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Resumo

O controle de aeronaves atualmente tem-se tornado uma tarefa desafiadora devido as nao
linearidades e incertezas envolvidas na sua dindmica. Técnicas de controle linear tém sido
aplicadas com sucesso demonstrando simplicidade e confiabilidade mas, dependendo da line-
arizacao local da dinamica e escalonamento de ganhos, por outro lado, estudos realizados em
técnicas de controle ndo linear prometem extrair maior desempenho dos controladores, contor-
nar algumas deficiéncias de técnicas lineares e eliminar a dependéncia do escalonamento de
ganhos. Esta tese aborda o estudo, aplicacdo e implementacdo numérica da técnica de con-
trole ndo linear Regulador Integrativo Universal (RIU), esta técnica surgiu como uma das so-
lucdes para reduzir o fendmeno de chattering e melhorar a resposta transiente em sistemas
controlados com técnicas baseadas em Controle por Estrutura Varidvel (VSC). Neste trabalho,
desenvolveram-se controladores lineares e nao lineares a fim de comparar seu desempenho com
o RIU, posteriormente, formulou-se e resolveu-se o problema de rastreabilidade de uma aero-
nave tipo caga (Mirage III) através do desenvolvimento do projeto analitico do RIU e simula-
¢Oes numéricas permitiram demonstrar o desempenho do mesmo. Outros sistemas ndo lineares
como um quadrirotor e o péndulo invertido também serviram de plataforma para mostrar de
maneira detalhada o processo de implementacdo desta técnica de controle. Dentre as principais
contribui¢des do trabalho destacam-se o tratamento das equacdes da dindmica da aeronave para
aplicagdo do RIU, o nivel de detalhe do projeto do controlador RIU e o estudo de estabilidade
da lei de controle. Demonstrag¢do de estabilidade analitica e cdlculo tedrico dos parametros do
controlador fazem parte do desenvolvimento do trabalho. Os resultados obtidos demonstram a
funcionalidade do projeto analitico utilizado e multiplas simulacdes numéricas permitiram ve-
rificar, para o caso analisado, a superioridade do RIU quando comparado com outras técnicas
tanto lineares como o Regulador Linear Quadratico (LQR) quanto ndo lineares como a Inversao
Dinamica ndo Linear (NDI), também implementadas nesta tese como técnicas de comparagao.
O RIU demonstrou robustez e precisdo, mostrando-se como uma técnica promissoria para ser

implementada em trabalhos futuros.

Palavras-chave: Controle de Voo, Controle Nao Linear, Regulador Integrativo Universal, In-
versao Dindmica ndo Linear, Controle por Estrutura Varidvel, Demonstracdo de Estabilidade,

Regulador Linear Quadratico.



Abstract

Nowadays, aircraft control became a challenge due to nonlinearities and uncertainties
involved in aircraft dynamic. Linear control techniques have been sucessful applied demons-
trating simplicity and reliability, however, depending on local dynamic linearization and gain
scheduling, on the other hand, studies carried out on nonlinear control techniques promise to
extract greater performance from controllers, tackling some shortcomings of linear techniques
and eliminating gain schedule dependency. This thesis deals with the analytical study, appli-
cation and numerical implementation of the non-linear control technique, Universal Integrative
Regulator (RIU), This technique has emerged as one of the solutions to reduce chattering and
to improve the transient response in systems controlled with Structure Variable Control (VSC)
based techniques. In this work linear and non-linear controllers were developed in order to
compare their performance with the RIU. The tracking problem of a fighter aircraft (Mirage III)
was formulated and solved through the development of the RIU analytical project, numerical
simulations allowed to demonstrate the performance of the controller. Other nonlinear systems
such as a quadrirotor and inverted pendulum also served as a platform to show (in a detailed
form) the process of implementing this control technique. Among the main contributions of
the work are the treatment of the equations of the aircraft dynamics for application of the RIU
controller, the level of detail of the design of the RIU controller and the study of stability of
the control law. Demonstration of analytical stability and theoretical calculation of controller
parameters are part of the development of the work. Results demonstrated the functionality
of the analytical design implemented and multiple numerical simulations allowed to verify the
superiority of the RIU when compared to other linear techniques such as Linear Quadratic Re-
gulator (LQR) and nonlinear Dynamic Inversion (NDI), these techniques was also implemented
in this thesis as comparison techniques. The RIU demonstrated robustness and more precision,

showing itself as a promising technique to be implemented in future works.

Keywords: Flight Control, Nonlinear Control, Universal Integral Regulator, Nonlinear Dynamic

Inversion, Structure Variavel Control, Stability Demonstration, Linear Quadratic Regulator.
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Capitulo 1

Introducao

1.1 Contexto e Motivacao

O projeto de leis de controle para a aerondutica moderna é uma tarefa desafiadora. Gran-
des mudancas na dinamica da aeronave devido a maiores envelopes de voo, fazem a aeronave
ser estavel numa determinada condicdo e se tornar instdvel em outra (STEVENS et al., 2016).
Mudancas de coeficientes aerodindmicos como o nimero de Mach, diferentes pressdes dina-
micas ou a variacdo da massa da aeronave reforcam esta afirmacdo. Segundo Wang e Stengel
(2000) aeronaves capazes de atingir voo hipersonico sdo altamente sensiveis a estas mudangas,
especialmente a cAmbios nas condi¢des atmosféricas e parametros aerodinamicos afetando seu
desempenho (XU et al., 2004). Um outro exemplo do efeito destas mudancgas € a instabilidade
apresentada em algumas aeronaves comerciais no modo dutch roll para determinadas condi¢des
de velocidade e altitude. Um outro aspecto que faz necessaria a implementagao de controlado-
res € o aumento na flexibilidade estrutural, esta conduz a apari¢do de efeitos aeroservoeldsti-
cos os quais afetam significativamente a largura de banda dos controladores. Estes fendmenos
tornam-se criticos, especialmente, quando exigidas algumas especificacdes de projeto, tal como
restricdes de desempenho e robustez, os quais estdo relacionados com os objetivos de controle
(SIMOES et al., 2011). Estes requerimentos s@o conhecidos como qualidades de voo a fazem
parte essencial do projeto, segundo Stevens e Lewis (2003) estes podem ser impostos através de
especificacdes de polos e zeros em sistemas linearizados ou expressos em termos de limitacdes
da resposta no dominio do tempo do sistema, como por exemplo: sobressinal, tempo de subida,
tempo de acomodacio e erro estaciondrio. Inclusive, estas especificacdes podem ser diferentes

para cada fase de voo, as quais estdo categorizadas em Vepa (2014).

Segundo Stevens et al. (2016), controladores em malha fechada, ajudam a contornar es-
tas variacdes mudando a dindmica da aeronave, este feedback € feito para uma determinada
condi¢do de voo e, em controladores lineares, sdo ajustados através de um processo denomi-

nado escalonamento de ganhos, contornando desta forma as mudancas no nimero de Mach
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e/ou na pressao dinamica. O controle linear cldssico tem sido aplicado através de uma aborda-
gem de controle na qual projeta-se um determinado compensador para cada loop independente.
Segundo Stevens et al. (2016) esta estratégia permitiu fazer uso de ferramentas como Lugar
Geométrico das Raizes (LGR), diagramas de Bode e Nyquist os quais fazem possivel visuali-
zar as modificacdes no sistema devido ao compensador. Esta estratégia mostra-se eficaz para
sistemas SISO, porém, quanto mais entradas e saidas sdo adicionada a malha de controle, mais
dificil se torna garantir o sucesso deste tipo de abordagem. Posteriormente, surgiu o denomi-
nado controle moderno, o grande sucesso desta nova abordagem foi principalmente pelo fato de
utilizar como sistema, um modelo no espago dos estados o qual contém maiores informacdes
da dinamica e a introdu¢do de um processo sistematico para a determinacdo simultanea de uma
matriz de ganhos. De acordo com Stevens et al. (2016), esta nova estratégia adotou critérios de
desempenho matematicamente precisos os quais permitem atender as qualidades de voo previ-
amente mencionadas. O grande sucesso desta ultima estratégia pode ser visto na atualidade, tal
como no Boeing 767 no qual tem se implementado este tipo de controladores nos seus pilotos

automaticos.

Apesar dos esforcos colocados no controle moderno para eliminar a dependéncia do mé-
todo de tentativa e erro e a influéncia da experiéncia do projetista na escolha dos compensadores,
o escalonamento de ganhos necessario para a adaptagao do controlador a condi¢ao de operacao
continua sendo essencial. Deve-se estar ciente destas limitagcdes que apresentam as leis de con-
trole lineares, especificamente porque a grande maioria dos fendmenos fisicos existentes na
natureza sdo nao lineares. A linearizacdo € feita sob hipoteses que mesmo sendo vdlidas em
casos especificos (normalmente por conveniéncia do projetista), fornecem pequenas faixas de
operagdo. Tal como mencionado anteriormente, o desenvolvimento de novos materiais € o cres-
cimento da demanda por avides cada vez mais leves tém influenciado na criacido de projetos
de aeronaves mais flexiveis, com fuselagens mais compridas, perfis aerodindmicos mais finos e
alongamentos maiores. Esta flexibilidade e outros itens como os altos angulos atingidos durante
manobras de aeronaves de combate sdo razdes suficientes para justificar o uso de modelos ndo

lineares no projeto de sistemas de controle.

