estados dado pela equacio:

& — Velocidade  Velocidade Velocidade Velocidade Velocidade Velocidade — Atitude Atitude (2 58)

Longitudinal ~ Lateral Vertical de Rolagem  de Arfagem  de Guinada de Rolagem  de Arfagem

Inicialmente, analisar-se-d a matriz de entrada B. Esta correlaciona as 4 (quatro)
entradas de comandos - coletivo (6), ciclico longitudinal (6yy), ciclico lateral (6;.) e pedal
(Bp7) - com os 8 (oito) varidveis de estado do modelo 6DoF, formando assim uma matriz B com

dimensoes [8,4]:

Xoo/Ma  Xo,,/Ma Xo,./Ma Xoor /Ma
YGQ/Ma YGIS/Ma YQ]C/MCI YQOT/MG
ZBO/Ma Zels/Ma Zelc/Ma ZGOT/M(I
[zzLGO ‘szNOO IzzL61C+Isz916 IzzL91S+Isz91S IzzLGOT ‘szNOOT
B — Ixxlzz _I)%z Ixxlzz _I,\Zz Ixxl 2 _I.%z Ixxlzz _I,\gz (2 X 5 9)
My, / Iyy Mels/ Lyy M 910/ Lyy My, / Lyy
IszQO +IXXN90 IXZL910+IxxN91c IXZL913+IxxN91s IXZLBOT +IxxN60T
]xxlzz_l)%z [xxlzz_];%z Im[zz_[)%z [xxlzz_];%z
0 0 0 0
0 0 0 0

A matriz apresenta duas de suas linhas nulas, o que decorre do fato da aeronave
ndo ser capaz de manipular diretamente sua orientacao no espago, requerendo primeiramente
a manipulacdo das forcas e momentos na fuselagem. Além disso, o sistema do helicoptero
apresenta um numero de entradas inferior as varidveis de saida, tendo quatro comandos para
manipular as oito varidveis de estado, o que esclarece a definicao de sub-atuado para este modelo
de aeronave de asas rotativas. Ademais, é notavel que toda entrada de controle influi em todos os
estados, elucidando o elevado nivel de acoplamento. O proximo passo € desenvolver a matriz de
estados (A), que indica como os estados sao influenciados pela condi¢@o das varidveis de estado
no instante anterior. Antes de apresentar a matriz, convém separd-la em trés partes: varidveis de

estado relacionados as for¢as, aos momentos e as atitudes.
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A primeira componente da matriz de estados (A,;) serd a que representa os reflexos

das forgas lineares {x,y,z} nos estados, podendo ser descrita como:

X, /M, (Xy/M;+R,)
(Yu/Ma—R.) Y,/M,
(Zu/Ma+Qe) (Zv/Ma_Pe)

L Ly+1: Ny L;Ly+1: Ny
A Ixxl 2z 71,%2 Ixxlzz 71)%:
vl — ’
MM/IZZ MV/IZZ
L Ly 1Ny L Ly + 1Ny
Ixxlzz _I)%z Ixxlzz_lzgz
0 0
0 0

(Xw/Mo—Qe)
(Y /Ma+Fe)

Zy/M,

Ixxl 2z 71)%1

MW/IZZ

]szv+Izsz
Imlzz _I)%z

0
0

(2.60)

Novamente, observa-se que a aplicacdo de forcas € incapaz de alterar a atitude da

aeronave, o que se reflete nas duas ultimas linhas da matriz. Para encontrar os valores de cada

elemento da matriz basta realizar a derivada descrita na Equacao 2.32 nas Equacdes 2.33 a

2.38. A préxima componente da matriz de estados (A,,) serd a representacdo dos reflexos dos

momentos angulares {p,q,r} nos estados, sendo esta descrita como:

X, / M,
(Yp/Ma+We)
(Zp/Mq—Ve)
(St + i)
Ava = M
Tj — 2Pelleyy — Re(lxx — Izz)lyy
Bl o, )
1
i 0
Tendo:
kl _ Ixz(lzz +Ixx B Iyy)
IxxIZZ - I)%z 7
kz _ Izz(lzz - Iyy) + I)%z
Ixxlzz - I)%z ’
. (Is + Lx — L)
3 p—

12

XZ

IxxIZZ -

(
(

(Xq/Ma—We)
Y,/ M

(Zy/Ma+U,)

LLy+ 1N,

I)CXIZZ._[,%z +k1P€ - k2R€>

My

I

Yy

IeLg+ 1INy kiR, — k}Pg)

Ixxlzz 71)%1
sin ¢, tan 6,

cos 6,

(Xr/Mq+Ve)
(Y»/M,—U,)
Zr /Mg
<Izer+Iszr _ szg)

Ixxlzz_l,gz
% + 2R L Ly — Po(Ly — Iy ) Ly

et Q€>
cos ¢, tan 6,
—sin6, |
(2.61)
(2.62)
(2.63)
(2.64)



39

Por fim, a terceira componente da matriz de estados reflete as mudancgas provocada

pela atitude da aeronave nos estados, sumariza a influéncia gravitacional, descrita como:

0

—gsin @, cos
0
0
0
0
—Q.cos6,

gcos ¢, cos O,

6.

—gcos 6,
—gsin @, sin 6,
—gcos P sin B,

0

0

0
Q,secH,

0

(2.65)

Podendo-se finalmente descrever a matriz A como a combinac¢do da influéncia das

forcas e momentos promovidos pelas velocidades lineares, angulares e atitudes, descrito por:

A= [Avl Ava Aat

(2.66)

E notdvel que houve a omissao do angulo v, tendo em visto que a direcdo do voo, no

plano horizontal, ndo apresenta repercussdo nas for¢as, momentos ou em efeitos aerodinamicos.

Finalmente, ao adotar que as derivadas sejam prescritas na forma normalizada: X, = %, é
a

possivel reescrevé-la como:

Xo  (X+R) (Xw—0Qe) Xp
(Yu—R.) Y, YotP) (Yp+We)
(Zu+0Q.) (Z,-P) Zy (Zp—-Ve)
A— L, L,
M, M, M, oy
N, N,
0 0 0 1
0 0 0 0

E a matriz B como:

Xg, Xo, Xo,,

Yo, Yo, Yo,

Zoy Zo, Zg,

B |la Lo, L
Mg, Mo, My,

Ng, No, N,

0 0 0

i 0 0 0

(Xg—We)
Yq
(Z4+Ue)

(Xr + Ve)
(Yr - Ue)
Z

L:v (L,p+lee) (L;+K1Pe7k2Re) (L/r*kZQe)

M,

02

N, (N, —k3Qe) (Ng—kiRe —k3P.) (N;—kiQe)

sin @, tan 6,

cos 6,

cos @, tan 6,

—sin 6,

0
gcos ¢, cos 0,
—gsing,cos 6,
0
0
0
0
—Q,.cos6,

7z

—gcos 6,
—gsin ¢, sin 6,
—gcos P, sin 6,

0

0

0
Q,secH,

0

(2.67)

(2.68)
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2.5 Sintese

As andlises pertinentes ao item anterior, referentes a matriz de estabilidade, estao
assimiladas no trabalho de Talbot et al. (1982) e Padfield (2007). Posto isso, este trabalho atuara
sob as seguintes premissas:

1. O rotor opera com velocidade rotacional constante, assim, equagdes de equilibrio
de forcas e momentos podem ser deduzidas ao assumir que todo o sistema de
forcas atuando no helicéptero é conhecido;

2. O helicoptero € considerado como uma soma de subcomponentes de corpos
rigidos (fuselagem, rotor, empenagens e estabilizadores). Logo, as contribui¢cdes
de forcas e os momentos de cada componente podem ser deduzidos no eixo da
aeronave com o centro no CG;

3. A andlise é baseada em suposicdes quasi-estdticas, o que significa que as mu-
dancas nas componentes fisicas ocorrem instantaneamente. As suposi¢oes feitas
nas equacOes de equilibrio do 6DoF sdo que a dindmica do rotor e influxo de
ordem superior € muito mais rapida do que os movimentos da fuselagem e tem
tempo adequado para atingir o estado estaciondrio dentro dos modos de res-
posta do helicéptero. Portanto, as influéncias atuantes sobre o cubo do rotor
sdo definidas como em estado estaciondrio e projetadas para o CG da aeronave,
desconsiderando: oscilagdes oriundas das articulagdes de batimento, existéncia
da articulag@o de avango/atraso e tor¢do e passeio do CG;

4. As equacdes de movimento do helicoptero sdo linearizadas em torno da condi¢do
de equilibrio, ja determinada, e as derivadas de estabilidade;

5. Assume-se que o plano x-z € o plano de simetria do helicoptero. Para estabilidade,
o movimento no plano longitudinal e lateral é desacoplado. Uma premissa que
sO € considerada verdadeira quando a trajetéria estudada ocorre com um plano
de simetria longitudinal ou um plano de simetria lateral.

6. O ajuste e a analise de estabilidade estdo associados a condi¢des de voo estdveis
e niveladas. A densidade do ar ndo se altera quando a aeronave ascende ou
descende, pois, neste caso, as condi¢des de equilibrio seriam diferentes;

7. Os efeitos de estol e compressibilidade sdo desconsiderados por serem mais

influentes em velocidades elevadas de voo a frente.
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3 CONTROLE LINEAR DE PARAMETROS VARIAVEIS

Sistemas dindmicos tendem a exigir controlares que atuam ativamente no sistema,
para isto € necessdrio que este seja capaz de reaver informagdes oriundas da planta para atuacao.
Esse tipo de controle, por resposta dindmica, em inglés feedback control, possui multiplas
solucdes eficazes (quanto aos esfor¢os de controles) e multivaridveis (quanto aos parametros
observados) disponiveis e que satisfazem a estabilizacdo majoritaria dos sistemas.

Para isto, controladores por resposta dindmica sdo normalmente projetados em varios
pontos criticos de operacao. Usando modelos linearizados do sistema dinamico original, os
controladores sdo arquitetados para atuar nas condi¢des proximas destes pontos de equilibrio
e alternar em func@o de um, ou mais, parametros para operagdes em condi¢des transitérias. A
utilizacdo de um conjunto de controladores lineares € um tipo de abordagem comum em sistemas
nao lineares, onde cada membro especifico do conjunto fornece controle adequado para um
ponto de operacdo diferente do sistema, ver Figura 11. E multiplas varidveis observiveis sdao
utilizadas para escalonar, em inglés gain schedule variable, e determinar na regido de operagao

um controle linear apropriado.

Figura 11 — Ganhos programados
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Operagéo

Variavel Observada

Fonte: o autor.

Esta técnica, que visa criar assim uma malha estdvel para uma determinada regiao
do sistema ndo linear, possui como exemplo habitual para esta situacdo o controle de aeronaves.
Neste caso, um conjunto de controladores é projetado em diferentes locais da malha em funcio de
parametros relevantes como: o angulo de ataque, que € o angulo entre a superficie de sustentacio

da aeronave e a dire¢do do seu movimento relativo ao ar, em inglé€s Angle of Attack (AoA);
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a velocidade do som (Mach); pressao dindmica; entre outros. Em resumo, técnicas de ganho
programado € uma abordagem em projetos de controle que concebe um controlador ndo linear
para uma planta igualmente ndo linear, ao unir uma colec@o de controladores lineares. Onde
os controladores lineares sdo combinados em tempo real via comutacdo ou interpolagdo. Sao
exatamente nestas condicdes, que o controle LPV ird se diferir dos demais controladores de

ganhos programados - em relagdo aos seus transitorios.

Figura 12 — Comutagio

]
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de Operacéo
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Comutacéo

Fonte: o autor.

O controle tradicional escalonado utiliza normalmente técnicas de controle comutado.
Para isto, este identifica a condi¢d@o atual de operagdo da planta e define sua funcdo de controle
a partir do controlador linear no ponto critico mais préximo e, caso as condi¢des de operacao
mudem, o controle comuta para outro controlador linear cujo ponto critico esteja mais proximo
do novo ponto de operagdo. Esta operacdo ird se repetir dinamicamente, sempre alterando sua
funcdo de controle para um dos valores exatos dos controladores lineares. No exemplo presente
na Figura 12 a condicdo de operacdo se encontra mais préxima do controlador ideal previsto em

o logo, o controlador assumird a funcdo de controle pertinente a .
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Figura 13 — Interpolagdo

k'a + k2B
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\/
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Fonte: o autor.

Técnicas atuais utilizam regularmente controle nebuloso, também conhecido como
controle Fuzzy, para determinar a atuacao do controlador. Nestes casos, o controlador final
€ definido proporcionalmente em funcdo dos controladores proximos ao ponto de operagao.
Para isto, além da necessidade de definir os pontos criticos, torna-se necessario definir também
as funcgdes de pertinéncia, responsdveis por estabelecer as propor¢des entre os controladores
lineares presentes em cada ponto critico como no exemplo da Figura 13.

Para a formulacao destes tipos de controladores €, portanto, importante a definicao
das pertinéncias e dos pontos criticos de operacdo. No exemplo do controle de aeronaves
citados, alguns pontos criticos podem ser definidos em fungdo: das velocidades caracteristicas
(velocidade de cruzeiro, velocidade para melhor razao de subida, entre outras); das condicdes de
temperatura e pressdo ao nivel do mar e em altitude de cruzeiro; do AoA em cruzeiro, maximo e
minimo. Todavia, a configuracdo destes controladores multivariados tornam-se uma tarefa muito
ardua, extensa e por vezes assumem um carater empirico, diretamente vinculados ao projetista e
a escolha dos pontos criticos. Determinar um controle eficaz similar ao do exemplo, com seis

varidveis observéaveis, € o equivalente a conhecer com exatidao um espaco de seis dimensdes.
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Em contrapartida, um novo arquétipo se apresenta nas técnicas lineares de parametros
varidveis que sintetizam o controlador LPV matematicamente. Neste modelo, o controle LPV
dispensa a definicao dos pontos criticos de operagdo, ou mesmo das regras de pertinéncia. Sua
formulacdo no espaco de estados requer apenas a determinacao das regides convexas de operagao,
defini¢des muito similares ao EOV, e as fun¢des que caracterizam a variagdo dos parametros.

Para isto, o controle requer essas informacdes na forma de desigualdades matriciais lineares.

3.1 Analise Convexa

Um problema de otimizagdo tradicional requer que o operador especifique seu
conceito de decisdao 6tima. Para tal, € necessario quantificar a qualidade de uma decisao vidvel
ao expressa-la em termos de uma unica quantidade real comparativa. Torna-se imprescindivel
determinar uma fung¢do custo, ou func@o objetivo, que se deseje minimizar ou maximizar, a
depender da interpretacdo da otimizacdo. Consequentemente, € natural recorrer a um ramo de

andlise que forneca resultados 6timos dentro de uma regido vidvel: andlise convexa.

Figura 14 — Regido Convexa

Regido Convexa Regi&o ndo Convexa

Fonte: o autor.

Um sistema é dito convexo quando, sendo este definido como continuo, em um

espaco vetorial linear seja capaz de satisfazer a seguinte equacao:
{x1,00€€} = x={ax+(l—-a)x €€} V ac(0,1) (3.1

Geometricamente, a equagdo impde que para qualquer dois pontos de um conjunto
convexo % havera um segmento de linha entre os dois pontos que também pertencera ao

conjunto %, ver Figura 14. Caso isto seja verdade para qualquer ponto do sistema, serd possivel
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implementar desigualdades matriciais, representados na forma estrita (a) e na forma nao-estrita

(b) pela equacdo a seguir:

m
(a) Fx)2FR+Y xF;>0 (b)) F(x)>0 (3.2)
i=1

Onde F; = Fl-’ € R™" sdo matrizes reais simétricas de dimensio n. As varidveis
de decisdo sao incertezas reais escalares representadas por {xj,x2,...,x;}. E a desigualdade
apresentada impde que F(x) seja uma matriz positiva definida, ou seja, que apresente todos
os autovalores positivos. De acordo com Boyd et al. (1994), a LMI presente na Equagdo 3.2
deve ter uma restri¢do convexa em x, ou seja, o conjunto {x|F(x) > 0} deve ser convexo. Esta
formulacdo para LMI pode representar uma grande diversidade de restricdes convexas em x.

