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Resumo. Reabastecimento em vbo € uma manobra realizada em operagiiases, capaz de garantir grande autonomia
para a frota e significativa melhora nos indices de desempetalis como comprimento de pista e peso maximo para
decolagem. Atualmente, existem dois métodos de realrasteci em v60o: o primeiro chamado de lanca voadora (flying
boom), onde a aeronave tanque deve se conectar a aeronasfecara através de uma lanca; e o método da sonda
ao cesto, onde a aeronave recebedora se encarrega de parsega cesta ligada a uma mangueira de combustivel
flexivel, posicionada na aeronave tanque. No intuito de g@rama operacao segura e precisa, alguns trabalhos foram
publicados propondo leis de controle capazes de executaredat sem o auxilio de um ser humano. Esse trabalho
propde uma lei de controle baseada no rastreamento dos @stiel altitude e distancia lateral entre as aeronaves para
a execucdo automatica da operacdo de reabastecimento ematkda@s do método de sonda ao cesto. O projeto do
controlador segue a idéia de um rastreador por modelo deéefga, capaz de garantir a minimizacéo de erro de estado
estacionario e comportamento dinamico similar ao do mogedposto. Os ganhos sédo calculados para minimizar uma
funcao de custo especifica de acordo com a técnica de LQRafl@eadratic Regulator). Por fim, um estudo de robustez
e sensibilidade foi proposto para identificar as caractiéc#s do sistema para rejeicao de perturbacdes e ruidos.
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1. INTRODUCAO

Reabastecimento em véo, ou REVO, € o processo de transierbustivel de uma aeronave (o tanque) para outra (o
recebedor) durante o voo. A manobra € uma capacidade @éieaas grandes forgas aéreas do mundo, pois possibilita
as aeronaves executarem sua missdo em bases distanteged@idopprolongados. Mltiplos reabastecimentos em uma
mesma missdo possibilita grande alcance, apenas limiteldofadiga da tripulacéo e fatores como consumo de 6leo
pelo motor. Além desses fatores, a manobra concede ao teredbeportunidade de levar consigo maior carga paga:
armas, tripulacédo, mantimentos ou mesmo realizar a demoleg pistas mais curtas pela menor necessidade de carregar
combustivel desde a decolagem. Apesar das vantagensscitadasto e o risco da manobra a tornam exclusivas de
operacdes militares.

Dentre os métodos de reabastecimento aéreo o sistema dessoesto € o mais barato e simples, e porisso é utilizado
por varias organizacdes militares, incluindo a Forca ABreaileira e a Marinha Americana. Essa técnica possui taxa d
vazao entre 42000 a 54000 kg/s e possibilita que avibes ¢éarmgaiores possam ser equipados com multiplos pontos de
reabastecimento ao longo da asa. Dessa forma, varias ses@@iem receber combustivel simultaneamente.

Durante o processo de reabastecimento, a aeronave tamgpaeuima longa mangueira com um receptaculo esta-
bilizado@drogug preso a sua ponta. A aeronave tanque mantém um voo nivelestalglizado, enquanto o recebedor
manobra uma sonda de reabastecimento em direcéo a cestaa@isn® de acoplamento automatico é ativado quando
a sonda entra no cesto, e a partir disso o combustivel confega &m sistema de retracdo de bobina mantém a tenséo
correta na mangueira.

A misséo de reabastecimento aéreo com o método de sondd@passui quatro fases:

1. Aproximacao - A aeronave recebedora se aproxima do tasgndo que ambos voam em uma mesma direcdo e a
aeronave tanque esta a frente do recebedor.

2. Captura - Uma conexao precisa € estabelecida entre asdi@sves. Nessa fase inicia-se a transferéncia de
combustivel.

3. Transferéncia - O recebedor mantém sua posicéo relativeeigtacdo com respeito a aeronave tanque para que
a transferéncia de combustivel seja concluida. Nessadasegbedor esta sujeito a variacdes na posicao de seu



centro de gravidade devido a variacdo de massa causadaepelimento do combustivel. O desempenho na
manutenc¢ao da posicao relativa é importante para evitsdésrelevadas no equipamento de acoplamento.