Segundo Slotine ef al. (1991), métodos de controle linear estdo baseados na suposicdo
de pequenas faixas de operagdo, quando a faixa de operacdo requerida é ampla, o controla-
dor linear possui um desempenho pobre ou instivel devido as ndo linearidades do sistema nao
terem sido compensadas adequadamente. Cabe salientar também que a maioria das técnicas
de controle lineares estdo baseadas na hipétese implicita de que todos os sistemas s@o lineari-
zaveis, omitindo a existéncia de ndo linearidades descontinuas que ndo satisfazem o principio
de sobreposi¢do. Por outro lado, técnicas de controle nio lineares permitem lidar com as ndo
linearidades dos sistemas numa faixa de operacdo maior (SLOTINE ef al., 1991). O conceito
de faixa de operacdo € relacionado em sistemas ndo lineares com a regido de atragcdo, a qual

segundo Lee et al. (2015) € pequena em sistemas dinamicos linearizados.
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De acordo com Khalil (2002a) para a implementacdo de técnicas lineares em sistemas
ndo lineares o primeiro passo a seguir € lineariza-lo ao redor de algum ponto de operacdo no-
minal e analisar o modelo linear resultante. Durante alguma época uma pratica adotada foi o
estudo da estabilidade do sistema linear para estabelecer conclusdes sobre o comportamento do
sistema original, porém, a informacdo obtida ndo era suficiente (KHALIL, 2002A), (SLOTINE
et al., 1991). A abordagem tradicionalmente adotada para o controle de aeronaves na atuali-
dade € baseada no uso do modelo do avido linearizado em diferentes condi¢des de voo (pontos
de operagdo) tal como foi mencionado anteriormente, mas utilizando escalonamento de ganhos
(VO E SESHAGIRI, 2008). Esta abordagem requer a determinag@o de um conjunto de ganhos
para cada ponto do envelope de voo. Algumas técnicas de controle linear como controle 6timo
(NAIR et al., 2012), regulador linear quadrético 6timo (AKYAZI et al., 2012) e Proporcional
Integral Derivativo (SUDHA E DEEPA, 2016) ja foram implementados satisfatoriamente com
este propdsito, porém, no caso de sistemas altamente ndo lineares, onde o escalonamento de
ganhos ndo seja eficiente ou quando este nao consiga extrair o desempenho requerido no pro-
jeto, técnicas de controle linear perdem utilidade. Segundo Sousa (2013), a implementacgdo de
leis de controle ndo lineares permite extrair um maior desempenho da aeronave e comandar sua
dindmica de maneira mais satisfatéria, além disso, leis de controle ndo lineares ndo possuem
restri¢des ao respeito de pequenos deslocamentos, como consequéncia, dispensa o uso de esca-
lonamento de ganhos, o que as torna ferramentas adequadas para a andlise de estabilidade de

aeronaves tipo caca.

Algumas das técnicas de controle ndo linear mais utilizadas na atualidade estdo baseadas
na linearizacdo por realimentacdo, método simples que permite transformar total ou parcial-
mente o modelo ndo linear do sistema original num modelo linear equivalente com uma forma
mais simples, porém, este método ndo leva em conta incertezas no modelo nem perturbacdes
(SLOTINE et al., 1991). Ja técnicas robustas de controle nao linear como controle por estru-
tura varidvel contornam estas limitagdes e tém provado ser efetivas. A correta compensagao
de sistemas ndo lineares requer um amplo conhecimento matematico devido a complexidade
dos parametros envolvidos na andlise. Por outro lado, a simplicidade funcional de técnicas de
controle lineares e a capacidade de serem sintonizadas através de compensa¢des no dominio da
frequéncia tém influenciado no grande sucesso delas na industria, inclusive Slotine et al. (1991)
atribui o poder do método de resposta em frequéncia a facilidade de representacdo gréfica, isto,
facilita o projeto de controladores ja que permite enxergar o significado fisico dos pardmetros

envolvidos.

Nesta tese trabalhar-se-4 com o modelo ndo linear de uma aeronave representada por um
numero finito de equagdes diferenciais ordindrias de primeira ordem acopladas. Pretende-se ini-
cialmente controlar a dindmica de uma aeronave, para isto, utiliza-se uma técnica baseada em
controle por estrutura varidvel conhecida como regulador integrativo universal desenvolvida
por Khalil (2000) e concebida desde Mahmoud e Khalil (1996), cuja capacidade para resolver
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problemas de estabilidade e rastreamento de sistemas ndo lineares de fase minima foi demons-
trada analiticamente em Seshagiri e Khalil (2005). Em Seshagiri e Khalil (2005) o exemplo
analisado foi um sistema de equacoes diferenciais genérico o qual carece de detalhes enquanto
a implementacdo do controlador e a determinacdo analitica dos seus parametros. A primeira
aplicagdo em controle de voo desta técnica foi no trabalho de Vo e Seshagiri (2008) e pos-
teriormente em Promtun e Seshagiri (2009) no qual a dindmica da aeronave foi simplificada,
considerando unicamente a dindmica linear do curto periodo. Em ambos os trabalhos, deta-
lhes sobre a implementacdo analitica do controlador e da demonstracdo de estabilidade foram
omitidos. Nesta tese, as equacdes da dindmica da aeronave serdo tratadas por inteiro (sem line-
arizar) e detalhes sobre o cdlculo e/ou escolha dos pardmetros constituintes da lei de controle
assim como particularidades da demonstracdo de estabilidade serdo fornecidos. Serd verificada

a robustez desta técnica através de simulacdes ao longo de todo o envelope de voo da aeronave.

A seguir € apresentada uma breve revisdo sobre o uso de modelos ndo lineares de ae-
ronaves e fazer-se-4 uma revisdo da literatura sobre a evolugdo de técnicas de controle nao
linear, especialmente as que conduziram a criacdo do RIU. Inicia-se com controle por estru-
tura varidvel, modos deslizantes (SMC) até chegar ao regulador integrativo universal (RIU).
Sera contextualizada a contribui¢c@o de alguns dos trabalhos na drea e serdo discutidas algumas

aplicacdes destas técnicas no controle de aeronaves.

1.2 Revisao da Literatura

Técnicas de controle modernas como controle 6timo t€m sido aplicadas por varios pes-
quisadores no controle de voo. Tuzcu (2001) considerou um regulador linear quadrético (LQR)
para o controle de manobras de uma aeronave flexivel, devido a limitacdo de todos os estados
nao poderem ser determinados diretamente a partir da saida, projetou-se um observador de es-
tados 6timo. O problema de controle foi resolvido separando as varidveis grandes (de maior
amplitude) da dindmica de corpo rigido das varidveis pequenas correspondentes a dinamica es-
trutural, as deformacdes eldsticas foram consideradas como pequenas perturbagdes para reduzir
a complexidade do controlador. Em Shearer (2006), o controle de trajetéria de uma aeronave
foi feito por meio de dois processos, controle lateral utilizando LQR e controle longitudinal
através de inversao dindmica, uma malha interna de controle lida com as velocidades linea-
res e angulares e uma malha externa se encarrega do acoplamento dos movimentos laterais e

longitudinais.

Algumas técnicas de controle ndo linear, especificamente as baseadas em linearizacao
por realimentagdo, requerem um conhecimento detalhado do modelo da planta a ser controlada,
em vista disso, precisa que os projetistas destes controladores entendam com profundidade

as equacdes ndo lineares da dinamica de voo de aeronaves. Segundo Slotine et al. (1991),
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a linearizagdo por realimentacdo permite a obtencdo de um modelo a partir de um sistema
ndo linear que permite capturar a dindmica "chave"do sistema original numa faixa operacional
de interesse, desta forma, permite facilmente projetar um controlador nao linear, sendo esta a
base para implementacdo da inversao dinimica nao linear (NDI). Esta técnica de controle
ndo linear tem demonstrado resultados satisfatorios no controle de aeronaves ndo lineares na
dltima década, e foi o alvo de estudo nos trabalhos de Lubas (2008), Givisiéz (2009) e Kamei
(2011). Uma das principais razdes do sucesso desta técnica € o fato deste controlador gerar um
unico conjunto de ganhos vélido para todo o envelope de voo da aeronave, o que representa
uma imensa vantagem quando comparado ao escalonamento de ganhos usado em controladores
lineares (GIVISIEZ, 2009). No trabalho de Lubas (2008), o modelo ndo linear de um avido caca
F-16 € desenvolvido e, através de simulacdes € verificada a capacidade da inversdo dindmica em
lidar com incertezas de até 10% no modelo, um loop interno efetua a inversdo propriamente dita
usando como varidveis de entrada os estados realimentados e, um loop externo € utilizado para
resolver o problema de rastreabilidade, este dltimo age como um "minimizador"da diferenca

entre a resposta real e desejada do sistema no dominio do tempo.