Outra vantagem é que miltiplas LMI no formato {F'(x), F?(x),...,F?(x)} podem ser expressas

como uma unica LMI no formato:

Flix) 0 - 0
F(x) = 0 F - 0 (3.3)
L 0
0 0 0 Fr(x)

Pode-se entdo concluir que um sistema de desigualdades matriciais lineares € um
conjunto finito de desigualdades matriciais. De acordo com Mohammadpour e Scherer (2012), o
uso de LMI para projeto de controladores LPV recebeu contribui¢des: (1) do desenvolvimento
de métodos de andlise e sintese baseados em sistemas lineares invariantes no tempo, do inglés
Linear Time-Invariant (LTI); (2) da generalizacdo desses resultados para os sistemas de LPV; (3)
da ampla disponibilidade de softwares avangados de otimizagao convexa.

Essas condi¢cdes permitem que problemas complexos de otimizacdo sejam reduzidos
a diversos problemas com caracteristicas lineares. Para representar problemas neste formato,
algumas técnicas podem ser exercidas: Complemento de Schur, Lema de Finsler, Lema da
projecdo, mudanca de variaveis, entre outros. Simplifica-se uma grande variedade de problemas
otimizagdo que surgem na teoria do sistema e controle para um padrdo convexo ou quasiconvexo
e como podem ser resolvidos numericamente de forma eficiente usando método de pontos
interiores, a redugdo constitui uma soluc@o para o problema original. Em contraste com a
abordagem mais convencional que € de buscar analiticamente ou no dominio da frequéncia a
solucdo para as desigualdades matriciais (MOHAMMADPOUR; SCHERER, 2012). Tornando
assim as LMIs parte fundamental do controle LPV, sendo esta a linguagem por qual o controlador

se orienta.
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3.2 Principais desigualdades matriciais

Antes de introduzir o controle com parametros varidveis, torna-se necessario elucidar
as desigualdades matriciais a serem implementadas, o que implica na definicdo da qualidade
do controle ao estabelecer: o tempo de assentamento, o sobressinal maximo, o amortecimento
do transiente e os esforcos de controle. Um estudo futuro mais profundo pode associar essas
defini¢des com a saturag@o do sinal de controle e outras limitagdes da aeronave de asas rotativas.

As LMI devem ser capazes de alocar os polos do sistema em malha fechada de modo
a satisfazer as condic¢des prescritas pelo controle. Diversas técnicas de alocacao de polos estao
presentes na literatura e sdo amplamente analisadas. Neste trabalho, aborda-se trés técnicas

implementadas: regido de D-Estabilidade, restricdo por norma H.. € restricdo por norma Hy.
3.2.1 Regiao de D-Estabilidade

As regides de D-estabilidade visam estabilizar as plantas em malha fechada ao
deslocar os polos para regides de maior estabilidade para a planta. Este tipo de técnica possibilita
a restricdo do tempo de assentamento e do sobressinal maximo, além de permitir amortecer
o transiente. Para isso, técnicas que estabelecam os polos em regides limitadas por eixos
verticais, horizontais, dentro de circunferéncias ou em setores conicos sao usuais. A regido de

D-estabilidade € definida pela desigualdade matricial na forma:

P22 {zeCla+Bz+pz<0} (3.4)
Assumindo o como simétrica e real, e B como real. A fungéo caracteristica fy(z) é dada por:
fo(z)=a+Bz+p'z2<0 (3.5

Notar que a fun¢do caracteristica determina uma regido LMI, sendo esta representada
no plano complexo pela LMI em fungéo de z € Z, 0 que torna estas regides convexas. De acordo
com Chilali e Gahinet (1996), a alocacio de polos pode ser representada por uma regiao LMI em
termos de uma matriz m X m, uma contrapartida proposta no teorema de Gutman. Esta analogia

pode ser introduzida pelo seguinte produto de Kronecker:
My(A.X) 2 a2 X + B (AX)+ B ® (AX) <0, X =0 (3.6)

Gerando assim, uma relagio (X,AX,XAT) «+— (1,z,2).
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3.2.1.1 Regioes Verticais e Horizontais

As primeiras regides de interesse sao as limitadas por linhas horizontais e verticais.

No caso horizontal, a regido apresentada na Figura 15 apresenta iy < Im(z) < hy, resultando em:

fol@ = >Imzx) = =220 S 420 3.7)
2

Fo@ =ty <Im(z) — m-C"9 0 L amziz<0 (3.8)
2

Tendo em vista que Im(z) = % Através da relagdo provida pelo produto de Kronecker:

Mg (A, X) =2mX — AsX + XAg = 0 (3.9)

Mg (A, X) =2hX —AsX + XAg < 0 (3.10)

Para as regides com limitagdes verticais ha uma limitagdo apresenta vi < Re(z) < vy:

fo(z) =vi <Re(z) — vl—(zzﬂ<0 — 2v1—-z—-2<0 (3.11)
fo(z) =vy >Re(z) — vz_(z—sz) >0 — 2vm—z—-7z>0 (3.12)
Tendo em vista que Re(z) = %Z De maneira similar pode-se obter:

Mg(A,X) =2v1X —AsX — XA <0 (3.13)
Mg (A, X) =21 X —AsX —XAg = 0 (3.14)

As Equacgoes 3.27 e 3.28, assim como as Equacgdes 3.13 e 3.14, sdo desigualdades
matriciais comuns para a realocagdo de polos, e sdo implementadas usualmente em controles
lineares de pardmetros varidveis, tendo {Ag, Bs,Cs,Ds} como as matrizes de estado. Nesses

casos, v; e v, adotam valores negativos, a fim de garantir a estabilidade.

Figura 15 — Regido de D-Estabilidade Vertical e Horizontal
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Fonte: o autor.
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3.2.1.2 Regioes Circulares e Conicas

Outras regides de interesse sdo as limitadas por circunferéncias e cones, ver Figura

16. De maneira simplificada, a regido circular pode ser representada por:

fo=| = 1TF (3.15)
q+z —r

Enquanto a regido conica € representada por:

sin@(z+2) cosO(z—2)
fo(z) = . (10
cos0(z—z) sinB(z+z)

De forma equivalente ao item anterior, pode-se implementar a transformacgado apre-
sentada na Equagdo 3.6, utilizando a relagdo (X,AX,XAT) <— (1,z,Z) para encontradas as

regides através das desigualdades matriciais:

—rX gX +AsX
My(AX) = <0 (3.17)
gX +XAg —rX

Enquanto a regido conica € representada por:

sin O (AgX + XAg) cosO(AsX — XA
Mo(A,X) = (4s s) (s I o (3.18)
cos 0(XAg —AsX) sinB(AsX +XAg)
Importante salientar que a matriz Ag apresentada nas equagdes M4 (A, X) é referente
a matriz do espaco de estados de todo o sistema, incluindo planta e controlador. O que implica

que essas derivagdes serdo diferentes caso haja realimentagdo por saida, ou por estados, ou caso

o controlador seja um ganho, ou matricial.

Figura 16 — Regido de D-Estabilidade Circular e Conica
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Fonte: o autor.
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3.2.2 Norma H.. e H)

Conforme Skogestad (2005), o termo H, que € puramente matematico, faz alusdo a
expressao em inglés "Hardy Space", ou seja um conjunto de funcdes de transferéncia onde as
normas "co-norm" e "2-norm" sdo implementadas. Apresentando, em seguida, as normas H, e
H., como técnicas para quantificar e melhorar a performance da resposta do sistema, por meio da
relacdo entre as entradas exdgenas (w), entradas do sistema («) e a saida do sistema (22 € ). A

norma H., advém do valor mdximo, ou valor de pico, da resposta em frequéncia, dada por:

1F($)le = maxl £(jw)| (3.19)

O objetivo principal € reduzir o pico, que se apresenta no dominio da frequéncia,
das saidas da planta. De forma similar, o simbolo H; representa o "Hardy Space" das fungdes
de transferéncia com limitagdo "2-norm", onde esta mensura a drea descrita pela funcio de
transferéncia:

Nas o 0.5
612 (5 [ 1rmPaw) (.20

Logo, pode-se resumir que o objetivo da H. é minimizar o valor singular de pico

da resposta, enquanto o H, busca minimizar todo o espectro de frequéncia, ou seja, reduzir o

esforco total de controle. Resumidamente, pode-se apresentar o H. na forma de LMI:

AsX + XA’S B X C’S
B —yl Dj | =<0 (3.21)
CsX Ds —vyI
Enquanto, H;, pode ser representado na forma de LMI:

Y CsX
XC’S X

<0 (3.22)

Similar ao apresentado na Se¢do 3.2.1, as matrizes representas nas Equacdes 3.21 e
3.35 sdo referente a matriz do espacgo de estados de todo o sistema, e devem ser modificadas em
func¢do da topologia de controle aplicado. Estas conversdo impde alteracdes em todas as LMIs
apresentadas até aqui, tendo em vista que haverd uma correlacdo entre a matriz de estado em

malha aberta (A,;), e a matriz de estados em malha fechada (A.)).
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3.3 Controle LPV

Sistemas lineares com parametros varidveis sao sistemas dindmicos cuja defini¢do
matemadtica depende de parametros que se alteram ao decorrer do tempo. Estes pardmetros p sdao
definidos como limitados a fim de assumirem valores dentro de um conjunto fechado e convexo,
por vezes delineado como um politopo compacto. Matematicamente, estes sistemas de LPV sdo

regularmente descritos por equagdes na forma:

(1) = A(p(1))x(t) + B(p(1))u(t) + E(p(t))w(t), 1£0
2(1) = Cp(1))x(t) +D(p (t) )u(t) + F(p () )w(7),
) = Cy(p())x(1) + Fy(p(1))w(t),

(3.23)

Neste caso, o vetor x representa os estados da planta (e deverd apresentar oito
dimensdes), o vetor z traduz as saidas da planta (com um total de quatro dimensdes), o vetor u
exprime as entradas de controle da planta (neste caso haverd um vetor de quatro dimensdes) e o
vetor w representa as entradas, regularmente consideradas como entradas de disturbio (possuindo
quatro dimensdes). Pelo sistema de equagdes apresentados na 3.23 € notavel que assume-se que
todas as matrizes no espaco de estados possam ser fun¢des da varidvel de controle p, conforme

apresentada no Capitulo 2 assumiu-se as matrizes A ¢ B como fun¢do da varidvel de controle p.

Figura 17 — Modelo do Sistema LPV
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Fonte: o autor.
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3.3.1 Estabilizagcdo quadrdtica por realimentagdo de estados

A priori, dado o sistema LPV, busca-se identificar um controlador K(p(¢)) que
seja capaz de estabilizar a planta em todo espectro de velocidade. Neste item, analisa-se a
possibilidade de estabizar a planta através da realimentac@o de estado com base no vetor de

estados apresentados no capitulo anterior, na Equagao 2.58. Para facilitar a leitura, defini-se:

A2A(p(1)), BL2B(p(t)), C2C(p(r)), D2D(p(r)
E£E(p(r), F2F(p(r)), K2K(p(t) Z2Z(p(r))

(3.24)

As diferencas matriciais apresentadas a seguir sdo uma expansao das equagdes
expostas de D-estabilidade horizontal (Equacao 3.27 e 3.28), vertical (Equagdo 3.13 e 3.14),
circular (Equacao 3.17), e das normas (Equacdo 3.21 e 3.35) para o sistema apresentado na
Figura 17 com realimentacdo de estados. Neste caso, o sistema adota a topologia apresentada na

Figura 18, e passa a diferir quanto ao sinal na entrada da planta, assumindo:
x(t) = Ax(t) + BKx(¢) + Br(t) +Ew(t). (3.25)
Para isto, torna-se necessario admitir que o sinal de controle € dado por:

u=r(t)+Kx(r) — wu=27ZX 'x(t), t=0 (3.26)

Figura 18 — Modelo do Sistema LPV com Realimenta¢ao de Estados
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Fonte: o autor.
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De maneira sucinta, pode-se adotar As = (A + BK). Ao assumir Z = KX, ou seja,

K =ZX !, obtém-se as equagdes para as regides de d-estabilidade:

2mX —AsX +XAg =0 — 21X —AX+XA'-BZ+Z'B' -0 (3.27)
2mX —AsX +XA5 <0 — 2mX—AX+XA'-BZ+Z'B' <0 (3.28)
20 X —AgX —XA5 <0 — 2»X—-AX-XA'-BZ-7Z'B' <0 (3.29)
21X —AsX —XA5 =0 — 2»nX—-AX-XA'-BZ-7Z'B' -0 (3.30)
—rX gX +AsX —rX gX +AX +BZ
20 - <0 (3.31)
gX + XAg —rX gX +XA'+7Z'B’ —rX

Conforme demonstrado por Briat (2015) o sistema LPV podera ser estabilizado caso

haja uma matriz X € S” ; e uma fung¢do matricial K : §, — R™*". Assim, temos a LMI:

[AX+BZ]+[AX+BZ] E [CX+DK]
* -1, F <0 (3.32)
* * —Yly
Na Equacgdo 3.32, a identidade I, tem dimensio equivalente as entradas distdrbios
do sistema, e a I, apresenta uma ordem igual ao nimero de saidas da planta. A simbologia
representado por asterisco (x) identifica que o elemento da matriz € equivalente a transposta
correspondente do elemento simétrico. Por fim, a fun¢do He(x) representa a Hermitiana da

funcdo, e pode ser representada por:
He[AX +BZ] = [AX +BZ] + [AX + BZ] (3.33)

Ou seja, a funcdo de controle €, igualmente, uma matriz definida em funcao da
varidvel de controle p. Este tipo de controle, produzido pela Equacdo 3.32, representa um
controle quadrético por realimentagdo de estados com a restricdo de ganho L,, pela norma H. e
alocacdo de polos no lado esquerdo a fim de estabilizar a planta. Em seu artigo, Chilali e Gahinet
(1996) elucida como obter um controle similar, com norma H.. ¢ H,, com alocacdo de p6los no

plano esquerdo, que pode ser derivado da Equagdo 3.21:

[AX +BZ] + [AX-I—BZ]’ E [CX +DK]/
* I, F <0 (3.34)
* * —}/Zlq
Y CX+DZ
<0 (3.35)
* X
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3.3.2 Estabilizagdo por erro de Estado Estaciondrio através de Controle com Integrador

De forma anéloga ao item anterior, busca-se definir um controle que seja capaz de
estabilizar a planta. Neste caso, a técnica de estabilizacdo apresentada por Nise (2007) pode ser

observada na figura a seguir:

Figura 19 — Modelo do Sistema LPV com Realimentacdo de Estados

=
s
b
KW

v
ﬂ

.

D n |«
<

v

@

a

a

Fonte: o autor.