4. Separacado - Com a transferéncia de combustivel con@wddeonave recebedora é desligada e deve sair da proxi-
midade do tanque.

Nos ultimos anos, ocorreu um significativo aumento no ist¥ecerca de reabastecimento em voo automatico, em
funcéo do surgimento de sensores mais robustos e rapiéos,da evolucao das aeronaves nao tripuladas (VANT). O
programa mais conhecido € o realizado pela Agéncia AmeaxidenPesquisas Avancadas para Defesa (DARPA). Esse
programa, descrito em Hansenal. (2004), completou a sua demonstragdo de operagdo autaraatidgosto de 2007.

O teste utilizou sistemas inerciais de navegacao, GPS e@etie video, combinadas com técnicas de controle e geragao
de trajetdria para conectar uma sonda de reabastecimeotntro de uma cesta com 0,80 m de diametro presa em um
avido tanque através de uma mangueira flexivel. Outrostpsaje controladores para a operacao sdo desenvolvidos em
Valaseket al. (2002), Ochi and Kominami (2005) e Tandaleal. (2005).

Os trabalhos citados referem-se ao objetivo desse estielé qucontrole automatico para reabastecimento aéreo,
utilizando-se o método de sonda ao cesto, durante as fasgsaleémacao e captura.

2. METODO

Nessa secao apresenta-se a metodologia empregada na stdyg@blema de reabastecimento aéreo e o projeto do
controlador para o rastreamento do cesto pela aeronaveecime.

2.1 Estados Controlados

Para realizar a tarefa, foi escolhida uma metodologia déavdos projetos de piloto automatico para controle de
altitude e distancia lateral. Em ambos os casos, 0 objetiumeéa aeronave se direcione para uma posi¢éo determinada
mesmo que sujeita a condicao de ventos durante o voo. Paphifisian a analise, os controladores longitudinal e latero-
direcional sdo projetados separadamente. A partir da @xaigdo do cesto, o controlador utiliza essa referéncia par
conduzir o recebedor para a mesma posicdo, anulando adiéstélativa da sonda e do cesto.

Para o caso longitudinal o sinal de erro é derivado diretéerdas constantes iniciais e altitude da aeronave, podendo
ser descrito pela Eq.(1). Para o caso latero-direcionahad de erro da distancia lateral é obtida através de umaieomb
nagao de estados do recebedor, considerando a velocidede ¢ tanque nula. Para a metodologia a hipétese € que o
avido tanque possui velocidade constante em trajetoiitmest e constante, coiriqq.. NUl0. Essa hipétese determina
gue o estado inicial d&....pcq0 S€ja a distancia lateral entre as aeronaves.

Eh = htanque - h'r‘ecebedor- (1)
Edlat = }/tanque — Lrecebedor- (2)
Yrecebedor = V * (61/] + 66) (3)

O estadaY;...coedor € descrito pela Eq.(3), onde é o angulo de trajetéria lateral®é o angulo de derrapagem
da aeronave. Para minimizar a distancia durante a operagéietodologia ainda prop&e como variaveis controladas a
velocidade total” e 0 angulo de rolamenth além das distancias relativas.

2.2 Comando de Velocidade

Para garantir o encontro das aeronaves nao basta apenaszaim distancia longitudinal e latero-direcional. A
malha de velocidade é fundamental para o sucesso da ope@is&e a referéncia de desaceleragéo for muito elevada, o
recebedor podera ndo chegar na posi¢éo de contato. Poréooseaado for inferior ao necessario o recebedor podera
colidir com o cesto de forma a danifica-lo.