Em Givisiéz (2009), aplicou-se a inversao dindmica ao controle de trajetéria horizontal de
uma aeronave comercial Airbus A300. Embora tenha comprovado a superioridade desta técnica
com respeito as técnicas lineares, reconhece a limitacao desta técnica para manter a estabilidade
do sistema ndo linear quando grandes incertezas na modelagem estdo envolvidas. Seguindo
a mesma ideia, Kamei (2011), conseguiu também projetar um controlador para rastreamento
baseado em inversdo dindmica aplicado a mesma aeronave, mas induzindo falhas nos atuadores
das superficies de controle. Demonstrou-se apds as simulacdes a garantia da qualidade de
voo mesmo em situagdes de degradacao da aeronave (KAMEI, 2011). Todos estes trabalhos
coincidem num ponto, a complexidade no desenvolvimento do controlador, especificamente no

calculo das derivadas das saidas, conhecidas na literatura como derivadas de Lie.

Devido a lineariza¢do por realimentacdo lidar diretamente com o modelo nominal do
sistema nao linear, e a inversdo dindmica se tratar de uma transformacgdo exata baseada em tal
modelo, ao entendimento do autor desta tese, € 16gico que a capacidade de rejeicdo de incertezas
no modelo e de perturbacdes precise do uso de controladores mais robustos que sejam usados
em conjunto com a inversao dindmica, a robustez nesta tese se refere a habilidade do controlador

para garantir um funcionamento satisfatério mesmo na presenca de incertezas.

Para tentar contornar esta deficié€ncia da inversdo dindmica, Slotine et al. (1991) afirma e
recomenda o uso de técnicas robustas de controle nio linear como controle por modos desli-
zantes (SMC). Estas ja levam em consideracdo além do modelo nominal, alguma caracterizacao
do modelo de incertezas. Em Xu et al. (2004) controlou-se a dinamica longitudinal de uma ae-
ronave hipersonica usando modos deslizantes, os perigosos efeitos adversos provocados por
incertezas no modelo e a alta sensibilidade de aeronaves supersdnicas as mudangas atmosfé-

ricas motivaram o uso desta técnica. Tanto a altitude quanto a velocidade da aeronave foram
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satisfatoriamente controlados. Estabilidade e robustez foram garantidas mas em detrimento de
desempenho, isto €, demandando altos valores de ganho o que conduziu ao uso de controle
adaptativo em conjunto com modos deslizantes. Em Da Silva (2007) a técnica SMC foi usada
para o controle da dindmica longitudinal (estaticamente instdvel) de uma aeronave hipersonica,
tanto para estabilizar o sistema na presenca de perturbagcdes quanto para fazer o rastreamento
de referéncias de velocidade e altitude. O trabalho de Da Silva (2007) foi de grande impor-
tancia pelo fato de ter desenvolvido uma andlise de estabilidade de modos deslizantes segundo
o método direto de Lyapunov assim como também por fornecer um procedimento matemético

detalhado para o projeto deste tipo de controladores.

Aproveitando a capacidade dos modos deslizantes em lidar com incertezas paramétricas
aerodinamicas, Bouadi ef al. (2011b) propds um controlador adaptativo combinando as técni-
cas NDI e SMC para o controle de trajetéria longitudinal de uma aeronave de transporte cujo
modelo € ndo linear. Leis adaptativas permitiram estimar os parametros do controlador a fim
de garantir convergéncia exponencial do erro de rastreamento do sistema mesmo na presenca
de incertezas. A técnica SMC j4 foi satisfatoriamente testada no controle de aeronaves tanto
de fase minima (PROMTUN E SESHAGIRI, 2009) quanto de fase ndo minima (SHKOLNIKOV
E SHTESSEL, 2001), assim como também em multiplos sistemas ndo lineares como valvulas
(BAEZzA, 2013) e no dispositivo péndulo invertido em (JEDDA et al., 2015).

Como demonstrado em Xu et al. (2004), os modos deslizantes (ou controle a estrutura
varidvel) requerem alta atividade de controle, Seshagiri e Khalil (2005) advertem que o incre-
mento dos ganhos para reduzir os erros € indesejavel porque isto pode excitar dinamicas de alta
frequéncia ndo modeladas, especificamente por causa do fendmeno de chattering provocado
quando modos deslizantes ideais sao implementados, isto é, usando funcdes de chaveamento
(switching control). Cabe salientar que os modos deslizantes pelo fato de serem técnicas de
controle por estrutura varidvel, apresentam uma capacidade intuitiva de solucionar um sistema
de ordem n através da solucdo de um sistema de primeira ordem (SOUSA, 2013), porém, des-
vantagens como a oscilagdo excessiva e permanente nos atuadores (chattering) e degradagdo da

resposta transiente tem levado esta técnica a experimentar varias melhoras ao longo dos anos.

Com o intuito de evitar o efeito de chattering (proprio do controle por modos deslizantes),
foi aproximada a func¢do sign (proprio de controle por estrutura varidvel) pela funcao saturagdo
(KHALIL, 2002B). J4 para contornar a degradacdo da resposta transiente, Khalil (2000) propos
a utilizacdo de um controlador com acao integral condicional, esta técnica é conhecida como
regulador integrativo universal (RIU), esta técnica precisa unicamente do conhecimento do
grau relativo do sistema (p) e do sinal do ganho de alta frequéncia. Posteriormente Seshagiri
e Khalil (2005) desenvolveram estudos analiticos de estabilidade demonstrando a capacidade
desta técnica para estabilizar assintoticamente sistemas ndo lineares de fase minima. A intro-
ducdo de um integrador condicional para melhorar a resposta transiente € a0 mesmo tempo

garantir a recuperacao do desempenho do controle por modos deslizantes ideal foi sua principal
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contribuigao.

O regulador integrativo universal foi aplicado satisfatoriamente no controle da dindmica
longitudinal (SESHAGIRI E PROMTUN, 2008), (ENE, 2013) e lateral (VO E SESHAGIRI,
2008) da aeronave caca F-16 e mostrou excelentes resultados no controle de uma aeronave
muito flexivel em Sousa (2013) e de Sousa et al. (2013). Nestes dois ultimos, por meio do
uso de observadores de alto ganho foi possivel estimar as derivadas de velocidade e altitude e
também dos angulos de ataque, de atitude e de guinada, e através do RIU foi possivel projetar
também amortecedores de arfagem e de guinada além de se realizar o rastreamento de velo-
cidade, altitude e angulo de rolamento. A robustez desta técnica de controle demonstrou uma
alta capacidade para compensar os efeitos da flexibilidade estrutural, refletidos na diminui¢do

da eficiéncia das superficies de controle (SOUSA, 2013).

Em Liu et al. (2009), o problema de estabilizacdo de um conversor elétrico DC foi resol-
vido introduzindo a acdo integral condicional ao SMC (em outras palavras, RIU). Os pardmetros
do controlador foram ajustados com o intuito de alcancar estabilidade assint6tica sob variagdes
de carga. A similaridade entre esta técnica de controle e o controlador PID foi também menci-
onada neste trabalho. No trabalho de Benamor et al. (2011), o RIU € proposto para o controle
de nivel em sistemas de tanques MIMO nao lineares. Comprovou-se numericamente e experi-
mentalmente a reducdo do erro e da resposta transiente devido a influéncia da funcao saturagao
e do proprio integrador assim como também, a robustez a variagdo dos parametros da planta. Ja
em Ren et al. (2017) foram feitos testes experimentais comprovando a eficiencia do RIU neste
tipo de aplicagdo. Um trabalho similar foi desenvolvido em Prusty et al. (2016), os quais utili-
zaram a aproximagdo continua de modos deslizantes em conjunto com o integrador condicional
para o controle de nivel em tanques, tanto para sistemas SISO quanto para sistemas MIMO,
compararam-se as respostas do RIU com o controlador PI demonstrando a superioridade do
RIU enquanto ao tempo de acomodacdo e o sobressinal (overshoot). Com respeito a aplicacio
do RIU no péndulo invertido nao linear, no trabalho Diaz-Méndez et al. (2017) o RIU foi apli-
cado pelo autor desta tese com o intuito de mostrar a aplicacdo do projeto analitico e cdlculo

dos parametros do controlador.