O sistema, que apresenta dois integradores, pode ser inicialmente definido em funcao
de x(t) e x»(t) pelo seguinte sistemas de equacdes:
x(t) = Ax(t) + Bu(t) + Ew(t), t+£0
ap(t) =r(t) —z(t) (3.36)
z(t) = Cx(t) +Du(t) + Fw(t)

Como a saida z(¢) é definida pelo sistema, pode-se obter a equagdo para o sistema da

Figura 19 unicamente em fun¢do da entrada de controle, dos estados, da entrada exdgena e da

referéncia do sistema:

i(t) = Ax(t) +Bu(t) + Ew(r), 10

%o (t) = r(t) — Cx(t) — Du(t) — Fw(t) (3.37)
z(t) = Cx(t) +Du(t) + Fw(t)

Se admitido que o sinal de controle é dado neste caso por:

u=—Kyx(t) + Kzxs (1) — u=27ZX 'x(t), t=0 (3.38)
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Para dar continuidade ao desenvolvimento do sistema em malha fechada, torna-se

necessdrio apresentd-lo na forma matricial, podendo ser retrato pelo sistema de matrizes:

[ (1) A ol [x0] [B] E 0
= + ut) + w(t) +| |r()
xo(t) -C 0 x(t) -D —F 1
- - Z - (3.39)
)] = |c o S b|u) + [F]w)
) _XQ(I)_
Onde a funcdo de controle € dada por:
u(t) = [—Kl Kz} %O‘) (3.40)
T )Cz(l)

Sendo assim, é possivel substituir o sinal de controle u(z) da Equagdo 3.40 na
Equacdo 3.39 com intuito de definir o sistema equivalente em malha fechada representado pelas
matrizes A.;, B.;, Co, D, E. € F, na topologia da Figura 17. Sendo este o sistema a ser

estabilizado e implementado junto as desigualdade matriciais apresentadas anteriormente:

x(1) _ (A—BK;) BK; x(1) N E wlt) + 0 1)
Xz(l‘) (—C+DK1) —DK, XQ(I) —F 1
N ~ - - N—— ~~~
A ) ) E B (3.41)
0] = [(c+DK,) DK, x((t:) + B w)
K - ’ X
Cy - - Fy

Finalmente, pode-se implementar as LMIs de d-estabilidade e de estabiliza¢do por

norma H, e H. para o sistema de malha fechada apresentada na Equacao 3.41.

2mX —AsX +XAg =0 — 2 X —(AgX)+ (AuX) =0 (3.42)
2mX —AsX +XAg <0 —  2hX — (AgX)+ (AuX) <0 (3.43)
201X —AsX —XA5 <0 — 2 X —(AyX)—(AgX) <0 (3.44)
21X —AsX —XAg =0 — 20X —(AyX)— (AuX) =0 (3.45)

—rX X +AsX —rX X + (AqgX
T L0 S X +AaX) (3.46)

gX +XAs  —rX gX + (AgX) —rX
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Onde as desigualdades matriciais das normas H, e H. sdo:

[AuX +ByZ) + [AyuX +ByZ) E. [CoyX +DyZ)
" I, F, <0 (3.47)
Y CuX+DyZ
(3.48)
* X

Contudo € preciso definir o valor de A.;X e C.;X, de forma a reaver valores conheci-

dos de Z, que produzam Z = KX, partindo do pressuposto que Z possa ser definido por:

Z] :K] *X] (349)

Z2 = K2 * X2 (350)

A despeito da equacao para substitui¢do de varidvel ser similar a do item anterior, o

controlador K nao pode ser definido sem levar em consideracio a matrix simétrica X:

X, X3 X; 0
X = - X= . X3=0 (3.51)
X, X, 0 X,

Esta prescricao dos valores, onde X3 = 0, é dada para satisfazer a seguinte igualdade:

X; 0
[Zl Z2:| - |:K1 Kz] (352)
—_——— — 0 X2
X
Como as Equacdes 3.49 e 3.50 foram satisfeitas pela formulacdo matricial em 3.53 €

possivel formar o controle K que possa ser definido futuramente pela equacao:
~1

K &=z z]| ] (.53
N e N’ 0 X2
K Z T

Ao fim, tém-se que A X e C,X sdo definidos por:
Acl X

A A
7 /7~

Wy | (A-BK) BK: | [Xi 0 (AX,~BZ,) BZ» (3.54)
l p— p—
‘ (-C+DK,) -DK»| |0 X»| [|(-CX,+DZ,) -DZ,

X
CCl /_H
T 1X; 0
CaX = (C+DK1) DKz]
0 X

(3.55)
- (CXI—DZ1) DZz]
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4 RESULTADOS

Antes de elaborar os ensaios, € importante salientar as prerrogativas intrinsecas a
estes. Cada uma das incognitas apresentadas, e desenvolvidas ao longo do Capitulo 2, estao
representadas aqui em funcio da velocidade da aeronave. Cada varidvel apresentou uma amostra
em velocidades padrdes oscilando entre {0,20,40,60, 80,100,120} nés, para concatend-las em
uma Unica matriz e, assim, produzir uma desigualdade matricial com intuito de realizar a andlise
convexa apresentada no Capitulo 3, torna-se necessdrio realizar um regressao. Os dados, obtidos

da obra de Padfield (2007), sdo retratos nas Figuras 21 a 23:

Figura 20 — Incdégnitas, Parte 1

0 u 0.05 w 6 q )
o 0.04 ¢ 4
0.2 ¢ . o7 S} ~
N A 2
o 0.03 - 2
. el & J2
0.04 - —© L A~
S~ 0.02¢~" of Sa__ o
S S——r
-0.06 0.01 -2
0 20 40 60 80 100 120 140 0 20 40 60 80 100 120 140 0 20 40 60 80 100 120 140

01 v 1.6 (Y 0 r
VO )
o 1.7 o
0.05 e o 05| QL
- .
S 18 o -
0 s o ; e
S _ -
IV 1.9 o o~
o ~—q

0.06 2 15

0 50 100 150 0 50 100 150 50 100 150

Fonte: o autor.
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Figura 21 — Incdgnitas, Parte 2
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Fonte: o autor.

O ajuste de curva foi realizado com regressdes de 2* ordem até 5% ordem - ver
Apéndice A para informacdo quanto a regressao implementada em cada incognita. As Figuras
20 a 23 apresentam as derivadas das for¢as normalizadas pela massa da aeronave (M,) e as
derivadas dos momentos normalizados pelos respectivos momentos de inércia, conforme matriz

2.67. Além disso, a seguinte aproximagao foi considerada:

X, =X, +R, (4.1)

A equacdo acima corrobora ao incluir as respectivas velocidades de equilibrio,

facilitando o desenvolvimento da matriz A e a obten¢do da planta de controle em malha fechada.
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Figura 22 — IncOgnitas, Parte 3
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Fonte: o autor.

Outro detalhe notdrio ocorre nas incognitas associadas a X, Z,, My, Xg,,, Zg,, €
a Mg,, que nado estdo apropriadamente definidas e, logo, a aproximag¢do da curva ndo reflete
devidamente o conjunto de pontos. Nesses casos ha uma descontinuidade quando a velocidade
se aproxima dos 185 m/s (100 nés). Matematicamente, a curva mais proxima para associar esses
casos seria um impulso préximo da descontinuidade, todavia, tendo em visto que a causa do
cisdo ndo € apresentada pelo autor, optou-se por ndo adotar a solucdo do ajuste de curva para
a planta do projeto, e zerar a influéncia da momento angular de guinada e dos pedais para as

respectivas forcas e momentos.
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Figura 23 — IncOgnitas, Parte 4
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Fonte: o autor.

4.1 Compondo a planta do projeto

Através do Capitulo 2 e do item anterior é possivel extrair os dados necessario
para compor a planta do projeto e, em seguida, modelar a planta em ambiente virtual como
apresentado na Figura 28. As matrizes implementadas no projeto adotaram @, = 0, e, na
condig¢do de equilibrio, a velocidade angular nula, |(P,, Q.,R.)| = 0, e velocidade linear ndo nula,

(U, Vo, W,) = (—0.9,0,0.3), obtendo, conforme o Apéndice B, as matrizes da figuras 26 e 27:

Figura 24 — Matriz A implementada em Projeto

Xu Re +Xv Xw - Qe Xp Xq - Wg Vg +X, 0 —g Ccos (®e)
Y, —R, Y, P.+Y, We +7Y, Y, Y, —U, gcos(®,) cos(@,) —gsin(P,) sin(O,)
Q.+7Z, Z,—P, Zy Z,—Ve Ue+2, Z, —gcos(0,) sin(P,) —gcos (D) sin(O,)
Li, Li, Liy, Li, + Q. ky Liy+P.ky —R.ky Li, — Q. k> 0 0
M, M, M, Mp _ 2II>;zyPe _ R (I)I(;(y—lzz) Mq M, + ZIIxyzyR(, _ Pe(b;;;lzz) 0 0
Niy Niy Niy Ni, + Q. k3 Ni, — Poks — Roky Ni, — Qcki 0 0
0 0 0 1 sin (®,) tan (®,) cos (®,) tan (©,) 0 COS% )
0 0 0 0 cos (P,) —sin (P,) —Q, cos(0,)

Fonte: o autor.

Figura 25 — Matriz B implementada em Projeto
(X0 Xus Xue Xor |
Yo Yus Yue TYor
Zo Zus Zue Zor
Lo Lus Lac Lot
Mo Mys Muc Mor
Nw  Nuas Nue  Nor
0 0 0 0

L0 0 0 0|

Fonte: o autor.
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Substituindo as incégnitas pelos polindmios apresentados nas Figuras 20 a 23, o

resultado da matriz A, definindo A(p) := A, pode ser apresentado em fungio da velocidade p:

Figura 26 — Matriz A implementada em Projeto

331077p3—3.6107°p24+1.11073p —0.02
—5.2107°p*+7.11077p3 =3.7107°p2 +3.910™*p +0.02
6.41078p* —1.0107p3+7.7107%p% —0.021 p +0.024
—5.21077p3+1.41074p2—-0.012p+0.3
—8.210%p3+4.010°p2—5.210"*p +0.049

—1.3107%p2+3.3107*p - 0.02
—1.41073p —0.038
—2.91078p3+6.2107p2—4.310"%p —0.01

1.5107%p* —4.41077p3 +2.6105p% +1.4103p —0.24

—7.9107°p3+5.410°p2—1.01073 p +0.062

231071904 —1.81077p3 +3.710p% —2.8103p +0.06 2.5107'0p*-7.51078p3 +3.6107%p2 +4.8107*p —0.043

0 0
L 0 0
—9.31078p3 +5.1107%p2+2.7107*p +0.02 5.5107%p—0.16

131077 p3 - 1.8107p2 +9.71074p —2.0107*
2.8107°p2—-8.5103p—0.3

—1.8107%p3 —3.41074p2+0.051p —0.77
—5.01074p—2.1107"7

3.4107p3 —4.01074p? 4+0.017 p +0.021 581073p—95
—7.31077p2+3.5104p +6.61073 —1.3108p3 +1.1107p2 - 1.4103p +0.45
72107703 -831079p2+3.4103p +5.41073 1.41073p—1.9
0 1.0
0 0
441077 p3 +6.4107p2 —0.067p +0.83 0 0 —-987
2.81078p3-82107%p24+7.4107*p —0.18 —0.5p —0.084 9.8 0.038
0.49p +1.1 0 0.52 —0.72
6.6103p—22 27107%p2—4.1103p—-0.059 0 0
-591073p—1.9 0 0 0
1.9103p—0.44 3.7107p2-2.61073p —-0.056 0 0
-3.91073 0.074 0 0
1.0 0.053 0 0 |

Fonte: o autor.

O mesmo processo pode ser realizado na matriz B, tornando-a uma func¢do de p:

Figura 27 — Matriz B implementada em Projeto
—1.4107%p3 +4.9107%p% —0.064p 4 7.0

—8.6107*p2—0.28p —88.0
511077 p*~1.31074p3 +7.1103p2 +0.32p +7.1
0.17p+8.010"1
8.2107%p3 —6.8107*p2—0.042p +18.0

0.018p —9.2

43107 8p*—1.1107 p3+6.210™*p%+0.023p —0.45 —9.51078p3+2.1107°p2+5.4103p —2.0

1.9-0.42p
4.81074p2+0.06p —33.0

2.51074p2+3.9103p+27.0
3.21074p2—0.028p — 5.7

0 0
i 0 0
51107p3=7.31073p2+2.5103p +2.0 0 ]
—5.61077p—-9.0 —3.3107%p3+6.6107*p%2 —0.03p +3.8
—7.11077 p*+1.1107*p> —6.8103p2+0.17p — 0.41 0
—9.51071%p — 166.0 2.81077p%—6.3107°p2+2.21073p —0.89
—3.41077p—6.0 0
—5.41073p240.016p —27.0 1.31075p3~2.11073p2+0.086p — 10.0
0 0
0 0 |

Fonte: o autor.
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Tendo atribuido o valor as duas matrizes que regem os estados da planta, ja € possivel
remontd-la no diagrama de espaco de estados e construir um controlador LPV por realimentacao
de estados. Conforme apresentado ao longo do Capitulo 3 uma planta pode ser construida em
fun¢do da entrada de comando, disturbios na entrada e no sinal de controle, sendo possivel expor

a logica de seu funcionamento no MATLAB®, da MathWorks, através da figura a seguir:

Figura 28 — Conjunto da Planta do Projeto

Planta

Matriz D

Distdrbio
Entrada Matriz E

@ V++
B_p

h 4

| 1 » C'u
S % v Said
aida
Matrix A Matriz C
»( 2 )
Controle Ap Estados

#{ F*u

Matriz F

Planta Virtual de Minimizag¢éo H infinito (Z)

Matriz Cy

D

J Fy*u >
’ Saida'Y

Matriz Fy

Fonte: o autor.

Tendo em vista que a planta opera em fun¢do da velocidade (p), o parametro
observado pelo controlador, a ferramenta ird precisar que este sinal (knots - representado em
laranja) atualize os valores das matrizes A e B em cada iteracdo, além de reaver o valor dos
estados (x) para encaminhar a entrada do controlador. As matrizes C, D, F, Cy e D, estdo
associadas as saida e, por isto, ndo demanda a atualizagc@o por p, nem uma anélise mais profunda
para compreensdo do controlador, o que nao ocorreria no caso de realimentagdo pela saida. Em
paralelo a planta, pode haver o processo de minimizacao distinto do He., € este resultado obtido

que fora analisado na concepcao do controlador, a fim de reduzir o esfor¢o de controle.
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4.2 Ensaios

Dois ensaios com objetivos distintos sdo introduzidos: o primeiro busca identi-
ficar a capacidade de estabilizacdo do sistema planta-controlador dentro de uma regidao de
D-Estabilidade ampla, enquanto o segundo ensaio visa estressar as limitagdes do controlador nao
adaptativo com regides mais restritas de operacdo. Um terceiro ensaio fard a anélise da resposta
do sistema com estabilizacdo através de controle com integrador, esta solu¢do serd comparada
quanto a capacidade de reduzir a sensibilidade aos distirbios. Um tdltimo ensaio apresentard a
resposta do sistema dinamicamente, ou seja, com p oscilando durante a operag@o do controlador,

o intuito € avaliar se os objetivos exposto neste trabalho sdo tangiveis durante a operacao.

4.2.1 Estudo de Estabilidade

A primeira andlise a ser feita diz respeito a resposta ao impulso e degrau nas entradas
de controle da planta em malha fechada. Para isto, torna-se necessario implementar unicamente

as normas H., e Hy:

Tabela 1 — Dados do ensaio 01

[ Varidvel de Decisdo | Valor |
Controlador K pki+ko
Norma H.. DY 10
D-Est. Circular 1q -
D-Est. Circular ir -
D-Est. Vertical TV -200
D-Est. Vertical TV -
D-Est. Horizontal th -
D-Est. Horizontal 2hy -

Fonte: o autor.

Nesta andlise, ndo € necessdrio forcar a alocacdo de polos dentro de uma regidao de
d-estabilidade pelas desigualdades matriciais lineares horizontais e verticais. A priori, deve-se
avaliar se hd uma solucio dentro dos limites requeridos para estabilizar e se foi satisfeita em
qualquer condicao de velocidade. Com uma reducio dos contornos do problema para um p entre
0 e 120, foi possivel obter uma solucgao estabilizante dentro de todo o espectro de velocidade
conforme Figura 30, que registra o passeio do polos enquanto a resposta ao impulso a 60 nos
pode ser observado na Figura 29. Tendo em vista que a resposta do sistema € estavel, uma nova

andlise € realizada com uma regido de d-estabilidade mais concisa.