Para garantir o sucesso no acoplamento esse projeto imutkemeeferéncia de velocidade descrita em Ochi and Ko-
minami (2005), baseada na hipdtese de desacelerac@orterdtaecebedor em relagéo ao tanque, dado que na maioria
dos casos a velocidade do primeiro € maior que a do Ultimo. ddela com essa hipétese, a razdo de desaceleracdo
deve ser definida de acordo com a condigéo relativa inicialettecidadelr z, e posicdoRrr,. A razéo que anula as
distancias relativas é descrita por Eq.(4).
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Essarazéao é realizavel em condicao de nenhum atraso natedpwelocidade no comando de poténcia. Como essa



situagdo € impossivel, a solucéo é aumentar a taxa de dms@éel. A relacdo apresentada em Eq.(5) possui razéo de
desaceleragcédo maior do que em Eq.(4).
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A constante/’ do comando de desaceleracdo deve ser uma constante pesitaiar ou igual a unidade de forma a
elevar a desaceleracao em relacédo a constapt®uando a distancia relativa diminui para valores menavegi@50m
a desaceleragdo deve ser mais intensa, portanto utiliza=sd, 5.

2.3 Modelo da Aeronave

Para esse trabalho o Dassault Mirage Il foi consideradatfgrma aérea para a aplicacdo da metodologia. Essa
aeronave é capaz de alcancar velocidade supersonica e fortempo foi empregada na defesa do espaco aéreo em
diversos paises, incluindo o Brasil. Suas caracterigpidasipais séo fornecidas em Tab.(1).

Tabela 1. Dados do Dassault Mirage |l

Massa {n) 7400kg
Area de Asa $) 36m
Empuxo Maximo §,,.) | 40000N
Corda Média Aerodinamica 5.25m

As derivadas de estabilidade foram obtidas a partir de daidt¥icos e caracteristicas geométricas da aeronave. O
modelo dindmico ndo-linear para uma aeronave que operagmeaele velocidade subsonica é fornecido por Eq.(6),
considerando o eixo de referéncia como o do corpo da aerarmespaco tridimensional. Esse modelo apresenta a
relac&o entre as for¢as incidentes em cada di%g, (.) e momentosk, M, N) com os estados de velocidadé {/, W),
angulos de direcad (¢, v), velocidade angulai{, ), R) e de posicédo inercialy(, Y, H).

U R*V—Q*W—go*sen(@—i—%

Vo o= —R*U—i—P*W—i—go*sen(gb)*005(9)—|—%

W= Q*U—P*V—i—go*cos(gb)*cos(@)—i—%

¢ = P+tan(d)  (Q * sen(¢) + R cos(¢))

0 = Qxcos(p) — Rxsin(ep)

b = Q*sen(f(z;(g*cos(qb)

P:’ = (1 *R+c2%P)xQ+c3*xL+ca*x N (6)

Q = c3xPxR—co*x(P?—R)+crxM

R = (g*P—c3*R)*Q+caxL+coxN

Xo = Uxcos(8) *cos(1h) + V x (—cos(p) x sen(1h) + sen(¢)  sen(8) * cos(1h)+
+W x (—sen(@) x sen(v) 4+ cos(d) * sen(f) x cos(v)

Yo = Uxcos(0)*sen(y) + V * (cos(@) * cos(1p) + sen(¢)  sen(8) * sen(v)+
+W x (sen(@) * cos(¥) + cos(¢) * sen(0) x sen (1))

H = Usxsen(f) —V xsen(p) * cos(0) — W x cos(p) * cos(h)

Para o célculo da velocidade angular alguns coeficientabeaag foram criados para facilitar o entendimento das
equacdes. Esses coeficientes sdo diretamente relacicamdasmento de inércid da aeronave em seus eixos e planos,
como mostra a Eq.(7).

ey = (Jy—J).—J2, Teo = (Jo—Jy+J:)Jaz

T'es = J, ey = Jiz

s = —JZLJ’ 6 = JJ%JZ @)
o = 7 Tes = Jo(Jo — Jy) + T2

e = J, r = JyxJ, — ngz

No caso desse trabalho a notacado da velocidade linear deaeré dada na forma de velocidade tdtal angulo de
ataquex e angulo de derrapagef A Eq.(8) apresenta a relacdo geométrica dessas vari@raia aotagaol(, V, W).

= tan"Y(W/U)

I} sen~Y(V/Vr) (8)
Ve = (U2 +V2+W?))