No trabalho de Burger (2011), utilizou-se o RIU no controle de trajetéria de submarinos
e de formagdo de submarinos na presenca de perturbacdes (variagdo nas correntes oceanicas).
Analisou-se analiticamente a estabilidade e demonstrou-se a convergéncia assintética dos vei-
culos individualmente e em formacdo, finalmente, ressaltou-se a facilidade de implementagao
desta técnica, tal como em Sousa (2013) e Campos et al. (2017). Nestes ultimos, o ganho e os
parametros do controlador foram obtidos através de um processo de tentativa e erro. Nesta tese,
um dos principais objetivos e principais contribuicdes serd determinar de maneira analitica e
sistemdtica o ganho do controlador, e através de um embasamento tedrico, justificar o valor dos
outros parametros do controlador. Para isto ser possivel, deve ser feito um correto manuseio das

equagdes da dinamica dos sistemas (aeronave, quadrirotor).
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1.3 Objetivos e Contribuicoes do Trabalho

1.3.1 Objetivos

O objetivo principal deste estudo € fornecer uma andlise detalhada sobre o projeto do
controlador ndo linear regulador integrativo universal (RIU) com énfase na obtencao analitica
dos seus parametros sintonizdveis e na demonstragdo analitica de estabilidade da técnica de
controle, aplicada no controle de voo na aeronave de combate, Mirage III. Pretende-se comparar
o desempenho desta técnica com outras, tanto ndo lineares quanto técnicas de controle linear,
especificamente aplicado ao problema de rastreabilidade de uma aeronave cacga cujo modelo é
ndo linear. Para atender os objetivos principais desta tese € necessario que os seguintes objetivos

especificos sejam cumpridos:

* Estudar as equacdes da dindmica de aeronaves ndo lineares e adequa-las a forma requerida

para a andlise de estabilidade ndo linear;

¢ Fixar as teorias matematicas e conceitos relacionados a analise e estabilidade de sistemas

nao lineares e entender a profundidade do projeto analitico do RIU (baseado em SMC);

* Estudar e implementar técnicas de controle lineares a fim de serem comparadas com a

técnica nao linear alvo do estudo desta tese;

* Aplicar analiticamente a técnica de controle regulador integrativo universal, a fim de mos-

trar detalhadamente o processo de obten¢do dos seus parametros;

* Demonstrar analiticamente a estabilidade da dindmica ndo linear, especificamente na di-
namica da aeronave, para isto acontecer, previamente deve ser transformada a sua forma
normal através de lineariza¢do por realimentacdo (requer-se o atendimento do objetivo

anterior);

* Implementar e verificar através de simulacdes numéricas a estabilidade, desempenho e

capacidade de controle do RIU ao longo de todo o envelope de voo da aeronave;

* Comparar o desempenho de técnicas de controle tanto lineares quanto ndo lineares a fim
de demonstrar a superioridade do regulador integrativo universal enquanto ao desempe-

nho;

1.3.2 Contribuicoes

Devido ao fato que nem todo objetivo representa uma contribui¢do, as contribuicdes da

tese sdo sumariza-das a seguir:

* Aplicagdo do projeto analitico do RIU a dindmica completa nao linear da aeronave alvo

de estudo da tese (affine in the input form);
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* Calculo analitico dos ganhos do controlador RIU e outros parametros de projeto;

* Proposicdo de uma estratégia gréfica através de simulagOes para justificar a escolha da

camada limite;
¢ Demonstrar analiticamente a estabilidade do sistema (aeronave+controlador);

» Aplicagdo do projeto analitico RIU a problemas de rastreabilidade variados (SISO, MIMO)

e com aplica¢des novidosas (Péndulo Invertido Nao Linear, Quadrirotor);

* Obtencdo da estrutura de um controlador RIU para sistemas MIMO mutuamente acopla-

dos;

* Comparacao do RIU com outras técnicas de controle tanto lineares quanto nao lineares;

1.4 Estrutura da Tese

Este trabalho esta organizado conforme serd exposto a seguir.

No Capitulo 1, é feita uma introdugdo ao tema principal do trabalho em questado, apresenta-
se uma revisao sobre a abordagem tipica de controle linear e as vantagens do controle nio linear
aplicada a controle de voo, descreve-se brevemente a evolugdo da técnica principal desta tese e

listam-se alguns trabalhos relevantes nos quais esta se destacou.

No Capitulo 2, apresentam-se as técnicas de controle lineares e ndo lineares a serem
aplicadas ao problema de rastreamento da aeronave Mirage Il e comparadas com o RIU, sendo
Inversdo Dinamica Nao Linear (NDI) a principal técnica de comparacio ndo linear. Técnicas
de linearizag¢do da dinamica e métodos de controle 6timo e de controle cldssico sdo as técnicas

de controle linear consideradas.

No Capitulo 3, fornece-se a formulag¢do do problema de controle do regulador integrativo
universal (RIU), introduzir-se-a ao controle por modos deslizantes (técnica de controle base do
RIU) e todo o embasamento tedrico para o projeto analitico do RIU. O capitulo 4 é dedicado a

apresentacdo do modelo ndo linear da aeronave rigida utilizada neste estudo.

No Capitulo 5, mostram-se os resultados obtidos com as técnicas: RIU, NDI, LQR, con-
trole cldssico e a aplicacdo analitica do RIU aos problemas de rastreabilidade. Simulacdes
numeéricas com todas as técnicas mencionadas anteriormente, analise dos resultados e demons-

tracdo de estabilidade da dinamica longitudinal da aeronave também fazem parte deste capitulo.

No Capitulo 6, sdo apresentados os resultados do projeto analitico do RIU aplicado a um
quadrirotor e simulacdes numéricas que demonstram a funcionalidade do projeto. A aplica-
¢do do RIU para o quadrirotor foi feita com o intuito de implementar o RIU em drones, tipo
quadrirotor, da Universidade Federal de Itajuba (UNIFEI).
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Por fim, no Capitulo 7, as conclusdes e sugestdes para trabalhos futuros oriundas deste

trabalho sdo listadas.



Capitulo 2

Controle Linear e Inversao Dinamica
Nao Linear

Uma introdugdo sucinta a teoria de pequenas perturbagdes é feita neste capitulo. Esta
permitird a linearizacdo da dindmica da aeronave em torno de pontos de equilibrio a fim de
fazer o escalonamento de ganhos ao longo do envelope de voo da aeronave. Técnicas de controle
linear como Regulador Linear Quadratico (LQR), e controle cldssico usando compensacao de
sistemas no dominio da frequéncia e pelo lugar das raizes serdo também discutidos brevemente.
A técnica de controle ndo linear, Inversdo Dinamica Nao Linear (NDI), pelas siglas em inglés
Nonlinear Dynamic Inversion, serd apresentada com o intuito de ser aplicada no controle de
uma aeronave rigida. A comparacao destas técnicas com o RIU precisard do estabelecimento

de critérios de desempenho que permitam avaliar as vantagens e desvantagens entre elas.

2.1 Linearizacao e Controle Linear

Sabe-se que um ponto de equilibrio € aquele onde os estados do sistema podem perma-
necer por tempo indeterminado (SLOTINE ef al., 1991), ou seja, o sistema encontra-se numa
condi¢do de repouso. De acordo com Stevens e Lewis (2003), aeronaves em vo reto e nive-
lado atendem esta condic¢do, isto €, possuem pontos no qual todas as componentes de forgas e
momentos resultantes no centro de gravidade sdo nulas. Nesta condi¢do € possivel ter angulos
aerodinamicos nulos ou constantes. Uma pratica comum ¢é determinar estes valores para uma
altitude e velocidade especifica do envelope de voo da aeronave. Nesta tese assume-se também
que a massa da aeronave permanece constante devido aos curtos periodos de simulacdo. Encon-
trar matematicamente os estados para uma condic¢ao de equilibrio especifica segundo Stevens e

Lewis (2003), requer a solucdo simultanea das equagdes ndo lineares, representadas de maneira

11
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Figura 2.1: Definicao de angulos, taxas e superficies da aeronave.
Adaptado de Stevens et al. (2016)

geral, pelas equagdes seguintes:

@.1)
3 (X X, U) —0

A solugdo da Equagdo 2.1 é encontrada usando métodos numéricos computacionais.

De maneira genérica o processo de linearizag¢ao pode ser descrito da seguinte forma.Partindo-
se de um sistema como o representado pela Equacdo 2.1, no caso em questio serd visto pos-
teriormente que trata-se de um sistema de ordem n = 10 (desconsiderando as equacdes de
navegacdo). O vetor de estados é definido como: X = [V, «, 5,$,0,V, p, q,r, H]T, sendo seus
elementos a velocidade total, os angulos de ataque, derrapagem, rolagem, atitude e guinada, as
velocidades angulares de rolagem, arfagem e guinada e a altitude. O vetor de controle € defi-
nido como: U = [d,, 0, 4, ;] sendo composto pelas deflexdes de profundor, manete, aileron
e leme, respetivamente. Na Figura 2.1 ilustram-se os estados (angulos, taxas, etc) e superficies

de controle da aeronave.