Figura 29 — Resposta ao impulso no ensaio.
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Fonte: o autor.

Figura 30 — Controlador Inerte em 60 nds e Adaptativo LPV.
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Fonte: o autor.
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4.2.2 Estudo de Rejeicdo ao Distiirbio

Uma segunda andlise, avaliando a resposta impulso nas entradas disturbios, busca

uma solugdo estdvel em todo o limite de operagdo e que satisfacam as condi¢des:

Tabela 2 — Dados do ensaio 02

H Varidvel de Decisdo \ Valor H
Controlador K pk1+ko
Norma H. 1Y 10
D-Est. Circular iq -25
D-Est. Circular ir 30
D-Est. Vertical Y -50
D-Est. Vertical TV -
D-Est. Horizontal thy 60
D-Est. Horizontal thy -

Fonte: o autor.

E possivel observar pelo deslocamento de polos na Figura 31 que o controlador
insensivel a p projetado para operar a 60 nds foi incapaz de estabilizar em todo o espectro de
velocidade. A medida que a velocidade chega a 120 nds, o controlador ndo € capaz de estabilizar

adequadamente a planta, tornando-se instdvel.

Figura 31 — Deslocamento instdvel em Controlador Inerte

Mapa de Pélos-Zeros
T

15 T T T — 140
‘ Sistema MF (K Fixo) ‘
X
1 X 120
0.9
100
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2 2 0 2
2 8
(o))
g oOF X% XX XXX XXX POREK: B
© 1 60
X
i}
05 b
4 40
T % i {20
71 5 Il 1 Il Il Il Il 1 0
-70 -60 -50 -40 -30 -20 -10 0 10
Eixo Real

Fonte: o autor.

Em contrapartida, o controlador LPV foi capaz de garantir a estabilidade, ainda que
os polos ndo tenham se mantido dentro da regido de D-Estabilidade especificada em todo o
espectro de velocidade imposta pelas LMIs. Essa limitacdo do controlador € intriseca ao elevado
nivel de acoplamento da planta a ser controlada, exigindo que, eventualmente, um dos pdlos

dentre as oito varidveis de estado acabe por oscilar para fora da regido de d-estabilidade.
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Figura 32 — Rejei¢do de disturbios.
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Fonte: o autor.

Figura 33 — Deslocamento estdvel em Controlador LPV.
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Fonte: o autor.

Pela Figura 33, € possivel constatar que o planta continua capaz de mitigar o distudrbio,

nas trés velocidades lineares, provocado por possiveis intempéries durante a operagao.



4.2.3 Estudo com Integrador
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O terceiro ensaio visa introduzir a teoria apresentada no Item 3.3.2 ao realizar a

estabilizagdo com integracdo da Figura 19. Espera-se desta andlise que a resposta, em todas as

quatro saidas, se aproxime do valor de referéncia introduzida, graficamente representado por um

valor unitdrio apds o transiente. Neste ensaio, opta-se por definir os paramétros das LMIs por:

Tabela 3 — Dados do ensaio 03

|

Variavel de Decisiao

\ Valor H

Controlador K
Norma H..

D-Est. Circular
D-Est. Circular
D-Est. Vertical
D-Est. Vertical
D-Est. Horizontal
D-Est. Horizontal

pki+ko
3.910°°

Fonte: o autor.

Figura 34 — Deslocamento estdvel em Controlador com Integrador
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Pelos dados obtidos pelo mapa de Pdlos-Zeros na Figura 34 € visivel que que o

controlador K calculado pelo conjunto de LMIs apresentadas nas Equagdes 3.42 a 3.48 foi capaz

de estabilizar a planta em todo o espectro de velocidade.
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A seguir, os dados obtidos da resposta ao degrau na planta na entrada de controle e

na entrada de distirbio apresentados nas figuras 35 e 36:

Figura 35 — Resposta ao degrau para sistema com integrador

Coletivo Ciclico Longitudinal Ciclico Lateral Pedal

-
N N I N

N

Velocidade
de Elevagdio
o

Atitude de
Arfagem
N

-

Atitude de
Rolagem

o
o O

reorientagdo

Acelerago na

o

0.5 1 15 20 05 1 15 20 0.5 1 15 2 0 05 1 15 2

4
Tempo (segundo) x10

Fonte: o autor.

Figura 36 — Resposta ao degrau de disturbio para sistema com integrador
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Como observado, o controlador foi igualmente capaz de estabilizar a planta, apesar
de apresentar um tempo maior para entrar em regime permanente, e rejeitar os distirbios em

todo o espectro de velocidade da varidvel controlada.
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4.3 Simulacao da dinimica do Controlador

Tendo em vista que a planta estd propriamente dimensionada, € possivel produzir o
controlador (K) que seja capaz de estabilizar a planta naturalmente instavel, em todo espectro de
velocidade aqui estudado, além de reduzir o esfor¢o de controle através das normas Hj € Ho.
Conforme os dois ultimos ensaios, o intuito é identificar se houve melhoria com a aplicac@o
de um controle adaptativo, para isso € necessdrio avaliar a resposta ao impulso, mas também a
resposta dinamica do sistema a entrada de controle p em condicdo variante. A topologia para
formacgao do projeto envolve uma comparagdo entre o controle LPV estatico (por apresentar
uma matriz de ganhos) e adaptativo (por ser funcdo de uma varidvel de controle p) com um
controlador convencional de ganho estatico. Na Figura 37, é possivel observar os dois sistemas

de controle, a inferior, sendo realimenta pelo controlador, e a superior, com um ganho estatico.

Figura 37 — Topologia do Projeto
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Fonte: o autor.

A topologia apresentada na Figura 37 foi utilizada na andlise referente ao desenvol-
vimento do Item 3.3.1, que utiliza um controlador com realimenta¢do de estados. O sinais da

entrada de comandos r(¢), da varidvel controlada p e das entradas distirbios w(t) é dado por:
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Figura 38 — Entradas no Sistema sem Integrador
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Fonte: o autor.

A simulacdo ocorre com um sinal de entrada do tipo degrau no coletivo da aeronave
parat = 1. A varidvel de controle (p), que representa a velocidade de vdo a frente em relacio a
massa de ar (Vy,), € exposta na segunda se¢do, oscilando entre 10 e 110 nés. A terceira se¢do
apresenta as entradas exdgenas que perturbam os estados com disttirbios nas velocidades lineares
noeixo X, Y e Z.

Antes de dar continuidade as respostas deste sistema € importante observar a resposta
em malha aberta do sistema. Conforme a Figura 39, € possivel observar que a resposta do sistema
¢ complementamente instdvel, tendo em vista que a resposta a um impulso em qualquer uma das

entradas produz em todas as saidas uma sinal divergente.
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Figura 39 — Resposta em Malha Aberta ao Impulso
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Fonte: o autor.

De forma andloga, deve-se constituir uma simulacao para andlise da Secao 3.3.2,
que utiliza um controlador com realimentacao de estados e um integrador para estabilizacgao.
A configuracdo desta simulacdo do sistema é demonstrado a seguir, com informagdes quanto a
topologia do sistema, na Figura 40, e quanto aos dados nas entradas de comando, p e entradas

de distirbio do sistema, apresentados na Figura 38:

Figura 40 — Topologia do Projeto com Integrador
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Fonte: o autor.
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Figura 41 — Entradas no Sistema com Integrador
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Fonte: o autor.

A simulacdo utilizada no sistema com integracao € similar a simula¢cdo dada na Figura
38, entretanto, deve-se observar que a andlise ocorre no interim de 1000s, em contrapartida aos
100s da simulac¢do anterior, o escopo mais amplo desta simulacio visa conter a corre¢do do erro
estaciondrio da planta. Além disso, a intensidade dos distirbios € 10% do utilizado na simulag¢ao
anterior. Ademais, o um sinal de entrada também € do tipo degrau no coletivo da aeronave para
t = 1. A varidvel de controle (p), oscilando entre 10 e 110 nds. As respostas para estes ensaios

estd presente nas secdes a seguir.
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4.3.1 Resposta dinamica LPV sem integrador

Como citado no Capitulo 3, as vantagens do sistema LPV tornam-se mais perceptiveis
em um sistema dindmico, sendo assim, opta-se por construir um experimento que vise identificar
as saidas e os esforcos, durante um processo de multiplos sinais de entradas aplicados em
condicdes em que a varidvel controlada, no caso a velocidade, esteja oscilando. A priori, avalia-
se a resposta do sistema sem integracdo, o controlador adaptativo e o controlador fixo a 60
nds sdo comparados a seguir, onde a parte superior da imagem representa a resposta da planta

controlada em malha fechada e a parte inferior apresenta o sinal de referéncia:

Figura 42 — Entrada e Resposta no Sistema sem Integrador Adaptativo
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Fonte: o autor.
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Figura 43 — Entrada e Resposta no Sistema sem Integrador Fixo a 60 nés
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Fonte: o autor.

Tendo definido todas as condi¢des iniciais e assumindo que os estados iniciam com
valores zero, foi possivel reproduzir o experimento. Desconsidera-se o tempo de assentamento da
saida, o sobressinal produzido e a amplitude da resposta. Para isto é importante lembrar que ndo
houve restricdes matriciais para realocacdo dos polos que buscassem: minimizar o sobressinal
nem reduzir o tempo de assentamento.

O experimento teve como objetivos da simulagdo a estabilizacio da planta em malha
fechada, a reducao do esforco de controle através da norma H. e H;, além de, como principal
objetivo, verificar se as respostas do sistema em regime permanente sao constantes e sensiveis a
Ve, ou seja, operam em todo espectro da variavel controlada p ainda que apresentem um erro de

regime estaciondrio.
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Figura 44 — Estados no Sistema sem Integrador
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O resultado obtido estd representado nas figuras 42 e 43, demonstrando como o
controlador LPV apresentou uma variagdo menor apds o regime estaciondrio. A oscilagdo da
varidvel controlada foi corrigida adequadamente pelo sistema LPV, enquanto a resposta do
controlador fixo oscilou em cariter permanente. Ambos os controladores apresentaram uma
aceleracdo de guinada residual e foram quase insensiveis aos distirbios introduzidos a partir de
t =40, apesar disso, € notavel pela Figura 44 que o controlador Adaptativo, a esquerda, apresenta

as correcdes mais suaves em comparagao aos esforcos da planta com controlador Fixo, a direita.

4.3.2 Resposta dinamica LPV com integrador

Figura 45 — Estados no Sistema com Integrador
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Fonte: o autor.
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Antes de introduzir as respostas do sistema com integracdo em malha fechada é
importante analisar as diferencas entre os esfor¢os de controle do sistema com integracao (Figura
45) e do sistema sem integracdo (Figura 44), onde o primeiro, dado o controle LPV, é capaz de
suavizar melhor os transientes oriundos da moficagc@o da varidvel de controle p.

Para a andlise do sistema com integracdo, de forma similar, os comandos do piloto,
apresentados na Figura 41, sdo adicionados a perturbacdes na entrada dos estados. Estes
distdrbios promovem uma resposta natural da aeronave a mudangas da velocidade relativa da
massa de ar no qual a aeronave esta imersa, estas tendéncias inerentes ao modelo sdo suprimidas

pelo controlador LPV e o Fixo, respectivamente, e o resultado desta interacdo € dado por:

Figura 46 — Entrada e Resposta no Sistema com Integrador Adaptativo
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Figura 47 — Entrada e Resposta no Sistema com Integrador Fixo a 60 nés
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Fonte: o autor.

Apesar de corrigir o erro em regime permanente, o sistema com controlador Fixo a 60
n6s demonstra oscilagdes muito contundentes promovidas pela variagdo da varidvel de controle
p e pelos distdrbios na entrada da planta, corrigidas, unicamente, pela funcao da integradora da
planta que corrige o erro em regime permanente. Estas mesmas interferéncias sao corrigidas
de maneiras mais eficiente pelo controlador LPV, que é capaz de suavizar a resposta da planta

independente das intempéries.
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5 CONCLUSAO

Tendo em vista os objetivos imposto no inicio do trabalho, conclui-se que foi possivel
constituir um controlador LPV adequado para a planta de um helic6ptero com seis graus de
liberdade, sendo este capaz de estabilizar a resposta do sistema. Para isto, desenvolveu-se o
modelo matemaético do sistema onde foi possivel realizar a comparagdo do controlador LPV
adaptativo com um controlador projetado para operar a 60 nds. A simulacdes confirmaram
os resultados estimados pelas andlises tedricas, tendo em vista que os resultados oriundos dos
ensaios indicam que o controlador LPV, assim como o tradicional, foi capaz de estabilizar a
planta subatuada de oitava ordem. Também, como esperado, os distirbios no eixo X sdo mais
significativos, devido a assimetria de velocidade presente no eixo. Contudo, quando condic¢des
restritas de operacdo sdo impostas, somente o controlador adaptativo foi capaz de operar em
todo o espectro de forma estabilizada e, ainda nessas condicoes, houve a rejeicao de distirbio
impostas pelas desigualdades matriciais.

As simulagdes também promoveram uma comparagdo entre duas topologias distintas:
um controle LPV por realimentacio de estados e um controlador LPV aumentado com integrador.
Os resultados permitiram se verificar que o caso aumentado com integrador, apesar de anular o
erro em regime permanente e suavizar o transiente dos estados, apresentou um assentamento
mais lento e sendo mais sensivel a entrada exdgena, quando comparado ao controlador inerte.
Andlises vindouras podem conter um ensaio com regides mais restritas de operacao e utilizando
um controlador matricial no lugar do ganho; pode-se implementar outras varidveis de controle,
como os angulos de Euler e estudar a resposta dinamica do controlador a oscilacio destas; outras

topologias para controle podem ser introduzidas para uma anélise mais profunda dos transientes.
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clc; clear all;

Options.verbose = menu( 'Define if plots must appear:',
‘With Plots',
'Without Plots');

o® o o°

Options.verbose = 1;

x = [0,20,40,60,80,100,120,140];
XX = [0:5:140];

syms rho

assume(rho, 'real');

DataBase

DATA.a 0 = 6; %[1l/rad]
DATA.a OT = 6; %[1/rad]
DATA.alpha tp0 = -0.0175; %[rad]
DATA.beta fn@ = -0.0524; %[rad]

DATA.c = 0.391; %[m]
DATA.g T = 5.8;
DATA.h R = 1.274; %[m]
DATA.h T = 1.146; %[m]

DATA.I beta = 678.14; %[kg m?]