O modelo ndo-linear ndo é aplicavel ao projeto de controlR BRresentado nesse trabalho, portanto o modelo deve
ser linearizado em torno da condigéo de equilibrio despgta Tab.(2), fornecendo um sistema linear de equacdes de
primeira ordem.

Tabela 2. Restricdes para o ponto de equilibrio

Altitude (H) 6000 m
Velocidade longitudinall(;,) | 200 m/s
Angulo de derrapagens() 0°
Angulo de Rolamentod) 0°

O processo de linearizacéo deve refletir a dindmica linesedtados de interesse em relacéo as entradas aplicaveis.
A Eq.(9) mostra as variaveis, e u, aplicadas nesse trabalho e s&o vetores de estados e caespkctivamente. Esses
vetores podem ser decompostos para os casos longitudinaigfero-direcionais(2).

Lp i [xgl xgg];

Up = [upl up2]

xp1 = [Vabqd o] )
xp2 = [ﬁ (pr\Ij 511 6T]T

Up1r = [5150 660]

Up2 = [5110 57‘C]T

Para o caso longitudinai,; o estado de altitudé/ deve ser inserido, ja para o caso latero-direcional é ardiista
lateralY” que deve ser incluida na dindmica. Observa-se que os esl@desonave ja contemplam a dindmica de cada um
dos atuadores que operam manétg profundor §.), aileron ¢,) e leme §,.); cada atuador € modelado por um sistema
de primeira ordem com constantes de tempa;de 1; 0, 2 e 0, 2 segundos, respectivamente. Esse sistema servira para o
projeto do controlador descrito na préxima secao.

2.4 Projeto do Controlador

No controle de aeronaves os requisitos podem estar alémrmgéesi estabilizacdo da aeronave e de suas qualidades
de vo. Por vezes o principal requisito de um controladozérfaeom que determinado estado siga um sinal de comando
ndo-nulo, ou seja, realizar o seu rastreamento. No casoetagio de reabastecimento em voo, faz-se necessario que a
aeronave execute o rastreamento de uma posicao de referésse trabalho implementa um projeto de rastreador linear
guadratico por modelo de referéncia, baseado no trabafiwitteem Stevens and Lewis (1992).

O projeto do rastreador linear quadratico possibilita ggestma de controle tenha qualquer estrutura desejada. O
controlador possui uma malha de realimentacédo de ganhériontepaz de fornecer a saida do sistema sendo subtraida
do comando de referéncia e o resultado dessa operacéo édeaastreamente(t) que deve ser mantido préximo do
valor nulo.
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Figura 1.Planta+Rastreador com estrutura genérica.

O projeto do controlador linear quadratico considera atpldescrita em Eq.(10), onde a saida medida=€ H x,
como ilustrado na Fig.(1). Para que o rastreamento sejdvebgsnecessario que(t) possua, N0 minimo, 0 mesmo
tamanho do comando de referéneia). O compensador possui a forma descrita em Eq.(11), ar{derepresenta
os estados do compensador(¢) representam sua saida. O compensador pode assumir arestiegejada, podendo
incluir integradores, no caso de sistemas que apresentamder estado estacionario, e filtroswashoutnecessarios
no controle de navegacao de aeronaves. O projeto ainda pats com uma quantidade de ganhos flexivel, de acordo



com a necessidade da aplicagdo. Essas vantagens sdoaligagiqguando comparadas ao muito usado controlador por
realimentacéo de estados.

r = Ax+ Bu
y = Cx (10)
w = Fw+Ge
v = Dw+Je (11)

O projeto do rastreador garante bom desempenho de estadmeéatio, porém para a resposta transiente 0 mesmo
néo esta garantido. Para resolver esse problema, nesabtrébproposta a utilizacdo de um modelo de referéncia com
caracteristicas dinamicas adequadas para manobra. Oowededferéncia é descrito em Eq.(12).