O ponto de equilibrio do sistema serd aquele que satisfaz as Equacdes 2.1, o qual € defi-
nido aqui como: X, e U.. Considerando a teoria de pequenas perturbacdes (na condigio de
vdo reto e nivelado) € preciso expandir as Equagdes 2.1 através de uma serie de Taylor ao redor

do ponto de equilibrio (Xe, Ue) e considerar unicamente os termos de primeira ordem, logo, a
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expansdo por serie de Taylor multi-varidvel conduz a seguinte expressao:

Vi f10X + Vx 16X + Vg 10U =0

: 2.2)
Vi fu0X + Vx fu0X + Vg fu0U =0
Sendo:
| ofi Ofi Ofi
Vxfi = X, X, X (2.3)

O qual contém a totalidade das derivadas parciais de f; devido a perturbagdes simultaneas
em todos os elementos do vetor de estados, logo, a Equacdo 2.1 pode ser reescrita na forma do

espaco dos estados linear como:

EX = AX + Bu (2.4)
Sendo:
Vifi Vxfi Vu fi
EX = — ; A= : B = : (2.5)
Vi fn U=UsX=Xe Vix fn U=UsX=Xe Vo fu U=UsX=Xe

Estas matrizes sdo conhecidas como matrizes Jacobianas e serdo determinadas numerica-
mente para cada ponto de equilibrio. Para aplicar numericamente esta metodologia € preciso
referir-se ao conhecido problema de valor inicial, este é baseado no fato de que dada uma con-
di¢do inicial X (¢p) e uma entrada de controle U (t) é possivel determinar valores sequenciais

discretos de algum estado como definido na Equagdo 2.6.

X (to+ kT)  k=1,2... (2.6)

Que satisfagcam as equagdes de estado (Equagao 2.7).

X(t)=f(X(®),U(t) 2.7)



2.1. Linearizagdo e Controle Linear 14

O passo 7' normalmente € fixo e suficientemente pequeno de tal forma que a entrada
de controle U (t) possa ser considerada constante nesse intervalo. Ainda em Stevens e Lewis
(2003), quando a expansdo por serie de Taylor multi-varidvel € aplicada a equacgao diferencial
nao linear (Equacao 2.7) ao redor do ponto de equilibrio (Xe, Ue), desprezando os termos de

ordem superior, obtém-se:

. . of of
X+6X =f(X.,U)+ =50X + =—=0U 2.8
+ f(Xe,Ue) + 550X + 55 2.8)
Sendo os termos em derivadas parciais andlogos as matrizes jacobianas mencionadas an-
teriormente e as perturbagdes: 0. X = (X — X.) e 60U = (U — U.,) o suficientemente pequenas.

Lembre-se que o ponto (Xe, Ue) € aquele que faz o sistema estar em equilibrio, isto é:

X =f(X,U)=0 (2.9)

Finalmente a Equacdo diferencial ndo auténoma (Equacdo 2.7) por expansao por serie
de Taylor e teoria de pequenas perturbacdes transforma-se na equacao diferencial linear inde-
pendente do tempo representada pela Equagao 2.10 a seguir. O fluxograma do processo de

linearizacdo descrito nesta se¢do ¢ mostrado na Figura 2.2.

. Of of v _ .
0X = a—XéX—I—%éU_x—Ax—i—Bu (2.10)

Neste trabalho a determinacao dos estados e controles de equilibrio (Xe, Ue) € realizada
utilizando a fun¢do fminsearch do MATLAB® (a funcdo fsolve pode ser utilizada também),
com o intuito de fazer a "trimagem"da aeronave em uma altitude e velocidade previamente

selecionada pelo usuario, o processo de linearizacdo € idéntico ao mostrado na Figura 2.2 e

similar ao implementado em Vargas e Paglione (2015).

2.1.1 Regulador Linear Quadratico

O Regulador Linear Quadratico (LQR, Linear Quadratic Regulator pelas siglas em in-
glés) ja teve seu desempenho demonstrado tanto no trabalho de Tuzcu (2001) e Shearer (2006)
quanto na aplicacdo direta na indudstria aerondutica tal como mostrado no trabalho de Gangsaas
et al. (2008). Esta técnica consiste na determinagido de uma entrada de controle u (¢) capaz
de minimizar o indice de desempenho quadrético J definido pela Equa¢do 2.11. Em Stevens

e Lewis (2003) afirma-se que tal escolha permite regular os estados da aeronave e conduzir
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Figura 2.2: Fluxograma do processo de linearizacao.
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qualquer erro inicial a zero garantindo ao mesmo tempo a estabilidade do sistema.

1 o0
J=3 / (z"Qx + u” Ru) dt (2.11)
0

Na Equacdo 2.11, () e R sdao matrizes de ponderacdo simétricas positivas definidas que
estabelecem o desempenho desejado pelo projetista para os estados e controles. Houve duas
razdes para adotar esta técnica de controle linear moderna nesta tese: i) LQR permite calcular
um conjunto de ganhos que regulam simultaneamente varios estados de tal forma que nao seja
necessdrio projetar um controlador diferente para cada malha de controle independentemente
como no caso das teorias de controle classicas (STEVENS E LEWIS, 2003) e ii) esta técnica
permite determinar de maneira sisteméatica as matrizes de ganhos (OGATA E YANG, 2002). O
problema de regulagcdo 6tima pode ser formulado de forma breve assumindo inicialmente que a

planta trata-se de um sistema linear invariante no tempo da forma:

T = Ax + Bu
(2.12)

y=Cx
Sendo x (t) € R™ os estados, u (1) € R™ as entradas de controle e y (¢) € RP as saidas

do sistema. A malha de controle € fechada através da realimentacdo das saidas de tal forma que

o controle de entrada seja como na Equagao 2.13.

u=—Ky (2.13)

Onde K € a matriz de ganhos de ordem m X p cujos coeficientes serdo determinados
numericamente. Substituindo a Equacdo 2.13 em 2.12 obtém-se as equagdes do sistema em

malha fechada:

t=Ar — BKCx = (A— BKC)x = Az (2.14)

Logo, expressa-se o indice de desempenho J em fun¢do do ganho, resultando em:

J = % / 2" (Q+ CTK"RKC) zdt (2.15)
0
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O problema de projeto serd entdo selecionar os ganhos K de tal forma que o indice de
desempenho J seja minimizado. Segundo Stevens e Lewis (2003), este problema de otimizagao
dindmica pode ser transformado num problema estitico equivalente, para isto, supde-se que

existe uma matriz P constante simétrica positiva definida tal que:

% (z"Pz) = —2" (Q+C"K"RKC) x (2.16)

Logo, pela defini¢do de integrais impréprias o indice de desempenho pode ser reescrito

COmo:

1 bd o, o,
Jzitlggo/o T (a: Px) xdt (2.17)

Resolvendo a Equagdo 2.17 conduz a Equacio 2.18.

J = %x (0)" Pz (0) — D im [—%x t)" Px (t)} (2.18)

Assumindo que o sistema em malha fechada é assintoticamente estdvel, ou seja, os estados
tendem a zero (z — 0) enquanto o tempo tende a infinito ({ — 00), logo, a Equagado 2.17 se

reduz a:

J= %x (0)" Pz (0) (2.19)

Desta forma J € independente de K e vai depender unicamente da matriz auxiliar P e

das condig0es iniciais, se P de fato satisfaz a Equacdo 2.16, usando a Equacdo 2.14 € possivel

chegar em:
% (2" Pz) = 2" (Q+ CTKTRKC) x
!
i" Py 4+ 2" Pi = —2" (Q+ CTK"RKC) (2.20)
!

et (AIP+ PA)z=—2" (Q+C"K"RKC)
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E finalmente:

ATP+ PA.+CT"KTRKC +Q =0 (2.21)

A Equacdo 2.21 é conhecida como Equacgdo de Lyapunov da qual € possivel obter uma
matriz P simétrica positiva definida. Logo, se for garantido que A, = (A — BKC(C') é esta-
vel problema de controle se reduz a encontrar o valor da matriz de ganhos K que satisfaca a
Equacdo 2.21 e a0 mesmo tempo minimize o indice de desempenho J. A escolha da matriz de
ganhos definida na Equacdo 2.22, assumindo C' = [, atende este objetivo. Detalhes sobre esta
escolha podem ser consultados em Stevens e Lewis (2003), os quais foram omitidos nesta tese
por ndo fazerem parte dos objetivos da mesma e fazerem parte da teoria basica da concepgao de
controladores LQR.