DATA.Ixx = 2767.10; %[kg m?]
DATA.Ixz = 2034.80; %[kg m?]
DATA.Iyy = 13904.50; %[kg m?]
DATA.Izz = 12208.80; %[kg m?]
DATA.K beta = 166352; %[N m/rad]
DATA.1 fn = 7.48; %[m]
DATA.1 tp = 7.66; S%[m]
DATA.1 T = 7.66; %[m]
DATA.M a = 4313.7; %[kg]
DATA.N b = 4;

DATA.R = 6.4; %[m]

DATA.R t = 1.106; %[m]
DATA.S fn = 1.107; %[m?]
DATA.S tp = 1.197; %[m?]
DATA.s T = 0.208;

DATA.x cg = -0.0198;
DATA.delta 0 = 0.009;
DATA.delta 2 = 37.983;

DATA.delta 3 = -45; %[?]
DATA.delta TO = 0.008;
DATA.delta T2 = 5.334;

DATA.gamma = 7.12;

DATA.gamma_s = 0.0698; %[rad]
DATA.lambda beta 2 = 1.193;
DATA.theta tw = -0.14; %[rad]
DATA.gamma_idle = 33.63; %[rad/s]

% Specify Flight Trim - Valor adotados pelo livro:
DATA.V fe = 0; % Total velocity in trim [m/s, ft/s, knot]
DATA.Beta e = 0; % Sideslip Angle

DATA.Gamma _fe = 0; % Flight Path Angle



DATA.Omega a = 0; % Angular Velocity about the vertical Axis

% Guess Initial Values - Valores aproximados obtidos:
DATA.Phi e = -0.0532;

DATA.Theta e = 0.0737;

DATA.Psi e = 0; % Nao é usado

DATA.Lambda 0 = 0; % Ndo é usado

DATA.Lambda 0T = 0; % Nao é usado

DATA.Beta 1s = 0; % Nao é usado

First Page

o®

Xu
Xu=1[-0.02 -0.008 -0.015 -0.025 -0.032 -0.04 -0.045 -0.053]";
[x,y,r,DATA.X u] = Regression(x, X u, 4, xx);

X u = vpa(DATA.X u' * ShortVanderS(rho, length(DATA.X u))',2)

Xu=-1.0107p*+33107p*-3.610°p?+ 1.11073 p - 0.02

if Options.verbose ==
subplot(3,3,1); hold on; title("X u")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

o®

Xw
Xw=[0.02 0.025 0.035 0.038 0.04 0.039 0.038 0.037]";
[x,y,r,DATA.X w] = Regression(x, X w, 4, xxX);

X w = vpa(DATA.X w' * ShortVanderS(rho, length(DATA.X w))',2)

Xw=136101p*-9310%p%+5110%p? +2.7107*p + 0.02

if Options.verbose ==
subplot(3,3,2); hold on; title("X w")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

o®

Xq
Xq=1[0.80 -0.8-0.9 -0.212.85.1]1";

[x,y,r,DATA.X g] = Regression(x, X g, 3, XX);

X g = vpa(DATA.X g' * ShortVanderS(rho, length(DATA.X q))',2)

X q=44107p%+6.410"p? - 0.067 p + 0.89

if Options.verbose ==
subplot(3,3,3); hold on; title("X q")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

% Zu

Zu=[0.025 -0.173 -0.12 -0.049 -0.001 0.0175 0.025 0.03]"';
[x,y,r,DATA.Z u] = Regression(x, Z u, 5, XX);

Z u = vpa(DATA.Z u' * ShortVanderS(rho, length(DATA.Z u))"',2)

Zu=-1510"p°+6.410%p* - 1.0107°p® + 7.7107*p? - 0.021p + 0.024



Zq

if Options.verbose ==
subplot(3,3,4); hold on; title("Z u")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

% Zw
w=[-0.31 -0.42 -0.61 -0.72 -0.8 -0.85 -0.9 -0.94]"

[x y,r,DATA.Z w] = Regression(x, Z w, 2, XX);

Z w = vpa(DATA.Z w' * ShortVanderS(rho, length(DATA.Z w))',2)

= 2.810°p?>-85103p - 0.3

if Options.verbose ==
subplot(3,3,5); hold on; title("Z w")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

y,r,DATA.Z gq] = Regression(x, Z q, 1, xx);

% Z

Zqg=1[111 21 30 40 50 60 70]"'

[X,

Z q = vpa(DATA.Z q' * ShortVanderS(rho, length(DATA.Z q))',2)

= 049p + 1.0

if Options.verbose ==
subplot(3,3,6); hold on; title("Z q")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

% Mu

Mu=[0.048 0.042 0.033 0.03 0.029 0.63 0.031 0.033]"'
[x,y,r,DATA.M u] = Regression(x, M u, 3, xx);

M u = vpa(DATA.M u' * ShortVanderS(rho, length(DATA.M u))',2)

= -82107p%+4.010°p?-5.2107*p + 0.049

if Options.verbose ==
subplot(3,3,7); hold on; title("M u")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

% Mw

Mw= [0.0050.015 0.021 0.025 0.029 0.033 0.039 0.042]"'
[x,y,r,DATA.M w] = Regression(x, M w, 2, xx);

M w = vpa(DATA.M w' * ShortVanderS(rho, length(DATA.M w))',2)

= -7.3107p*+3510%p +6.61073

if Options.verbose ==
subplot(3,3,8); hold on; title("M w")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

% Mq

Mq=1[-1.9 -2 -2.2 -2.3 -2.4 -2.5 -2.6 -2.75]"
[x,y,r,DATA.M gq] = Regression(x, M q, 1, xx);

M q = vpa(DATA.M q' * ShortVanderS(rho, length(DATA.M q))',2)



Mg=-59107p-1.9

if Options.verbose ==
subplot(3,3,9); hold on; title("M qg")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end
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figure;
% Yv
Yv=1[-0.04-0.06 -0.1 -0.125 -0.15 -0.18 -0.21 -0.24]";

[x,y,r,DATA.Y v] = Regression(x, Y v, 1, xx);
Y v = vpa(DATA.Y v' * ShortVanderS(rho, length(DATA.Y v))',2)

YVv=-14103p - 0.037

if Options.verbose ==
subplot(3,3,1); hold on; title("Y v")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

p=1[-0.800.50.660.2-0.9 -2.8 -5.2]";
x,y,r,DATA.Y p] = Regression(x, Y p, 3, xX);

— < o°

Yp
p



Y p = vpa(DATA.Y p' * ShortVanderS(rho, length(DATA.Y p))"',2)

Yp=-1810"%p*-3.410"p?+ 0.051p - 0.83

if Options.verbose ==
subplot(3,3,2); hold on; title("Y p")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

o®

Yr
Y r=1[0 -10 -20 -30 -40 -50 -60 -70]"';
[x,y,r,DATA.Y r] = Regression(x, Y r, 1, xx);

Y r = vpa(DATA.Y r' * ShortVanderS(rho, length(DATA.Y r))',2)

Yr=-05p-1910""

if Options.verbose ==
subplot(3,3,3); hold on; title("Y r")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

o°

L v
Lv=1/_[-0.275 -0.25 -0.19 -0.17 -0.16 -0.17 -0.18 -0.21]"';
[x,y,r,DATA.L v] = Regression(x, L v, 4, xx);

L v = vpa(DATA.L v' * ShortVanderS(rho, length(DATA.L v))',2)

Lv=18107p*-53107p%+3.210°p? +1.4103p - 0.28

if Options.verbose ==
subplot(3,3,4); hold on; title("L v")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

% L p

Lp=1[-11 -10.8 -10.7 -10.5 -10.4 -10.3 -10.2 -10.05]"';
[x,y,r,DATA.L p] = Regression(x, L p, 1, xx);

L p = vpa(DATA.L p' * ShortVanderS(rho, length(DATA.L p))"',2)

Lp=65107p-11.0

if Options.verbose == 1
subplot(3,3,5); hold on; title("L p")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

o°

L r
Lr=1[-0.02 -0.08 -0.14 -0.2 -0.27 -0.33 -0.38 -0.42]"';
[x,y,r,DATA.L r] = Regression(x, L r, 1, xx);

L r = vpa(DATA.L r' * ShortVanderS(rho, length(DATA.L r))"',2)

Lr=-29103p-0.024

if Options.verbose ==1
subplot(3,3,6); hold on; title("L r")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end



\"

P

r

N7
v

<

N [-0.02 0 0.03 0.055 0.07 0.075 0.08 0.085]";
[x,y,r,DATA.N v] = Regression(x, N v, 3, xx);
N v = vpa(DATA.N v' * ShortVanderS(rho, length(DATA.N v))',2)

= -79107p3-4410°p?+1.5103p - 0.023

if Options.verbose == 1
subplot(3,3,7); hold on; title("N v")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end
% N p
Np=1[-2-1.95 -1.9 -1.85 -1.8 -1.75 -1.7 -1.65]"';
[x,y,r,DATA.N p] = Regression(x, N p, 1, xx);
N p = vpa(DATA.N p' * ShortVanderS(rho, length(DATA.N p))',2)
= 25103p - 2.0
if Options.verbose == 1
subplot(3,3,8); hold on; title("N p")
plot(xx,r); scatter(x,y);
end
% N r
Nr=1[-0.316 -0.43 -0.71 -0.88 -1.1 -1.25 -1.325 -1.5]"';

[x,y,r,DATA.N r] = Regression(x, N r, 2, xx);
N r = vpa(DATA.N r' * ShortVanderS(rho, length(DATA.N r))',2)

= 2.0107°p?-0.011p - 0.28

if Options.verbose == 1
subplot(3,3,9); hold on; title("N r")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end
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figure;
% X Vv

Xv=1_[-0.02-0.0145 -0.008 -0.004 -0.002 -0.001 0 0.001]"';
[x,y,r,DATA.X v] = Regression(x, X v, 2, XxX);
X v = vpa(DATA.X v' * ShortVanderS(rho, length(DATA.X v))',2)

Xv=-1310"%p*+3.310*p - 0.02

if Options.verbose == 1
subplot(3,3,1); hold on; title("X v")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

% X p

Xp=1[-0.16 -0.148 -0.1321 -0.119 -0.1086 -0.0997 -0.0916 -0.0838]"';
[x,y,r,DATA.X p] = Regression(x, X p, 1, xx);

X p = vpa(DATA.X p' * ShortVanderS(rho, length(DATA.X p))"',2)

Xp=5510"%p-0.16

if Options.verbose ==
subplot(3,3,2); hold on; title("X p")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

X_
-

|>< o°
I -

[00 000 -2200000 0 0] ';



Zp

[x,y,r,DATA.X r] = Regression(x, X r, 3, XX);
X r = vpa(DATA.X r' * ShortVanderS(rho, length(DATA.X r))',2)

= 49p°-922.0p% +3.610%*p - 1.310°

if Options.verbose ==
subplot(3,3,3); hold on; title("X r")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

o°

27
v

<

Z [-0.01 -0.018 -0.019 -0.0195 -0.02 -0.021 -0.023 -0.029]";
[x,y,r,DATA.Z v] = Regression(x, Z v, 3, XX);
Z v = vpa(DATA.Z v' * ShortVanderS(rho, length(DATA.Z v))',2)

= -2910%p%+6.210°p? -4.3107*p - 0.01

if Options.verbose ==
subplot(3,3,4); hold on; title("Z v")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

% Z p

Zp=1[0-0.01 -0.02 -0.03 -0.04 -0.05 -0.06 -0.07]";
[x,y,r,DATA.Z p] = Regression(x, Z p, 1, xx);

Z p = vpa(DATA.Z p' * ShortVanderS(rho, length(DATA.Z p))',2)

= -5010*p-2110""

if Options.verbose ==
subplot(3,3,5); hold on; title("Z p")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

% Z r

Zr=[000001900]"',;

[x,y,r,DATA.Z r] = Regression(x, Z r, 3, XX);

Z r = vpa(DATA.Z r' * ShortVanderS(rho, length(DATA.Z r))',2)

= -4210°p%+80103%p?-0.31p + 1.2

if Options.verbose ==
subplot(3,3,6); hold on; title("Z r")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

% M v

Mv=1[0.06 0.048 0.028 0.018 0.01 0.009 0.006 0.004]"';
[x,y,r,DATA.M v] = Regression(x, M v, 3, xx);

M v = vpa(DATA.M v' * ShortVanderS(rho, length(DATA.M v))',2)

= -7.9107p3+5410°p?-1.0103p + 0.062

if Options.verbose ==
subplot(3,3,7); hold on; title("M v")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end



_p
= [0.45 0.44 0.41 0.4 0.4 0.41 0.42 0.43]"'
X,Y¥,r,DATA.M p] = Regression(x, M p, 3, xx);

vpa(DAT M p' * ShortVanderS(rho, length (DATA.M p))"',2)

3-—30\"

M
p
P =

Mp=-1310%p3+1.110°p*-1.41073p + 0.45

if Options.verbose ==
subplot(3,3,8); hold on; title("M p")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

% M r

Mr=1[00000 600000 0]"';

[x,y,r,DATA.M r] = Regression(x, M r, 3, xx);

M r = vpa(DATA.M r' * ShortVanderS(rho, length(DATA.M r))',2)

M_r = -0.13p°+25.0p%>-999.0p + 3.6 10°

if Options.verbose ==
subplot(3,3,9); hold on; title("M r")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end
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figure;
% Y u



“u = [0.02 0.018 0.0085 0.0045 0.0046 0.0047 0.0049 0.0055]"
[x,y,r,DATA.Y u] = Regression(x, Y u, 5, xx);
Y u = vpa(DATA.Y u' * ShortVanderS(rho, length(DATA.Y u))',2)

= 14101 p°-52107p* +7.1107p3 - 3.710°p? + 3.9107*p + 0.02

if Options.verbose ==
subplot(3,3,1); hold on; title("Y u")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

% Y w
w=[00.012 0.018 0.016 0.014 0.013 0.012 0.011]"

[x y,r,DATA.Y w] = Regression(x, Y w, 4, xx);

Y w = vpa(DATA.Y w' * ShortVanderS(rho, length(DATA.Y w))',2)

= -34101%p*+1.3107p3-1.8107°p%?+9.710*p - 2.0107*

if Options.verbose ==
subplot(3,3,2); hold on; title("Y w")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

%Y q

Yq=1[-0.18 -0.17 -0.16 -0.16 -0.16 -0.16 -0.16 -0.16]"'
[x,y,r,DATA.Y g] = Regression(x, Y g, 3, XX);

Y q = vpa(DATA.Y q' * ShortVanderS(rho, length(DATA.Y q))',2)

= 2810%p>-8.210"°p%+7.410*p-0.18

if Options.verbose ==
subplot(3,3,3); hold on; title("Y q")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

% L u

Lu=1[0.340.15 -0.025 -0.05 -0.04 -0.03 -0.03 -0.03]"
[x,y,r,DATA.L u] = Regression(x, L u, 3, xx);

L u = vpa(DATA.L u' * ShortVanderS(rho, length(DATA.L u))',2)

= -53107p3+1.510*p? - 0.014p + 0.35

if Options.verbose ==
subplot(3,3,4); hold on; title("L u")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

— o°

L
w

IIE

[0.02 0.28 0.3 0.26 0.235 0.225 0.23 0.245]"'
[x y,r,DATA.L w] = Regression(x, L w, 4, xx);
L w = vpa(DATA.L w' * ShortVanderS(rho, length(DATA.L w))',2)

= -1.110%p* +3.910°p* - 4.6 107" p* + 0.02 p + 0.024

if Options.verbose ==
subplot(3,3,5); hold on; title("L w")
plot(xx,r); scatter(x,y);



L q

N g =

end

% L g

Lq=1[-2.6 -2.4 -2.2 -2 -1.9 -1.8 -1.7 -1.6]"

[x,y,r,DATA.L q] = Regression(x, L q, 1, xx);

L q = vpa(DATA.L gq' * ShortVanderS(rho, length(DATA.L q))',2)
= 7.0103p - 2.5

if Options.verbose ==
subplot(3,3,6); hold on; title("L g")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

% N u

Nu=1][0.06 0.0005 -0.031 -0.028 -0.022 -0.02 -0.022 -0.028]"
[x,y,r,DATA.N u] = Regression(x, N u, 4, xx);

N u = vpa(DATA N u' * ShortVanderS(rho, length (DATA.N u))"',2)

= 1.2107p*-5.3107p*+7.8107°p? - 461073 p + 0.061

if Options.verbose ==
subplot(3,3,7); hold on; title("N u")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

% N w

Nw=[0.01 0.045 0.031 0.011 0.003 0.006 0.019 0.041]"
[x,y,r,DATA.N w] = Regression(x, N w, 4, xx);

N w = vpa(DATA.N w' * ShortVanderS(rho, length(DATA.N w))',2)

= -2.7107p* +9.3107p*-9.9107°p? +3.2103p + 0.011

if Options.verbose ==
subplot(3,3,8); hold on; title("N w")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