4 = A B
dt I’I’ TIT + TT
Yr = C,xux, (12)

Além do modelo de referéncia, para que o rastreamento dioamesponda de forma satisfatéria um ramo de com-

pensacao direta, dos estados de referéncia nos canaistdaedioi incluido no projeto. O sistema de controle com o
modelo de referéncia € ilustrado em Fig.(2)

r — Ki

.
rit) w = Fw + Ge uih) x(t U
e P ) H yi)
—® xr=Arxr+Brr Hr > K " x-Ax+Bu M >

v =Dw + Je

Figura 2.Rastraeador comfeedforward dos estados de referéncia.

O din&mica linear do sistema completo é descrita pela E.(A8etor de estados total € composto pelos estados da
aeronave recebedora, os estados do compensador e por fitadssedo modelo de referéncia.

T A 0 0 T B 0
w | =| —-GH F GH, w |+ 0 Ju+| O |7 (13)
Z, 0 0 A, Ty 0 B,

A saida do sistema total é descrita por Eq.(14). O projetpgsim nesse trabalho nao realimenta todos os estados,
a escolha das saidas realimentadas varia de acordo conpaillisgade de medic&o e experiéncia do projetista. Dessa

forma a matrizZC tem tantas linhas quanto estados a serem realimentadossdao modelo de referéncia a matriz
€ usualmente a matriz identidade.

Y C 0 0 T 0
v | = —-JH D JH, w |+ 0 7 (14)
Yr 0 0o C, T, J

O sinal de controle; representa a referéncia para os motores e atuadores dafcsep@rimarias. Esse sinal esta
descrito em Eq.(15)

Y
u:—[Kl Kg K3] v (15)

Yr

Para calcular o valor 6timo de ganhos é necessario definirfungd@io custo que quando minimizada represente a
condicéo de estabilidade e desempenho 6timo. Para o ertéperformance do rastreador, o objetivo € minimizar
regulando o desvio do er@t) = —Hi em relagdo ao zero e minimizando o erro de regime perman@atea tal,
seleciona-se uma matriz de gantiopara minimizar o indice de performance descrito emEq.¢8hR > 0eV > 0.

1

o 1
J=3 / (eTe 4+ a” Ra)dt + 5éTVE (16)
0



Esse indice quadratico leva em consideracao o desvio deersovalores de entrada, como um regulador linear
quadratico, porém considera um termo de custo relativo @Boner regime permanente. Se o sistema for do tipd |,
pode ser nulo pois o erro estacionario desse tipo de sistegaulo (caso de integradores no caminho direto da planta).
A solucao 6tima de Eq.(16) é dada por Eq.(17), ofdé a solucao da Eq.(18). Considera-se a matriz de ponderacao
Q = HT H e o resultado é a matriz de ganhos K.

J = %JET(O)PQY: + %ETVE (17)
0=A"P+PA.+Q+CT'KTRKC (18)

2.5 Andlise de Robustez

O controlador proposto busca atender aos critérios de ¢esdm e estabilidade necessarios para a execucao da
manobra. Porém deve-se considerar que esse sistema devieusto a variagdes paramétricas do modelo da aeronave e
as rajadas de vento. As técnicas de controle classico palisede margem de ganho ndo sdo bem aplicadas no caso de
sistema com multiplas entradas e saidas (MIMO). Nesse casordagem descrita em Stevens and Lewis (1992), a partir
dos valores singulares maximo e minimo da planta controtadais apropriada e oferece uma orientacao para tornar o
controlador mais robusto as condi¢cdes adversas citadas.

Para aplicar essa técnica é necessario impor, nas funcgeside diretd7 K (s) e cossensitividad&(s) descritas na
Eq.(19), barreiras descritas no dominio da frequéncia gpiesentam as rajadas de vento e variagdes paramétricas dos
parametros da aeronave mais alterados pelo vértice indlpeid avido tanque na aeronave recebedora.

S(s) = (I+GK)™!
T(s) = (I+GK)"'GK (19)
S(s)+T(s) = I

Para que os efeitos de rajadas de vento sejam modelados @regdpara o grafico de magnitude dos valores
singulares, a dinamica da rajada deve ser combinada a plamt@lada, conforme a Eq.(20).