K=R1'B'P (2.22)

Ainda € necessario definir as matrizes ) ¢ R. Segundo Alves et al. (2012), o procedi-
mento de projeto para encontrar a realimentacdo K pode ser resumido como: i) selecionar os
parametros de projeto () e R, ii) resolver a equagdo algébrica de Lyapunov (Equacdo 2.21) para
P e iii) encontrar o valor 6timo de K definido pela Equacdo 2.22. Para realizar o passo (iii)
utilizar-se-4 a rotina do MATLAB® chamada lyap(A,Q).

Uma maneira de selecionar as matrizes de desempenho () e R ¢é utilizando a regra de
Bryson (STEVENS E LEWIS, 2003), a qual as define em fun¢do dos desvios médximos dos
estados e dos controles como ) = diag {¢;} ¢ R = diag {r;} respetivamente, sendo ¢; e 7;

como definidos na Equacdo 2.23.

1
¢ = (mdximo valor de x )27 ie{l,2,..n}

1 | (2.23)
ri = je{1,2,..m}

L. 2
(médximo valor de u)

Como foi mencionado no inicio do presente capitulo, utilizando a teoria de pequenas
perturbacdes linearizar-se-4 a dindmica da aeronave em diferentes pontos de operacdo ao longo
do envelope de voo, havendo entdo a necessidade do escalonamento de ganhos para cada um
deles, isto torna possivel a aplicacdo do controlador LQR. O processo para determinag¢do dos
ganhos do controlador LQR descrito nesta secao serd utilizado para realizar o rastreamento da

velocidade total da aeronave usando o profundor com o intuito de comparar seu desempenho
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com as técnicas ndo lineares NDI e RIU. Pelo fato destas ultimas serem o suficientemente
robustas para garantir que um mesmo conjunto de ganhos seja vdlido em varios pontos do
envelope, incentivar-se-a de alguma maneira a aplicagcdo de técnicas nao lineares, especialmente

o RIU. Comparagdes do desempenho entre LQR e RIU sdo mostradas no capitulo de resultados.

2.1.2 Compensacao por Técnicas de Controle Classicas

Deve-se salientar nesta parte que, a aplicagdo de controle cldssico € dnica e exclusiva-
mente para ser comparado com o RIU a através de critérios especificos determinar qual oferece
maiores vantagens. Técnicas de controle cldssico sdo muito bem explicadas em livros de con-
trole cldssico como Ogata e Yang (2002), a abordagem de controle cldssico apresentada nesta
tese é exclusivamente para a implementacdo de um autopiloto de altitude, exatamente igual a
apresentada em Stevens e Lewis (2003). O nome "controle cldssico"deve-se a abordagem mista
adotada nesta tese entre técnicas de compensagdo de sistemas tanto no dominio da frequéncia
(especificamente um compensador de avanco) quanto pelo lugar das raizes. O procedimento
serd aplicado ao rastreamento de um sinal de referéncia de altitude da aeronave usando como
entrada de controle a deflexao do profundor. Considerar-se-a a dindmica do atuador e o controle
de cada estado da dindmica interna € feito independentemente. Esta abordagem foi proposta em

Stevens e Lewis (2003) e consiste basicamente em dois (2) passos descritos a seguir.

Passo 1, projeto da malha de controle interna para o angulo de atitude

Tal como mencionado em Stevens e Lewis (2003), controladores complexos como o con-
trolador de altitude ou piloto automadtico para pouso requerem do uso de compensadores in-
ternos mais simples como o caso do controlador de angulo de atitude. A Figura 2.3 mostra o
diagrama de blocos deste tipo de controladores com compensacao proporcional cujo ganho Ky
pode reduzir o erro estaciondrio e melhorar a resposta transiente (quanto maior for o ganho). A
realimentacio da taxa de arfagem € usada para fornecer maior amortecimento ao modo curto

periodo e a realimentacdo do angulo de atitude aprimora o amortecimento do modo fugoéide.

Basicamente este passo consiste em fixar o valor de Ky e através do auxilio da técnica
Lugar Geométrico das Raizes (LGR) € selecionado o valor do ganho proporcional da taxa de
arfagem (K,) de tal forma que o amortecimento do curto periodo seja o adequado. Esta me-
todologia de projeto tem a desvantagem de causar ruido nos sensores de taxa de arfagem pelo
fato de se precisarem valores de K, cada vez maiores se o valor de Ky for aumentado, o qual €

necessario a fim de reduzir o erro estaciondrio e = (#,.; — #) (STEVENS E LEWIS, 2003).

Este problema pode ser solucionado substituindo o compensador proporcional Ky por
um compensador Proporcional Integral (PI). Desta maneira, o polo na origem adicionado pela

parte integral consegue zerar o erro estacionario. Em Stevens e Lewis (2003) esta estratégia foi
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Figura 2.3: Malha de controle interna do angulo de atitude.

aplicada na aeronave F-16 e percebeu-se que o compensador PI degrada o amortecimento do
curto periodo. A solucdo proposta foi a adicdo de um compensador de avango/atraso de fase
com o zero posicionado a esquerda dos polos do curto periodo, isto, com o intuito de desloca-los

a esquerda do plano complexo aprimorando desta forma as margens de fase e ganho.

Passo 2, compensacao da malha externa para controle de altitude

Neste passo deve-se adicionar a altitude (/) como mais um estado da planta (compondo
a malha externa do sistema). J4 as realimentagdes de 6 e ¢ do primeiro passo 1, conformam
a malha interna do sistema. A adicdo de uma realimentacdo de altitude na malha de controle
tem um grande efeito nos polos do modo fugoide e um efeito relativamente fraco nos polos do
curto periodo (STEVENS E LEWIS, 2003). Levando-se em conta a afirmacdo anterior deve-se
considerar que os polos do curto periodo obtidos na malha de controle interna manter-se-ao
com poucas variacdes até o final do projeto da técnica de controle. A realimentacdo externa da
altitude contard com um compensador de avango de fase a fim de melhorar as margens de fase
e ganho ou simplesmente estabilizar o sistema. Ainda segundo Stevens e Lewis (2003), caso
seja requerido aprimorar o desempenho da resposta, um compensador de atraso de fase pode
ser adicionado em serie com o primeiro. Por simplicidade nesta tese o compensador do angulo
de atitude do loop interno serd do tipo proporcional com valor Ky e o compensador de atraso

de fase serd opcional. A malha de controle total do sistema € ilustrada na Figura 2.4.

2.2 Inversao Dinamica Nao Linear

Mesmo que a abordagem com escalonamento de ganhos resulte util em aplicacdes de
controle linear, o fato de estabelecer varios pontos de equilibrio e a interpolacdo dos ganhos

para cada um deles faz esta técnica requerer de um tempo consideravel de projeto. Com o in-
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Figura 2.4: Malha de controle da altitude.

tuito de evitar a construcao do escalonamento de ganhos e obter um conjunto de ganhos vélido
para grande parte do envelope de voo, surge a técnica de Inversdo dindmica Nao Linear. Esta,
pelo fato de ser projetada a partir de um modelo completo ndo linear do sistema a ser contro-
lado, demanda grandes recursos computacionais (GIVISIEZ, 2009). Segundo Stevens e Lewis
(2003), a inversdo dinamica € uma das poucas técnicas diretamente estendiveis de sistemas
lineares para nao lineares, e € nestes ultimos que demonstram sua verdadeira capacidade. A
inversdo dinamica nao € mais do que uma interpretacdo do problema de rastreabilidade baseado

em linearizacdo por realimentacdo (SLOTINE et al., 1991).

Esta técnica consiste em, literalmente inverter as equacdes da dinamica. Pelo fato de con-
siderar diretamente as nao linearidades do sistema, o manuseio das equacdes deve ser cuidadoso
j& que qualquer erro pode afetar significativamente o desempenho do controlador. De acordo
com Givisiéz (2009), o objetivo da técnica consiste na busca de uma entrada de controle de tal
forma que o sistema dindmico a ser controlado se comporte segundo uma dinamica desejada
previamente definida, desde que a mesma ndo viole as limita¢des fisicas do sistema. Uma vez
feito isto, obtém-se um problema de controle linear e qualquer outra técnica linear pode ser
aplicada para garantir o rastreamento da referéncia desejada. No caso de um sistema nao linear
onde as entradas ndo estejam expressas explicitamente nas equagdes da dindmica, serd neces-
sario o uso de ferramentas matematicas como derivadas de Lie, com o intuito de encontrar a

relacdo entrada-saida.

2.2.1 Formulacao Simplificada da NDI

Considere o sistema ndo linear representado na forma de varidveis de estado e com relacao

direta com o controle (affine form) da Equacgao 2.24, a qual segundo Stevens e Lewis (2003) é
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comum para sistemas de aeronaves cldssicos.