% N g

Ng=1[-0.5-0.375 -0.25 -0.175 -0.1 0 0.15 0.22]"
[x,y,r,DATA.N gq] = Regression(x, N g, 1, xx);

N g = vpa(DATA.N q' * ShortVanderS(rho, length(DATA.N q))',2)

51103p - 0.48

if Options.verbose ==
subplot(3,3,9); hold on; title("N g")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end
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figure;
XftO
t0 = [7 5.85 4.7 4.3 43.9 3.85]"'
[ ,Y,r,DATA.X tO] = Regression(x, X t0, 3, xx);
X 10 = pa(DATA X _t0' * ShortVanderS(rho, length(DATA.X t0))',2)

X t0 = -1.4107°p% + 4.910™*p? - 0.064p + 7.0

if Options.verbose == 1
subplot(3,3,1); hold on; title("X {tO}")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

% X tls

X tls = [-9.3 -8.9 -8.5 -8.1 -7.6 -7.35 -7 -6.85]"

[x,y,r,DATA.X tls] = Regression(x, X tls, 1, xx);

X tls = vpa(DATA.X tls' * ShortVanderS(rho, length(DATA.X tls))',2)

X_tls = 0.018p - 9.2

if Options.verbose ==
subplot(3,3,2); hold on; title("X {tls}")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

X tlc
tlc=1[2222222.12.3]";

|>< o°



[x,y,r,DATA.X tlc] = Regression(x, X tlc, 3, xx);
X tlc = vpa(DATA.X tlc' * ShortVanderS(rho, length(DATA.X tlc))',2)

X tlc = 51107 p%-7.310°p?+2.51073p + 2.0

if Options.verbose ==
subplot(3,3,3); hold on; title("X {tlc}")
plot(xx,r); scatter(x,y);

0 =1 -92 -90 -98 -108 -118 -127 -135 -142]"
y,r,DATA.Z t0] = Regression(x, Z t0, 2, xx);
0 = vpa(DATA.Z t0' * ShortVanderS(rho, length(DATA.Z t0))',2)

Z t0 = -8.6107*p? - 0.28p - 88.0

if Options.verbose ==
subplot(3,3,4); hold on; title("Z {tO}")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

% Z tls

Z tls = [0 -8 -12 -22 -31 -40 -50 -58]';

[x,y,r,DATA.Z tls] = Regression(x, Z tls, 1, xx);

Z tls = vpa(DATA.Z tls' * ShortVanderS(rho, length(DATA.Z tls))',2)

Ztls = 1.9-042p

if Options.verbose ==
subplot(3,3,5); hold on; title("Z {tls}")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

% Z tlc

Z tlc = [-0.4 0.9 0.55 0 0 0.2 0 0]

[x,y,r,DATA.Z tlc] = Regression(x, Z tlc, 5, xx);

Z tlc = vpa(DATA.Z tlc' * ShortVanderS(rho, length(DATA.Z tlc))',2)

Z tlc = 1.8107p°-7.1107p* + 1.1107*p3 - 6.81073 p? + 0.17 p - 0.41

if Options.verbose ==
subplot(3,3,6); hold on; title("Z {tlc}")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

% M to

M t0 = [0 3.57 10.5 14 17.5 21 24.5]"'

[x,y,r,DATA.M tO] = Regression(x, M t0, 1, xx);

M t0 = vpa(DATA M to' * ShortVanderS(rho, length(DATA.M t0))',2)

M t0 = 0.17p+8.0107%

if Options.verbose == 1
subplot(3,3,7); hold on; title("M {tO}")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end



M tls = [27 27.5 28 28.5 29 30 31 33]';
[x,y,r,DATA.M tls] = Regression(x, M tls, 2, xx);
M tls = vpa(DATA.M tls' * ShortVanderS(rho, length(DATA.M tl1s))',2)

M tls = 25107 p% +3.9103p + 27.0

if Options.verbose ==
subplot(3,3,8); hold on; title("M {tls}")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

% M tlc

M tlc = [-5.99 -6 -6 -6 -6 -6 -6 -5.99 ]';

[x,y,r,DATA.M tlc] = Regression(x, M tlc, 1, xx);

M tlc = vpa(DATA.M tlc' * ShortVanderS(rho, length(DATA.M tlc))',2)

M tlc = -3.41077p - 6.0

if Options.verbose ==
subplot(3,3,9); hold on; title("M {tlc}")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end
an xt1|::
10 2.5
& ~20 )/9
5 o 2008008
0 1.5
0 100 200 100 200 0 100 200
Ztl] Zt1s Zt1|::
50 100 114
b
1 [N\ &
-100 7 TS 0bsag, 0f bBe O
-150 -100 1
0 100 200 0 100 200 0 100 200
Mtl] Mt15 Mt1|::
40 35 _ -5.990 o]
20 7 snl -5.995
e oNe ol
o -
0= 25 6 losases
100 200 0 100 200 0 100 200
Sixth Page
figure;

% Y t0



[-0.401.11.41.51.51.51.6]"
DATA.Y t0] = Regression(x, Y t0, 4, xx);
vpa(DATA.Y t0' * ShortVanderS(rho, length(DATA.Y t0))',2)

=1

Y t0
[x,y,
Y t0

= 4310%p"-1.110°p%+ 6.2107*p? + 0.023p - 0.45

if Options.verbose ==
subplot(3,3,1); hold on; title("Y {t0}")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

% Y tls

Y tls = [-2 -2 -1.8 -1.6 -1.5 -1.4 -1.3 -1.1]"'

[x,y,r,DATA.Y tls] = Regression(x, Y tls, 3, xx);

Y tls = vpa(DATA.Y tls' * ShortVanderS(rho, length(DATA.Y tl1s))',2)

Y tls = -95107%p% +2.1107°p? + 541073 p - 2.0

if Options.verbose ==
subplot(3,3,2); hold on; title("Y {tls}")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

% Y tlc

Y tlc = [-9.1 -9 -9 -9 -9 -9 -9 -9.1]"

[x,y,r,DATA.Y tlc] = Regression(x, Y tlc, 1, xx);

Y tlc = vpa(DATA.Y tlc' * ShortVanderS(rho, length(DATA.Y tlc))',2)

Y tlc = -561077p -9.0

if Options.verbose ==
subplot(3,3,3); hold on; title("Y {tlc}")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

% L to

L to =1 8 12 28 31 32 34 36 39]'

[x,y,r,DATA.L t0] = Regression(x, L t0, 4, xx);

L t0 = vpa(DATA.L tO0' * ShortVanderS(rho, length(DATA.L t0))',2)

L t0 = 51107 p*-1.3107*p* +7.1107p* + 0.32p + 7.1

if Options.verbose == 1
subplot(3,3,4); hold on; title("L {tO}")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

% L tls

L tls = [-33 -32 -30 -29 -25 -22 -19 -16]"

[x,y,r,DATA.L tls] = Regression(x, L tls, 2, xx);

L tls = vpa(DATA.L tls' * ShortVanderS(rho, length(DATA.L tls))',2)

L tls = 48107*p?+ 0.06p - 33.0

if Options.verbose ==
subplot(3,3,5); hold on; title("L {tls}")
plot(xx,r); scatter(x,y);



L tlc = [-151 -150 -150 -150 -150 -150 -150 -1511';
[x,y,r,DATA.L tlc] = Regression(x, L tlc, 1, xx);
L tlc = vpa(DATA.L tlc' * ShortVanderS(rho, length(DATA.L tlc))',2)

L tlc = -9.5107'%p - 166.0

if Options.verbose ==
subplot(3,3,6); hold on; title("L {tlc}")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

% N t0

N t0 = [18 17 16 15 14 15 18 21]°';

[x,y,r,DATA.N t0] = Regression(x, N t0, 3, xx);

N t0 = vpa(DATA.N tO@' * ShortVanderS(rho, length(DATA.N t0))',2)

N_t0 = 8.2107°p® - 6.8107*p* - 0.042p + 18.0

if Options.verbose ==
subplot(3,3,7); hold on; title("N {t0}")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

N tls = [-6 -6 -6 -6 -6 -5.5 -4.75 -2.85]"';
[x,y,r,DATA.N tls] = Regression(x, N tls, 2, xx);
N tls = vpa(DATA.N tls' * ShortVanderS(rho, length(DATA.N tls))',2)

N tls = 3.210*p*-0.028p - 5.7

if Options.verbose ==
subplot(3,3,8); hold on; title("N {tls}")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

| 1c = [-27 -26.8 -26.4 -26.2 -26.1 -26 -25.9 -25.8]"';
x,y,r,DATA.N tlc] = Regression(x, N tlc, 2, xx);
lc = vpa(DATA.N tlc' * ShortVanderS(rho, length(DATA.N tlc))',2)

N_tlc = -54107°p? + 0.016p - 27.0

if Options.verbose ==
subplot(3,3,9); hold on; title("N {tlc}")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end
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figure;

% X _tOT

XtoT =[0 0000 -2000]";

[x,y,r,DATA.X tOT] = Regression(x, X tOT, 5, xx);

X tOT = vpa(DATA.X tOT' * ShortVanderS(rho, length(DATA.X t0OT))',2)

X t0T = -3.4108p°+1.210°p* - 1.51073p3 + 0.072p%* - 1.1p + 0.56

if Options.verbose ==
subplot(2,3,1); hold on; title("X {tOT}")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

_|

Y to
10T = [3.8 3.5 3.4 3.85 4.1 4.6 4.9 5.1]";

,r,DATA.Y tOT] = Regression(x, Y tOT, 4, xx);
T = vpa(DATA.Y _tOT' * ShortVanderS(rho, length(DATA.Y tOT))',2)

"<'_' =< o°

0
X,Y
t0
Y_t0T = 3.8107p*-3310°p* + 6.6107*p* - 0.03p + 3.8

if Options.verbose ==
subplot(2,3,2); hold on; title("Y {tOT}")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

o°

Z t0
ZtoT = [0 0 0 0 0 200 0 0]"';

_|



[x,y,r,DATA.Z tOT] = Regression(x, Z tOT, 5, xx);
Z tOT = vpa(DATA.Z tOT' * ShortVanderS(rho, length(DATA.Z t0T))',2)

Z t0T = 34107 p°-1.2107%p* + 0.015p° - 0.72p*> + 11.0p - 5.6

if Options.verbose ==
subplot(2,3,3); hold on; title("Z {tOT}")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

% L toT

L téT = [-0.9 -0.85 -0.85 -0.95 -1 -1 -1 -1.05]"

[x,y,r,DATA.L tOT] = Regression(x, L tOT, 3, xx);

L t0T = vpa(DATA.L tOT' * ShortVanderS(rho, length(DATA.L tOT))',2)

L toT = 2.8107p%-6.3107°p? + 2.21073p - 0.89

if Options.verbose ==
subplot(2,3,4); hold on; title("L {tOT}")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

% M t 0T

M tOT = [0000050 0]

[x,y, DATA M tOT] = Regression(x, M tOT, 5, xx);

M toT = vpa(DATA M teT' * ShortVanderS(rho, length (DATA.M t0T))',2)

M_t0T = 851077p° -3.110°p*+3.810™*p% - 0.018p? + 0.27p - 0.14

if Options.verbose ==
subplot(2,3,5); hold on; title("M {tOT}")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end

% N tOT

N toT = [-10 -9.5 -9 -10 -11.5 -12.5 -13 -14]"'

[x,y,r,DATA.N tOT] = Regression(x, N tOT, 4, xx);

N toT = vpa(DATA N toT' * ShortVanderS(rho, length (DATA.N tOT))',2)

N t0T = -2.7107%p* + 1.3107°p - 211073 p* + 0.086 p - 10.0

if Options.verbose ==
subplot(2,3,6); hold on; title("N {tOT}")
plot(xx,r); scatter(x,y);

end
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save('Lynx.mat', 'DATA'")

function [x,y,result,coef] = Regression(x,y, ordem, x demonstration)
= ShortVander(x,ordem+1) ;
coef = pinv(o)*y;
= ShortVander(x_demonstration,ordem+1);
result = o*coef;
end

function A = ShortVander(x, n)
X = x(:); % Column vector
A = ones(length(x), n);
for i = 2:n
A(:, 1) = x .* A(:, 1i-1);
end
end

functlo A = ShortVanderS(x, n)
= X(:); % Column vector
= [1;
for i=20:n-1
A = [A x*i];
end
end
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Design of Helicopter Stability Control

Helicopter Model

clc; clear all;
disp('Understanding Helicopter Model')

Understanding Helicopter Model

% INPUTS?® (4)

% Main Rotor Colective
% Longitudinal Cyclic

% Lateral Cyclic

% Tail Rotor Collective

B

INPUTS2 (4)
Vx Turbulance

3R

% Vy Turbulance
% Vz Turbulance
% Wind Direction (?)

% STATES (8)

% Forward Velocity
% Lateral Velocity
% Vertical Velocity
% Roll Rate

% Pitch Rate

% Yaw Rate

% Pitch Attitude

% Roll Attitude

% OUTPUTS (6)

% Heave Velocity?
% Pitch Attitude?
% Roll Attitude?



3R

Heading Rate?
Body Axis Pitch? (No Feedback ?)
Roll Rate2? (No Feedback ?)

N

B

% a => state x state
% b => state x input
% ¢ => output x state
% d => output x input

Stability Analysis

% Force/translational velocity [1/s]

% Normalized Derivative of the Force under the u,v,w velocity pertubations (Eq. 4.40)
syms X_u X_v X_w

syms Y_u Y_v Y_w

syms Z u Z_ v Z_w

% Force/angular velocity [m/s.rad]

% Normalized Derivative of the Moment under the p,q,e angular velocity pertubations (Eq. 4.40)
syms X_p X_q X_r

syms Y. p Y. q Y_r

syms Zp Z.qZ.yr

% Force/control [m/s2.rad]

% Normalized Derivative of the Force under the p,q,e control pertubations (Eq. 4.40)
syms X_t0 X_tls X_tlc X_toT

syms Y_to Y_tls Y_tlc Y_t@T

syms Z_t0 Z_tls Z_tlc Z_toT

% Moment/translational velocity [rad/s.m]

% Normalized Derivative of the Force under the u,v,w velocity pertubations (Eq. 4.490)
syms L_u L_v L_w

syms N_u N_v N_w

syms M_u M_v M_w

% Moment/angular velocity [1/S]
% Normalized Derivative of the Moment under the p,q,e angular velocity pertubations (Eq. 4.40)



syms L pLqglL_r
syms N_p N_g N_r
syms M p M q M_r

% Moment/control [1/s2]

% Normalized Derivative of the Moment under the p,q,e control pertubations (Eq. 4.490)
syms L to L_tls L_tlc L_teT

syms N_t0 N_tls N_tlc N_toT

syms M_to M_tls M_tlc M_toT

% Inertial influence (Eq. 4.47 - Eq. 4.48)
syms Ixx Ixy Ixz
syms Iyx Iyy Iyz
syms Izx Izy Izz

% Moment/translational velocity [rad/s.m]

% Normalized Derivative of the Force under the u,v,w velocity pertubations
syms Li_u Li_v Li_w

syms Ni_u Ni_v Ni_w

syms Mi_u Mi_v Mi_w

% Moment/angular velocity [1/S]

% Normalized Derivative of the Moment under the p,q,e angular velocity pertubations
syms Li_p Li_ g Li_r

syms Ni_p Ni_q Ni_r

syms Mi_p Mi_q Mi_r

%The k constants in the inertia terms
syms k_ 1 k_ 2 k_3

% For a non-zero turn rate, the non-zero inertial forces and moments
% (centrifugal, Coriolis, gyroscopic) are included in the trim balance.