T A Gwa x B Gwa
FA R il I P R E b e
Arajada de vento segue o modelo de Dryden, onde um ruidodoceave ser sujeito a uma filtro de densidade espectral

..., descrita pela Eq.(21), ondeé a frequéncia em rad/s, é a intensidade da turbuléncialeé o comprimento da
turbuléncia pela velocidade do ar.

1+ 3L2%w?

Py o(w) =2L0" ————

(21)

Para o caso de reabastecimento em vdo o limite de rajadasespasum limite inferior para o ganlioX” em baixas
freqliéncias. Para o caso da barreira por variacéo de pac&datplanta, a técnica utilizada consiste em definir untdimi
M (jw) no gréfico de valores singulares. Um sistema sujeito a glierde seus parametros pode ser representado pela
Eq.(22).

G'(jw) = [[ + AG(jw)G ™ (jw)|G(jw) = [I + M (jw)|G(jw) (22)

De acordo com Stevens and Lewis (1992), pelo critério de iy@upossivel dizer que a estabilidade da malha com
G'(jw) pode ser garantida através da Eq.(23) para todoe < 1 e M (jw) que satisfaca (M (jw)) < m(w) (paraum
m conhecido).

0<o(l+[1+eM(s)]G(s)K(s)) (23)
o[GK(I+GK)™ ' < % (24)

Para caracterizar uma incerteréw) em termos de alguma variagédo paramétrica, considera-semsi descrito em
Eq.(26), onde as matrizes do sistemas recebem a adicao demmdom as incertezas modeladas.

t = (A+AAzx+ (B+AB)u (25)
= (C+AQ)x



Esse sistema pode ser descrito por sua fungéo de transéecénw mostrado na Eq.(27) (termos de segunda ordem
sdo despreziveis). A partir d®G(s) é possivel identificam(w) (de acordo com Eq.(22) e Eq.(24)) que servird como
limite superior pard’(s) em baixas frequéncias ja qe/ — A)~! possui grau igual ou maior que um.

G'(s) = G(s)+AG(s) (26)
AG(s) = C(sI—A)'AB+AC(sI — A-1)B+C(sI — A)"'AA(sI — A)"'B

Para o projeto do controlador LQR robusto é necessariaalbsrganhos até que o grafico de valores singulares da
planta controlada nao ultrapasse as barreiras calculBdesauxiliar no encontro de uma solucéo aplicavel, edsaltra
sugere a alteracao da funcgéo custo, de forma que contempgimmvalor singular dado pela norma infinita da planta
em malha fechadd{’||). A nova fung&o custo a ser minimizada no processo de oletggiganhos do rastreador LQR
€ descrita na Eq.(27).

1 1 s
J = |5E" (O)Pi + 56T Vel « T2 27)
3. SIMULACAO

Essa secao apresenta a simulacéo do projeto do controla@orgabastecimento em voo automatico, discutido nas
secdes anteriores. Para essa simulacéo, a condigao deestotastico leve foi escolhida para representar os disgirb
presentes em uma operagao real.

A condicao de posicédo relativa escolhida é a aeronave targunel05000m a frente 500m acima €500m a esquerda
da aeronave recebedora. Ambas as aeronaves estdo voandsma direcdo inicialmente e na condicdo de voo reto e
nivelado.

O modelo de referéncia utilizado para as saidas controfadascolhido de forma que a trajetdria fosse suave e
realizavel. A Eq.(28) descreve a referéncia longitudioah@s saidas de velocidade total e altitude e a Eq.(29) descre
a referéncia latero-direcional com as saidas @alistancia lateral.

. 0,2 0 10
riong = {0 0,02 }“’”onﬁ { 0 1 ]”0”9
(28)
10
Yriong = |: 0 1 :|xrlong
~2 0 0 0 .
. 0 —0,15 —0,06 —0,032 10 0 0
Triar 0 0,125 0 0 “’”M”“[o 0,25 0 0 | "t
0 0 0,03125 0 (29)
1000
yrlat - [O O 0 1 :|xrlat

Cada compensador foi projetado baseando-se na estrutura dempensador por atraso de fase. O valores foram
definidos durante as iterac6es do método para encontrarajeipadequado as restricdes de estabilidade e desempenho
propostas. As matrizes dos compensadores sédo apresestaéas(30) e Eq.(31).