= f(z,t)+g(x,t)ul(t
(@.8)+ () 20
y=h(x,t)
Define-se x (t) € R™ como o vetor de estados, u (z,t) € R™ como o vetor de entradas e
y € RP como o vetor de saida com p = m (ndo confundir p com taxa de rolagem). No caso de
controle de aeronaves p = m indica que usa-se um Unico controle para cada saida controlada

(STEVENS E LEWIS, 2003), o qual facilitara a inversibilidade de ¢ (z, t) em passos posteriores.

A fim de determinar a entrada de controle, procede-se a derivar a saida com respeito a
z, resultando na Equacdo 2.25. Invertendo esta dltima obtém-se o controle u. (f) necessario
(Equagao 2.26).

j= 200 D 0y g ety o) 229
ue (t) = G (@) [~ F (%) + Jaes] (2.26)

De acordo com a Equacdo (6.90) de Slotine et al. (1991), a resposta desejada para um

problema de rastreabilidade por NDI é da forma:

V= Yaes (1) = Y5, — kp 1§ — . — kog (2.27)

Sendo v equivalente a um controlador linear e p o grau relativo do sistema. Este parametro
torna-se util quando a primeira derivada parcial da saida ndo tem uma relacdo linear direta com
o controle. O grau relativo representa o nimero de derivadas da saida, necessdrias para achar
tal relacd0. ¥ = Yreat — Ydes TEPrEsenta o erro entre a resposta real e a desejada. O vetor de
ganhos K = [k,_1, ..., K] deve garantir que a Equagdo 2.27 possua autovalores com parte real
negativa e desta maneira, assegurar a rastreabilidade da saida.

Como foi mencionado anteriormente, € possivel que apds a primeira derivada da saida

a controlar, nenhuma das entradas de controle "apareca", isto, devido a [%] g (z,t) ser

nulo. Para auxiliar nestes casos surge a denominada derivada de Lie. A principal vantagem
desta derivada € que ndo precisa do calculo de derivadas temporais para achar uma relacdo

direta entre a entrada e a saida, consequentemente, facilita sua implementacao numérica. Esta
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derivada serd brevemente explicada a seguir, aplicada diretamente ao problema de inversdao

dindmica em questao.

De acordo com Slotine et al. (1991), dada uma fung¢do escalar h (z) e um campo veto-
rial f (), define-se uma nova fungdo escalar Lh (x) chamada derivada de Lie de h (z) com

respeito de f (x) e expressada como:

Lih(x) =Vh(z)- f(x) (2.28)

Isto é, serd a derivada direcional de h (x) ao longo da dire¢do de f (x). Fazendo-se as

derivadas de Lie repetidamente obtém-se as Equacdes 2.29.

Lh (z) = h(x)

4 . . (2.29)
Lsh(z) = Ly (L}’lh (:E)) =V (L;’lh (x)) f(z)

Analogamente, caso exista um outro campo vetorial g (z), a funcdo escalar L,Lh (z)

poderd ser escrita como: V (Lsh (z)) g (). O que finalmente conduz a seguinte relagdo com a

Equacao 2.25:
. Oh Oh
= a;(f) f(z)+ 8ix)g (2)u = Lsh (z) + Lyh () u (2.30)

Derivando repetidamente esta expressao teremos e expressao da Equacgado 2.31.

y" = Loh (x) + LyLy ' () u (2.31)

Deve-se lembrar que a saida terd relacdo diretamente com a entrada sempre que tivermos
—1 . . ~ o A .
LgL? h (z) # 0. Dessa forma a lei de controle por inversdo dinAmica em termos da derivada

de Lie, sera definida como:

Ueontrot = [LgLl h (2)] 7 (v — Lyh (2)) (2.32)

Escolhe-se v como na Equagdo 2.27 de tal forma que a saida desejada correspondente
ao estado controlado (observavel) possa ser rastreada com a correta escolha dos ganhos K =

[kp—1, ..., Ko] os quais sdo ajustados a fim de garantir estabilidade assintética da saida contro-
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lada. Ja a estabilidade dos estados internos (nfo observaveis), segundo Brinker e Wise (1996)
apud Givisiéz (2009), nao € garantida se o sistema for de fase ndo minima (dindmica interna
instavel em sistemas ndo lineares) e por causa disso, um outro vetor de saida deveria ser esco-
lhido a fim de considerar estes estados. Deve-se lembrar, segundo Ogata e Yang (2002), que
um sistema de fase ndo minima (em plantas lineares) ndo € mais do que um sistema com no
minimo um polo ou zero com parte real positiva, ja para sistemas nao lineares que € o caso do
RIU, um sistema de fase nao minima € aquele que possui dindmica interna instavel (SESHAGIRI
E KHALIL, 2005).

2.3 Observacoes Sobre o Capitulo

Percebeu-se ao longo deste capitulo que técnicas de controle linear, especificamente as
baseadas em controle cldssico (por exemplo, compensador de avanco de fase), embora tenham
se mostrado efetivas na industria (especialmente pelo fato dos requerimentos de projeto "qua-
lidades de voo"dependerem da verificagcdo de critérios baseados em parametros de estabilidade
lineares), carecem de um procedimento sistemdtico para sintonizacao dos ganhos do controla-
dor caso haja mais de um ponto de operacdo. Por outro lado controladores modernos como
LQR contornam este problema mas ainda dependem do escalonamento de ganhos. Finalmente,
de acordo com a teoria da técnica NDI, percebe-se que a dependéncia do escalonamento de
ganhos pode ser descartada. Demonstrar-se-4 em capitulos posteriores que esta técnica con-
segue contornar tal situagdo mas, a complexidade das equacdes e dificuldade de manipulacao

representam uma limitacdo consideravel (alto preco a ser pago pela robustez).



Capitulo 3

Formulacao do Problema de Controle
com Regulador Integrativo Universal

O Regulador Integrativo Universal (RIU) é uma técnica relativamente recente a qual intro-
duz acdo integral ao controlador por estrutura varidvel (VSC, pelas siglas em inglés de Structure
Variable Control) também conhecido como controle por modos deslizantes, tal como mencio-
nado na secdo anterior. Este controlador possui uma estrutura simples e facil de implementar,
precisa unicamente do conhecimento do grau relativo e do sinal do ganho de alta frequéncia.
O RIU foi proposto por Khalil (2000) para sistemas ndo lineares SISO (Single-Input Single-
Output) e foi estendido em Seshagiri e Khalil (2005) para sistemas MIMO (Multiple-Input
Multiple-Output). Nesta técnica ndo se usa o SMC ideal, é necessario fazer uma aproximacao
da técnica do SMC por meio da substitui¢do da fungdo sign(-) (descontinua) por uma continua
definida pela fungdo saturagdo sat(-) a fim de reduzir o fendmeno de chattering. A principal
novidade desta técnica de controle € a inclusdao de um integrador condicional o qual age exclu-
sivamente dentro da camada limite da superficie deslizante. Segundo Vo e Seshagiri (2008), a
estrutura deste controlador é um caso especial do projeto genérico de um controlador de regula-
¢do de saida robusto para sistemas transformdveis a forma normal, cujo integrador condicional

permite o uso de pequenos ganhos.

No decorrer deste capitulo fazer-se-a4 um percorrido sobre a evolugdo desde o VSC até o
RIU, fazendo énfase nos conceitos e nas ferramentas matemdticas utilizadas. Na secdo 3.1 é
feita uma breve revisdo sobre o controle por estrutura varidvel e conceitos sobre controle por
modos deslizantes como camada limite e método equivalente sao discutidos. Estes, sdo basicos
para o entendimento do projeto analitico do RIU. Finalmente na sec¢do 3.2 apresenta-se passo a
passo o processo de implementacdo e calculo dos parametros do controlador RIU baseado nos
trabalhos de Khalil (2000) e Seshagiri e Khalil (2005).

25
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3.1 Controle por Estrutura Variavel

O controle por estrutura varidvel (VSC) foi proposto na metade do século passado e con-
cebido na antiga Unido Soviética por Emelyanov e seus colegas de pesquisa (HUNG et al.,
1993). Seu nome deve-se principalmente ao fato de utilizar uma fun¢do de chaveamento com
uma légica que altera a estrutura da lei de controle e faz com que as trajetdrias do sistema
(pontos no espaco de estados) estejam contidas numa superficie de chaveamento, portanto, esta
lei de controle é conhecida também como controle por superficies ou modos deslizantes SMC
(pelas siglas em inglés Sliding Mode Control) (DA ST1LVA, 2007).

Trata-se de uma lei de controle robusta capaz de lidar com incertezas no modelo ou com
dindmicas nao modeladas. Em Slotine et al. (1991), as primeiras sao chamadas de incertezas
estruturadas ou paramétricas e as ultimas de ndo estruturadas. Esta técnica € baseada no fato
de que um sistema de primeira ordem € mais féacil de controlar do que sistemas nao lineares de
ordem n (SLOTINE et al., 1991). Isto quer dizer que, ao invés de fazer uma malha de controle
para cada estado a controlar, constrdi-se uma superficie deslizante (a qual contém os estados a

serem controlados) a qual serd a tnica dindmica a ser controlada.