% Trim velocities in fuselage axes system (m/s, ft/s, knot)
syms U e V_e W e

% Trim angular velocities in fuselage axes system (rad/s) (Eq. 4.29 - Eq. 4.31)
syms P_e Q e R_e



% Theta_e, Phi_e, Psi_e equilibrium or trim Euler angles (rad)
syms Theta_e Phi_e Psi_e

% Aircraft angular velocity in trim flight and Velocity in trim Flight (rad/s)

syms Omega_a V_fe
syms Beta_e Gamma_fe Lambda_0 Lambda_OT Beta_1s

% Value of gravity
syms g

MacroA = M_p-2*P_e*Ixz/Iyy-R_e*(Ixx-Izz)/Iyy;
MacroB = M_r+2*R_e*Ixz/Iyy-P_e*(Ixx-Izz)/Iyy;
disp('Generating Helicopter Model')

Generating Helicopter Model

ael = [ X_u X_w-Q_e X_q-W_e
Z_u+ Qe Zw Z_qg+U_e

M_u M w M_q

0 [2) cos(Phi_e)

Y_u-R_e Y_w+P_e Y_q

Li_u Li_w Li_g+k_1*P_e-k_2*R_e

0 (2] sin(Phi_e)*tan(Theta_e)

Ni_u Ni_w Ni_g-k_1*R_e-k_3*P_e

a02 = [ X_v+R_e X_p 0
Z_v-P_e Z_p-V_e -g*sin(Phi_e)*cos(Theta_e)

M_v MacroA (2]

0 [2) -Omega_a*cos(Theta_e)

Y_v Y_p+W_e g*cos(Phi_e)*cos(Theta_e)

Li_v Li_p+k_1*Q_ e (2]

0 1 0

Ni_v Ni_p+k_3*Q_e (2]

-g*cos(Theta_e);

-g*cos(Phi_e)*sin(Theta_e);

0;

0;

-g*sin(Phi_e)*sin(Theta_e);

0;

Omega_a*sec(Theta_e);
e];

X_r+V_e;

Z_r;

MacroB;

-sin(Phi_e);

Y_r-U_e;

Li_r-k_2*Q_e;

cos(Phi_e)*tan(Theta_e);
Ni_r-k_1*Q_el];



a0=[a01 a02]

a0 =
X, X,-Q X, -Ww, -gcos(0,) R +X, X, 0 V,+X
Q.+7, 7, U, +7, -gcos(®,)sin(0,) Z -P, Z,-V, -g cos(0,) sin(®,) Z,
_2IxzP, R, (Ixx - lzz) 2IxzR, P, (Ixx -1
M, M, M, 0 M, M, Ty oy 0 M+ B
0 0 cos (d)e) 0 0 0 -, cos (@e) -sin ((De)
Y,-R, P, +7Y, Y, -gsin(®,) sin(0,) v, W, +7Y, gcos(®,) cos(0,) Y, - U,
Li, Li, Li,+ Pk - Rk 0 Li, Li, + Q. k 0 Li, - Q.k,
0 0  sin(®,)tan(0,) L 0 1 0 cos(®,) tan(0,)
cos(@e)
Ni, Ni, Nij- Pk - Rk 0 Ni, Ni, + Q. k; 0 Ni, - Q. k;
ad= a0([1 526 387 4],[15263874])
a0 =
X, R+X X,-0Q X, X, - W, V,+ X 0 ~g cos(©,)
Y,- R, Y, P.+Y, W, +Y, Y, Y, - U g cos((De) cos (G)e) -g sin((DL,) sin(
Q+7Z, Z-P. Z, Z,-V, U.+7, Z -gcos(0,) sin(®,) -gcos(®,) sin(
Li, Li, Li, Li, + Q.ky Li, + P.k, - Rk, Li, - Q.k 0 0
_2IxzP, R, (Ixx - Izz) 21xzR, P, (Ixx - Izz)
M, M, M, M, Ty oy M, M, + oy Iy 0 0
Ni,  Ni,  Ni, Ni, + Q. ks Ni, - P.ky - Rk Ni, - Q. k, 0 0
0 0 0 1 sin(®,) tan(0,) cos(®,) tan(0,) 0 L
cos(@e)
0 0 0 0 cos(®,) -sin(®,) -0, cos(0,) 0
bo=[ X_to X_tls X_tlc X_teT;
Z_to Z_tis Z_tlc Z_terT;
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% The speed will define multiple elements in our matrix

(rho =

speed [knots])

syms rho

assume(rho, 'real');

Name = "Lynx";

Helicopter = load(strcat(Name, '.mat'));

X_u = subs(X_u, Helicopter.DATA.X_u' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.X_u))');

X_w = subs(X_w, Helicopter.DATA.X_w' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.X_w))');

X_q = subs(X_q, Helicopter.DATA.X_q' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.X_q))"');

Z_u = subs(Z_u, Helicopter.DATA.Z_u' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.Z_u))"');

Z_w = subs(Z_w, Helicopter.DATA.Z_w' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.Z_w))"');

Z_q = subs(Z_q, Helicopter.DATA.Z_q' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.Z_q))');

M_u = subs(M_u, Helicopter.DATA.M_u' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.M_u))');

M_w = subs(M_w, Helicopter.DATA.M w' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.M w))"');

M_q subs(M_q, Helicopter.DATA.M_q' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.M_q))');

X_v = subs(X_v, Helicopter.DATA.X_v' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.X_v))');

X_p = subs(X_p, Helicopter.DATA.X_p' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.X_p))');

X_r = subs(X_r, Helicopter.DATA.X_r' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.X_r))");

Z_v = subs(Z_v, Helicopter.DATA.Z_v' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.Z_v))');

Z_p = subs(Z_p, Helicopter.DATA.Z_p' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.Z_p))');

Z_r = subs(Z_r, Helicopter.DATA.Z_r' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.Z_r))");

M_v = subs(M_v, Helicopter.DATA.M_v' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.M_v))');

M_p = subs(M_p, Helicopter.DATA.M_p' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.M_p))');

M_r = subs(M_r, Helicopter.DATA.M_r' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.M_r))');

X_t0 = subs(X_t@, Helicopter.DATA.X_t@' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.X_t0))");
X_tOT = subs(X_tOT, Helicopter.DATA.X_tOT' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.X_tOT))"');
X_tls = subs(X_tls, Helicopter.DATA.X_tls' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.X_tl1s))');
X_tlc = subs(X_tlc, Helicopter.DATA.X_ tlc' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.X_tlc))"');
Z_t0 = subs(Z_t0, Helicopter.DATA.Z_t@' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.Z_t0))');
Z_tOT = subs(Z_tOT, Helicopter.DATA.Z_t@T' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.Z_tOT))');
Z_t1s = subs(Z_tls, Helicopter.DATA.Z_tls' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.Z_ ti1s))');
Z_tlc = subs(Z_tlc, Helicopter.DATA.Z_tlc' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.Z_tlc))');
M_to@ = subs(M_t@, Helicopter.DATA.M_t@' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.M_t0))");
M_tOT = subs(M_tOT, Helicopter.DATA.M_t@T' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.M_tOT))"');
M_tls = subs(M_tls, Helicopter.DATA.M tls' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.M_ti1s))');
M_tlc = subs(M_tlc, Helicopter.DATA.M_tlc' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.M_tlc))"');



Y_u = subs(Y_u, Helicopter.DATA.Y_u' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.Y_u))');

Y_w = subs(Y_w, Helicopter.DATA.Y_w' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.Y w))');

Y_q = subs(Y_q, Helicopter.DATA.Y_gq' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.Y_q))');

L_u = subs(L_u, Helicopter.DATA.L_u' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.L_u))"');

L_w = subs(L_w, Helicopter.DATA.L_w' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.L_w))"');

L_q = subs(L_q, Helicopter.DATA.L_q' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.L_q))");

N_u = subs(N_u, Helicopter.DATA.N_u' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.N_u))"');

N_w = subs(N_w, Helicopter.DATA.N_w' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.N_w))"');

N_q = subs(N_qg, Helicopter.DATA.N_q' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.N_qg))");

Y_v = subs(Y_v, Helicopter.DATA.Y_v' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.Y_v))');

Y_p = subs(Y_p, Helicopter.DATA.Y_p' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.Y_p))');

Y_r = subs(Y_r, Helicopter.DATA.Y_r' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.Y_r))');

L_v = subs(L_v, Helicopter.DATA.L_v' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.L_v))');

L_p = subs(L_p, Helicopter.DATA.L_p' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.L_p))');

L_r = subs(L_r, Helicopter.DATA.L_r' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.L_r))");

N_v = subs(N_v, Helicopter.DATA.N_v' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.N_v))');

N_p = subs(N_p, Helicopter.DATA.N_p' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.N_p))');

N_r = subs(N_r, Helicopter.DATA.N_r' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.N_r))');

Y_t0 = subs(Y_t@, Helicopter.DATA.Y_t@' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.Y_t0))');
Y_tOT = subs(Y_tO@T, Helicopter.DATA.Y_tOT' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.Y_t0OT))');
Y_tls = subs(Y_tls, Helicopter.DATA.Y_tls' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.Y_tl1s))');
Y_tlc = subs(Y_tlc, Helicopter.DATA.Y_tlc' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.Y_tic))');
L_t0® = subs(L_t@, Helicopter.DATA.L_t@' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.L_t0))"');
L_tOT = subs(L_tOT, Helicopter.DATA.L_tOT' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.L_t0T))");
L_tls = subs(L_tls, Helicopter.DATA.L_tls' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.L_tl1s))');
L_tlc = subs(L_tlc, Helicopter.DATA.L_tlc' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.L_tlc))"');
N_t0 = subs(N_t@, Helicopter.DATA.N_t@' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.N_t0))");
N_tOT = subs(N_tOT, Helicopter.DATA.N_t@T' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.N_tOT))');
N_tls = subs(N_tls, Helicopter.DATA.N_tl1ls' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.N_ti1s))"');
N_tlc = subs(N_tlc, Helicopter.DATA.N_tlc' * ShortVander(rho, length(Helicopter.DATA.N_tlc))"');

% Specify Flight Trim - Valor adotados pelo livro:

V_fe = subs(V_fe, Helicopter.DATA.V_fe); % Total velocity in trim [m/s, ft/s, knot]
Beta_e = subs(Beta_e, Helicopter.DATA.Beta_e); % Sideslip Angle
Gamma_fe = subs(Gamma_fe, Helicopter.DATA.Gamma_fe); % Flight Path Angle

Omega_a = subs(Omega_a, Helicopter.DATA.Omega_a); % Angular Velocity about the vertical Axis



% Guess Initial Values - Valores aproximados obtidos:

Phi_e = subs(Phi_e, Helicopter.DATA.Phi_e);

Theta_e = subs(Theta_e, Helicopter.DATA.Theta_e);

Psi_e = subs(Psi_e, Helicopter.DATA.Psi_e); % Ndo é usado

Lambda_@ = subs(Lambda_@, Helicopter.DATA.Lambda_@); % N3o é usado
Lambda_OT = subs(Lambda_OT, Helicopter.DATA.Lambda_0T); % Nao é usado
Beta_1s = subs(Beta_1ls, Helicopter.DATA.Beta_1s); % Nao é usado

% Inertial Moment

Ixx = subs(Ixx, Helicopter.DATA.Ixx );
Ixz = subs(Ixz, Helicopter.DATA.Ixz );
Iyy = subs(Iyy, Helicopter.DATA.Iyy );
Izz = subs(Izz, Helicopter.DATA.Izz );

% Replacing the errors on the graphics:

X_r = 0.00;
Z_r = 0.00;
M _r = 0.00;

X_toT = 0.00;
Z_toT = 0.00;
M_toT = 0.00;

% Calculating other values:

k_1 = subs(k_1, Ixz*(Izz+Ixx-Iyy)/(Ixx*Izz-Ixz"2));

k_2 = subs(k_2, (Izz*(Izz-Iyy)+Ixz"2)/(Ixx*Izz-Ixz"2));
k_3 = subs(k_3, (Ixx*(Iyy-Ixx)-Ixz~2)/(Ixx*Izz-Ixz"2));

%Confirmar, muito estranho ter que multiplicar por Ixz

Li_u = subs(Li_u, (Izz*L_u*Ixz + Ixz*N_u*Ixz)/(Ixx*Izz-Ixz"2));
Li_v = subs(Li_v, (Izz*L_v*Ixz + Ixz*N_v*Ixz)/(Ixx*Izz-Ixz"2));
Li_w = subs(Li_w, (Izz*L_w*Ixz + Ixz*N_w*Ixz)/(Ixx*Izz-Ixz"2));
Li_p = subs(Li_p, (Izz*L_p*Ixz + Ixz*N_p*Ixz)/(Ixx*Izz-Ixz"2));
Li_g = subs(Li_q, (Izz*L_qg*Ixz + Ixz*N_g*Ixz)/(Ixx*Izz-Ixz"2));
Li_r = subs(Li_r, (Izz*L_r*Ixz + Ixz*N_r*Ixz)/(Ixx*Izz-Ixz"2));

Ni_u = subs(Ni_u, (Ixz*L_u*Ixz + Ixx*N_u*Ixz)/(Ixx*Izz-Ixz"2));
Ni_v = subs(Ni_v, (Ixz*L_v*Ixz + Ixx*N_v*Ixz)/(Ixx*Izz-Ixz"2));



Ni_w = subs(Ni_w, (Ixz*L_w*Ixz
Ni_p = subs(Ni_p, (Ixz*L_p*Ixz
Ni_g = subs(Ni_q, (Ixz*L_q*Ixz

Ixx*N_w*Ixz)/(Ixx*Izz-Ixz"2));
IXx*N_p*Ixz)/(Ixx*Izz-Ixz"2));
Ixx*N_q*Ixz)/(Ixx*Izz-Ixz"2));
Ixx*N_r*Ixz)/(Ixx*Izz-Ixz"2));

+ o+ + o+

Ni_r = subs(Ni_r, (Ixz*L_r*Ixz

P_e = subs(P_e, -Psi_e*sin(Theta_e));
Q_e = subs(Q_e, Psi_e*sin(Phi_e)*cos(Theta_e));

R_e = subs(R_e, Psi_e*cos(Phi_e)*cos(Theta_e));
k_x1 = sin(Phi_e)*sin(Theta_e)*cos(Gamma_fe);
k_x2 = cos(Phi_e)*cos(Gamma_fe);

k_x3 = sin(Beta_e)-sin(Phi_e)*cos(Theta_e)*sin(Gamma_fe);

k_x4 = -k_x2*k_x3/(k_x1"2+k_x2"2);
k_x5 = (k_x372-k_x172)/(k_x1"2+k_x2"2);

X__e = vpa(asin(-k_x4 + 0.5*%(k_x4"2 - k_x5)"0.5));
X__e = vpa(asin(-k_x4 - 0.5*%(k_x4"2 - k_x5)70.5));

% NOT SURE DATA
Gamma_fe = 0.5;
V_fe = 0.1;

%%NOT SURE DATA

U_e = vpa(V_fe*(cos(Theta_e)*cos(Gamma_fe)*cos(X__e)-sin(Theta_e)*sin(Gamma_fe)));
V_e = vpa(V_fe*(cos(Phi_e)*cos(Gamma_fe)*sin(X__e)+sin(Phi_e)*(sin(Theta_e)*cos(Gamma_fe)*cos(X__e)+cos(Theta_e)*sin(Gamma_fe))));
W_e = vpa(V_fe*(-sin(Phi_e)*cos(Gamma_fe)*sin(X__e)+cos(Phi_e)*(sin(Theta_e)*cos(Gamma_fe)*cos(X__e)+cos(Theta_e)*sin(Gamma_fe))));

% NOT SURE CALCULATIONS

V_e = -X_r;