-1 0 10
Eong = |:0 _1:| Glong - |:O 1:|
., ., (30)
I B 1 00 0 J o1 007
tong = 10 0 1 0 eng = 190 0 0 1]
-20 0 10
Eat - |:O _10:| Glat - |:O 1:|
, ., (31)
n. _ [1L 000 J Jo 1007
lat = 1090 0 1 0 lat == Vo 00 1]

Dado o modelo da referéncia e do compensador utilizaddzoease a simulacio com o auxilio do software Simuflitfk
comt; = 500s. Os resultados estéo ilustrado em Fig.(3), Fig.(4) e Fig.(5
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O controlador apresenta boa rejeicdo as rajadas de ventes@eyidenciado pela condi¢éo de erro nulo da posicéo
relativa entre as aeronaves. Os estados do recebedor eemam grande variagéo indicando que o modelo de refarénci

foi adequado a tarefa.
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Figura 6.Analise de robustez do caso longitudinal a partir dos valore singulares.
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Figura 7.Analise de robustez do caso latero-direcional a partir dosalores singulares.

A Fig.(6) mostra o grafico de valor singular para o caso lamijital. O sistema dinamico da rajada de vento utilizado
para a barreira foi obtido através do modelo de Dryden pgadaaverticahu,,:(preponderante no caso longitudinal).
Para a barreira de robustez devido a variagdo paramétriegaalogia adotada foi variar dois coeficientes principais
para o movimento longitudinal, um de for¢4, e um de moment@d’,,,. Cada parametro é variado &%, 100% e
120% e o conjunto de combinagdes formam a barreira demonstradarv@rmelha no gréfico de valores singulares da
funcdo de cossensitividadg jw).

Da mesma forma, a Fig.(7) mostra o grafico de valor singula paaso latero-direcional. A barreira devido a rajada
de vento também foi obtida do modelo de Dryden, porém paadadpterab,,s;. A variagdo paramétrica é descrita com



a variacao de dois coeficientes para o movimento lat€tgl,e C, 3 e 0s resultados sédo demonstrados de igual forma ao
caso longitudinal.

A analise dos gréficos de valores singulares conclui que pictinde ganhos obtidos séo suficientemente robustos
em relacao aos distUrbios propostos.

4. CONCLUSAO

Nesse trabalho foi apresentado uma metodologia para eaastnto das distancias relativas entre duas aeronaves a
partir de uma variagao do método do rastreador descrito evest and Lewis (1992), contendo um ramdeslforward
dos estados de referéncia. Dessa forma € possivel atinglilftade na definicdo da estrutura do compensador e bom
desempenho dindmico na atividade de rastreamento. O@egetsentou bons resultados durante as simulacdes, mesmo
em condicBes adversas de rajadas de vento. Para tornaat@@gisttotalmente automatica propde-se em um proximo
desenvolvimento definir uma estratégia robusta para osrgegproblemas: variacao do centro de gravidade da aezonav
recebedora durante a transferéncia de combustivel e gépatas aeronaves no fim da operacéo.
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Abstract. Aerial Refueling is a maneuver performed by military aiftsacapable of great autonomy for the fleet and a
significant improvement of performance indicators, suchusmsvay length and maximum weight for takeoff. Currently,
there are two methods of refueling, the first called the fljajogm, where the tanker must connect to the aircraft through
a boom and the probe and drogue method, where the receivercisarge of pursuing a basket attached to a flexible fuel
hose, located in the tanker. In order to ensure safe opemadiod best performance, some studies have been published
proposing control laws capable of performing the task wittthe aid of a human pilot. This paper proposes a control law
based on tracking the states of altitude and lateral diséafor automatic execution of the operation of aerial refogli
using the probe and drogue method. The controller desidovisithe idea of tracking a reference model with small steady
state error and dynamic behavior similar to the proposed eto@ains are calculated to minimize a specific cost function
according to the LQR technique. Finally, a study of robustnend sensitivity was proposed to identify the charadtesis

of the system to reject disturbances and noises.
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