U_e = subs(U_e, -0.9); %Trim values weren't present
W_e = subs(W_e, 0.3); %Trim values weren't present
g = subs(g, 9.8);

disp('Generating Helicopter Matrix')



Generating Helicopter Matrix

HM_A = (vpa(subs(subs(a®)),3))

HM_A =
-1.01107°%p* +3.29107p* - 3.61107°p* + 0.00112 p - 0.0197 -1.3510"°p? +3.33107*p - 0.0199
1371071 p5 - 5.25107° p* + 7.091077 p° - 3.74 1075 p* + 3.88 10 p + 0.0201 -0.00144 p - 0.0375
-1.46107°p° + 6.4110°%p* - 1.05107°p° + 7.67 10™* p? = 0.0214 p + 0.0245 -2.9210%p% +6.1810°°p? - 4.26 10 p - 0.0105
1.7110%p* - 52107 p* + 1.41107* p? - 0.0124 p + 0.299 1.51107p* - 0, + 2.61107° p* + 0.00138 p - 0.236
-821107p% + 4.0410°°p* - 5.16 10*p + 0.0488 -7.89107p* + 5.3910°°p? - 0.00101 p + 0.0618
2.321071%p* - 1.75107 p® + 3.65107° p* - 0.00282p + 0.06 2.52101%p* - 75107 p® + 3.6210°p? + 4.84107*p - 0.04
0
0
where
0, = 442107 p?
HM_B = (vpa(subs(subs(be)),3))
HM_B =
-1.3710°%p* + 49110 % p* - 0.0643 p + 6.96 0.0182p - 9.23 5.05107 p* - 7.33
42610°p* - 1.0910°p% + 6.2510*p* + 0.0233p - 0.45 -9.47108p% +2.14107°p* + 0.00536 p - 2.04 -5.63
-8.63107*p? - 0.279p - 88.2 1.92 - 0.422p 1.7610°p° - 7.1410 7 p* + 1.0
5.09107 p* - 1.26 107 p® + 0.00707 p> + 0.317p + 7.1 4.76 10*p? + 0.0595p - 33.2 -9.45
0.175p + 8.04107%° 2.53107*p? + 0.00387 p + 27.2 -3.4!
8.2110°p® - 6.8210*p* - 0.0425p + 18.1 3.24107*p* - 0.0277 p - 5.72 -5.3610°
0 0
0 0

save(strcat(Name, '_var.mat'), 'HM_A', 'HM_B")

rho = subs(rho,9)



rho = 0

vpa(ao,3)
ans =
X, R+X X,-10Q X, X -10W, V. + X
Y, - 1.0R, Y, P, +Y, W, +Y, Y, Y. -1.0U,
Q.+Z Z,-10P, Z, Z,- 1.0V, U, + 2, Z,
Li, Li, Li, Li, + Q.k Li, + P,k - 1.OR, Kk, Li, - 1.0 Q. k,
M, " M, M, - 2.01xzP, 1OR, (Ixx - 1.01zz) M, M+ 2.01xzR, 1.0P, (Ixx - 1.01zz)
Iyy Iyy Iyy lyy
Ni, Ni, Ni,, Ni, + Q.ks Ni, - 1.0P.ks - 1.0R, K Ni, - 1.0 Q. k;
0 0 0 1.0 sin(®,) tan(O?) cos((Dg) tan(0,)
0 0 0 0 cos(®,) -1.0sin(®,)

rho = @; eigValues = [eig(double(vpa(subs(subs(a®)),5)))"'];

rho = 20; eigValues = [eigValues; eig(double(vpa(subs(subs(a®)),5)))'];

rho = 40; eigValues = [eigValues; eig(double(vpa(subs(subs(a®)),5)))"'];

rho = 60; eigValues = [eigValues; eig(double(vpa(subs(subs(a®)),5)))'];

rho = 80; eigValues = [eigValues; eig(double(vpa(subs(subs(a®)),5)))'];

rho = 100; eigValues = [eigValues; eig(double(vpa(subs(subs(a®)),5)))'];
rho = 120; eigValues = [eigValues; eig(double(vpa(subs(subs(a®)),5)))'];

a@ = double(vpa(subs(subs(a®)),3))

a0 =



-0.0445 Q.
0.0046 -0.
0.0270 -0.
-0.0190 -0.
0.0309 Q.
-0.0067 -0.

0

]

0006
2100
0231
1445
0050
0102

bo = double(vpa(subs(subs(be)

bo =

3.9422 -7.
1.4134 -1.
-134.0952 -48.
34.5574 -19.
21.0000  31.
17.3290@ -4.

]

2]

0393
2509
7262
2500
3155
3708

2]

2]

0.0374 -0
0.0119 -2
-0.9089 -0
0.2045 -8
0.0383 [
0.0377 -1
4 1

4
)53))

2.1102
-9.0250 4

0.0337
-150.2500 -1

-5.9975
-25.8738 ~-13.

4

2]

.0904
.6390
.0600
.7588
.4169
L7431
.0000

L9112

.0367

2643

Generating the Helicopter Model System

@ = [

0.0595 -0.9968

—_ 0 0 ® 00

..

de = zeros(6,4);

® ® ®© ®© ®

]
[

-0.05348

1.0
]

® ® ®© B O

sys = ss(double(a®),double(bo),c0,do);

Generating Weights for Hinf

.6800 2]
.1607 -60.0840
.0126 ]
.3855 -0.5067
.6274 ]
.2103 -0.3121
.0039 0.0737
.9986 0.0532
0.05329
] ]
] 2]
0 0
0 (]
0 1.0

0
9.7596
0.5197

0

® ® 0

0O 0 0O 0O

-9.7734
0.0384
-0.7206
2]

® ® 0

3 3% R X

N

% Heave Velocity?
Pitch Attitude?
Roll Attitude?
Heading Rate?
Body Axis Pitch? (No Feedback ?)
Roll Rate? (No Feedback ?)



disp('Generating Weights')

Generating Weights

% Calculando Peso 1

n11=0.5*[1 12];
d11=[1 @.012];

n12=0.89*[1 2.81];
d12=[1 @.005];

n13=0.89*[1 2.81];
d13=[1 0.005];

n14=0.5*[1 10];
d14=[1 0.01];

n15=2*[1 0];
d15=[1 8.5 18];

n16=2*[1 8];
di6=[1 8.5 18];

[awll,bwll,cwll,dwll]=tf2ss(n11,d11);
[aw12,bwl2,cwl2,dwl2]=tf2ss(n12,d12);
[awl3,bwl3,cwl3,dwl3]=tf2ss(n13,d13);
[awl4,bwl4, cwld,dwld]=tf2ss(nl4,d14);
[awl5,bwl5, cwl5,dwl5]=tf2ss(n15,d15);
[aw16,bwl6, cwl6,dwl6]=tf2ss(nl16,d16);

% Diagonalizando

awl=daug(awll,awl2,awl3,awld,awl5,awl6);
bwl=daug(bwll,bwl2,bwl3,bwl4,bwl5,bwl6);
cwl=daug(cwll,cwl2,cwl3, cwld, cwl5,cwl6);
dwl=daug(dwll,dwl2,dwl3,dwl4,dwl5,dwl6);



% Calculando Peso 2

n21=0.5*[1 0.0001];
d21=[1 10];

n22=0.5%[1 0.0001];
d22=[1 10];

n23=0.5*[1 0.0001];
d23=[1 10];

n24=0.5%[1 0.0001];
d24=[1 10];

[aw21,bw21,cw21,dw21]=tf2ss(n21,d21);
[aw22,bw22,cw22,dw22]=tFf2ss(n22,d22);
[aw23,bw23, cw23,dw23]=tf2ss(n23,d23);
[aw24,bw24, cw24,dw24]=tf2ss(n24,d24);

aw2=daug(aw2l,aw22,aw23,aw24);
bw2=daug(bw21,bw22,bw23,bw24);
cw2=daug(cw2l,cw22,cw23,cw24);
dw2=daug(dw21,dw22,dw23,dw24);
% Calculando Peso 3
aw3=[];bw3=[];cw3=[];
cw3=zeros(6,0);
dw3=daug(1,1,1,1,0.1,0.1);

% Tamanhos

[n,n]=size(a@) % Matriz A [Estados Estados]



[p,m]=size(d@) % Matriz D [Saida Entrada]

p=56
m=4

[n1,nl]=size(awl) % Peso 1

nl 8
nl =8

[n2,n2]=size(aw2) % Peso 2

n2
n2

4
4

[n3,n3]=size(aw3) % Peso 3

n3
n3 =9

Amplifying C Matrix

% Output Scaling from
% "Improvement of helicopter handling qualities using He optimisation”

B

C correlates the outputs with the states
% The effect of these scalings is such that a unit step input on each
% of the pilot inceptors would result in the responses given in Table 3.

%scaleyue = daug(®.1, 5, 2, 2, 2, 5);
scaleyue = daug(10, 0.5, 0.2, 0.5, 0.2, 0.5);

% Heave velocity: 10 ft/s
% Roll rate: 0.5 rad/s
% Pitch rate: 0.2 rad/s
% Heading rate: 0.5 rad/s



% Pitch Attitude: 0.2 rads
% Roll Attitude: 0.5 rads

c@sc = scaleyue*co;

Design Method

ki=menu('Select the Design Method',
'H-infinity Mixed Sensitivity Design',
'Disturbance Rejection Design');

if ki==1
disp('**Standard H-infinity Mixed Sensitivity Design - No Extra Disturbance')

A=[ a@ zeros(n,nl+n2+n3);
-bwl*c@sc awl zeros(nl,n2) bwl*cw3;
zeros(n2,n+nl) aw2 zeros(n2,n3);
zeros(n3,n+nl+n2) aw3];

Bl=[zeros(n,p);
bwl*dw3;
zeros(n2,p);
bw3];

B2=[ bo;
-bwl*do;
bw2;
zeros(n3,m)];

C1=[-dwl*c@sc cwl zeros(p,n2) dwl*cw3;
zeros(m,n+nl) cw2 zeros(m,n3);

c@sc zeros(p,nl+n2+n3)];

C2=[-c@sc zeros(p,nl+n2) cw3];



D11=[dwl*dw3;
zeros(m,p);
zeros(p,p)1;

D12=[dwl*do;

dw2;
do];
D21=dw3;
D22=-d@;

else

Bg=a0(:,(6:8));

disp("******* multiplying Bg by 30")
Bg=Bg.*30;

[bgl,bg2]=size(Bg);

disp('Forming Standard Plant Configuration')

A=[ a@ zeros(n,nl+n2+n3);
-bwl*c@sc awl zeros(nl,n2) bwl*cw3;
zeros(n2,n+nl) aw2 zeros(n2,n3);
zeros(n3,n+nl+n2) aw3];

% Bl é expandido
Bl=[zeros(n,p) Bg;
bwl*dw3 zeros(bgl,bg2);
zeros(n2,p) zeros(n2,bg2);
bw3 zeros(n3,bg2)];

B2=[ bo;
-bwl*do;
bw2;
zeros(n3,m)];

Cl=[-dwl*c@sc cwl zeros(p,n2) dwl*cw3;



zeros(m,n+nl) cw2 zeros(m,n3);
c@sc zeros(p,nl+n2+n3)];

C2=[-c@sc zeros(p,nl+n2) cw3];
D11=[dwl*dw3 zeros(p,bg2);
zeros(m,p) zeros(m,bg2);
zeros(p,p) zeros(p,bg2)1;
D12=[dwl*do;
dw2;
de];

D21=[dw3 zeros(p,bg2)];

D22=-do;

end

FR**E** multiplying Bg by 30

Forming Standard Plant Configuration

Warning: This concatenation operation includes an empty array with an incorrect number of columns.

Concatenation including empty arrays will require all arrays to have the same number of columns in a future release.

Finding the Solution
disp('H-infinity solving with gamma of 4')

H-infinity solving with gamma of 4

t0l=0.2;
gmin=4;
gmax=600;

% Packing state-space data into a SYSTEM matrix



p=ss(A,[B1 B2],[C1;C2],[D11 D12;D21 D22]);

% H-infinity controller synthesis [Plant Output Input ...
[k,g,gfin,ax,ay,hamx,hamy]=hinfsyn(p,6,4,gmin,gmax,tol,2);

Test bounds: 4.0000 < gamma <= 600.0000

gamma hamx_eig xinf_eig hamy_eig yinf_eig
600.000 2.7e-03 4.9e-06 4.1e-04 -5.5e-16

302.000  1.2e-16# FkxEkxEkk 4 1e-04 -5.4e-17
451.000  1.4e-15# Fr¥¥kkx 4 ]e-04 -2.8e-16
525.500 1.5e-@3 5.2e-06 4.le-04 -7.9e-15
488.250  9.4e-16# Fr¥¥*kkx 4 le-04 -1.2e-15
506.875 7.4e-04 5.4e-06 4.le-04 -3.6e-16
497.563 1.0e-15# *kxkxkkx 4 1e-04 -3.0e-16
5602.219 2.9e-04 5.5e-06 4.le-04 -9.0e-14
499.891  7.le-16# KF¥¥¥Ekkx 4 ]e-04 -1.4e-16
501.055 9.5e-l16# ¥¥¥¥¥¥x 4 le-04 -8.9%e-14
501.637 1.6e-04 5.5e-06 4.le-04 -8.6e-16
501.346  8.le-16# *¥¥*x¥* 4 1e-04 -5.1e-14
501.491 1.1e-04 5.6e-06 4.le-04 -2.8e-16

Gamma value achieved: 501.4912

[ak, bk, ck,dk]=ssdata(k);

% Combine Original Output Scaling With Controller
bk=bk*scaleyue;

% Cascade Controller With Original Plant
[as,bs,cs,ds]=series(ak,bk,ck,dk,a0,b0,c0,do);

% Closed Loop System
[ac,bc,cc,dc]=feedbk(as,bs,cs,ds,2);

% Sensitivity: S = inv(I+GK), and KS
[asen,bsen, csen,dsen]=feedbk(as,bs,cs,ds,1);

nrho_xy

0.0003
ok ok okok ok

ok k %k kok

0.0005
Fokok Kk

0.0005
ok ok okok ok
0.0005
ok ok ok ok ok
3 % 3k K X k.

0.0005
Fkk Kk

0.0005

[acs,bcs,ccs,dcs]=series(asen,bsen,csen,dsen,ak, bk, ck,dk);

Method]

el
~
-+

T +hT +h+hT T T - -hDT



Singular Values for Frequency Response Evaluation

w=logspace(-3,3,100);
svrob=sigma(ac,bc,cc,dc,w);
svrob=svrob((1:4),:);
svsen=sigma(asen,bsen,csen,dsen,w);
svgsr=sigma(acs,bcs,ccs,dcs,w);

subplot(111);clf;

%Figure 12.3 (a) or 12.5 (a)

figure(1)

plot(loglo(w),db(svsen));
grid
title('inv(I+GK)")
ylabel('mag (dB)")
xlabel('rad/s")



mag (dB)
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figure(2)

plot(logle(w),db(svrob));
grid
title('GK.inv(I+GK)")
ylabel('mag (dB)")
xlabel('rad/s")



GK.inv(I+GK)
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%Figure 12.3 (b) or 12.5 (b)

figure(3)

plot(logle(w),db(svgsr));
grid
title('K.inv(I+GK)")
ylabel('mag (dB)")
xlabel('rad/s")



function A = ShortVander(x, n)
x(:); % Column vector

[1;

i

= 0:n-1
[A x*i];

sym (‘aux' ,[length(x), nl);



% A(:,1) = 1;

5
% for i = 2:n

% A(:, i) = x .* A(:, i-1);
% end

end

function A = Adding(a, b)

a = a(:); % Column vector
b = b(:); % Column vector
dif = length(a) - length(b);
if dif > o

A = a + [b;zeros(dif,1)];
else

A = b + [a;zeros(-dif,1)];
end

end
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