3.1.1 Formulacao da Lei de Controle VSC

Considere-se um sistema nao linear variante no tempo definido segundo a Equacao 3.1.

&= f(x,t,u) 3.1)

Define-se x € R™ como o vetor de estados, u € R™ o vetor de controle, sendo n e m a
ordem do sistema e o nimero de controles respetivamente. Propde-se uma varidvel de controle

por estrutura variavel da forma:

(z.1) uiy (z,t) se s;(z,t) >0 (32)
U; \ T, = .
wi— (x,t) se s;(z,t) <0

Sendo que 1 < ¢ < m e as funcdes u;, u;,— e s; sao fungdes continuas, s; é chamada
funcdo de chaveamento escalar e a funcdo vetorial s (z,t) definida pelas fun¢des de chavea-
mento, isto &, s(z,t) = [s1(z, 1), s2(, 1), ..., S (x, t)]T é denominada fungiio de chaveamento.
Analogamente, u (z,t) é definido pelos controles u; e ¢ chamado de controle a estrutura varid-
vel u(x,t) = [uy(x,t), ua(w,t), ..., um(z,t)]’. De acordo com Da Silva (2007), a alteragdo da

funcdo que determina uma varidvel de controle u; ocorre no conjunto de pontos do espago de
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estados no qual s; (z,t) = 0, tal como na Equagéo 3.2. Para qualquer valor de i, o conjunto de
pontos no espaco de estados que satisfaz s; (z,t) = 0 € denominado superficie de chaveamento

e é representado por S;.

Considere-se o vetor de estados inicial do sistema x (fy) em um instante de tempo ¢y, e
assume-se que x (to) estd contido em uma superficie de chaveamento S;, se para qualquer tempo
t dentro do intervalo [t t/| o vetor de estados x () ainda pertence a .S;, a resposta para x (t) é
denominada modo deslizante no intervalo |t, t;|. Uma vez feitas tais defini¢des o problema

de controle pode ser resumido em dois passos (DA SILVA, 2007):

i) Definir uma fungdo de chaveamento s (z,t), que define um conjunto de superficies de
chaveamento S = 57 U Sy U ....S,, no qual existem modos deslizantes que satisfazem um obje-

tivo de controle.

ii) Determinar um controle a estrutura variavel como o definido pela Equacgdo 3.2 tal que
uma superficie de chaveamento .S; seja atingida em um tempo finito, para qualquer condi¢io

inicial do vetor de estados contida em uma vizinhanga no espago dos estados.

3.1.2 Definicao da Superficie Deslizante

A formulacdo feita até o momento € muito genérica, para ilustrar o uso dos modos desli-
zantes, aplicar-se-4 ao problema de rastreabilidade proposto em Slotine ez al. (1991). Considere

o sistema nao linear de uma entrada descrito pela Equagao 3.3.

2™ = f(X)+b(X)u (3.3)

Sendo X = [az, Ty eeny x("‘l)} o vetor de estados, x a saida pretendida do sistema e o
escalar u a entrada de controle. Pela propria concepgdo da lei de controle, as fungdes f (X)
e b(X) ndo sdo exatamente conhecidas mas as incertezas nelas estdo limitadas superiormente
por fun¢des continuas dependentes de X, faz-se necessario conhecer o sinal destas funcdes e o
valor do seu limite. O problema de controle consiste em fazer que o vetor de estados X rastreie
um vetor de referéncia desejada X; = |x4,2g4, ..., x&”_l)} a qual deve satisfazer a condicao
X4 (0) = X (0) de tal forma que o objetivo de controle seja possivel, caso contrério, sé serd

possivel apds o regime transiente da resposta tenha ocorrido.

A fim de simplificar a notago, define-se X = X — X, = [#, %, ..., ™ Y] como sendo o

erro do sistema e definem-se as fun¢des de chaveamento dependentes do tempo S (¢) que estdo
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Figura 3.1: Caélculo de limites do erro de rastreamento.
Adaptado de Slotine et al. (1991)

definidas no espaco dos estados R" como s (Z,t) = 0, sendo:

d n—1
S@Jy:(%+w) i (3.4)

Sendo A\ um escalar positivo relacionado com a taxa de decaimento do erro. Se consi-
derarmos por exemplo um sistema de segunda ordem (n = 2) ou terceira ordem (n = 3), a
Equagio 3.4 resultaria em: s = & + \¥ ou s = & + 2\% 4+ A% respetivamente, ou seja, a soma
ponderada do erro e suas derivadas. Usando a condi¢@o inicial X, (0) = X (0), o problema de
rastreamento X = X, é equivalente a manter as trajetérias do erro na superficie S (¢) para todo
t > 0, portanto, se s = 0 o problema se reduz a uma equagdo diferencial linear cuja solugdo
unica € £ = 0 (de aqui vem a afirmac¢@o de que € mais facil controlar um sistema de primeira
ordem do que controlar vérios sistemas de ordem n). De acordo com Slotine et al. (1991), limi-
tantes superiores na superficie s podem ser diretamente traduzidos em limitantes para o vetor
erro de rastreamento z, portanto, o escalar s representa uma medida verdadeira do desempenho

do rastreamento. Sob a hipétese de X (0) = 0, tem-se que:

VE>0,]s ()] <@ =t > 0,129 (1) < (2N '€, (i =0,...,n — 1) (3.5)

Sendo ¢ = ®/\""!, sendo ® a camada limite. Devido a prépria defini¢do da fungdo
de chaveamento da Equacdo 3.4, é possivel obter o erro de rastreamento & através de uma
sequéncia de filtros passa baixa de primeira ordem, tal como ilustrado na Figura 3.1, sendo

p = (d/dt) o operador de Laplace. Se analisarmos a saida do primeiro filtro y; teremos:

t
yl(wzzb/‘e—k“*”s(ijdz’ (3.6)
0
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Figura 3.2: Caélculo de limites das derivadas do erro de rastreamento.
Adaptado de Slotine et al. (1991)

Com |s| < @, obtém-se a inequagdo da Equagdo 3.7.

t
lya (1)] < / e AT = (@/X) (1 — ) < @/A 3.7)
0

Aplicando o mesmo raciocinio com os filtros sucessivos até a saida y"~! = 7 tem-se

como resultado:

— ¢ (3.8)

De maneira similar, as derivadas do erro podem ser obtidas através da sequéncia mostrada

na Figura 3.2. A partir do resultado anterior tem-se: |2;| < ®/A\"~17% logo, notando que: -2 =

A
p+)\—)\ _ A z s, . ~
S = 1l—a%¢ possivel, observando a Figura 3.2 chegar na Equac¢ao 3.9, demonstrando a

validade da hipdtese descrita na Equacdo 3.5:

101 < (0 ) (143) =@ 69)

Finalmente no caso mais interessante X (0) # 0, os limites da Equagdo 3.5 para 7" sdo
atendidos assintoticamente com uma constante de tempo (n — 1) /\. Como consequéncia, um
problema de rastreamento de ordem n foi substituido pelo problema de estabilizacdo de primeira
ordem da funcdo escalar s. Com o intuito de manter s = 0 escolhe-se um controle « de tal forma

que fora da superficie S () a condi¢do da Equacéo 3.10 seja atendida.

22 < .
55 < lsl m>0 (3.10)

A qual segundo Slotine et al. (1991), quer dizer que a distancia ao quadrado até a superfi-
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cie decresce ao longo de todas as trajetérias do sistema. Consequentemente, quando a trajetdria
do sistema alcanca a superficie, permanece nesta, isto €, uma vez atendida a condi¢do de desli-
zamento (Equacao 3.10), a superficie de deslizamento se transforma em um conjunto invariante.

Tal como se ilustra na Figura 3.1.2.

) A

s

0

-

s(t)

Superficie deslizante

Figura 3.3: Condi¢ao de deslizamento.
Adaptado de Slotine et al. (1991)

Cabe salientar que a condicdo de deslizamento torna o sistema o suficiente robusto para
lidar com incertezas no modelo e perturbacdes. Atendida a condi¢@o de deslizamento, a funcdo
de chaveamento passa a se chamar de superficie de deslizamento (SLOTINE ef al., 1991), e
o comportamento do sistema uma vez nessa superficie € chamado de modo deslizante e as

trajetorias do sistema serdo definidas pela Equacao 3.11.

d n—1
(E—i—/\) =0 3.11)

Logo, a superficie s(t), além de ser um lugar serd também uma dindmica. E importante
destacar que, se a condi¢do de deslizamento (Equagdo 3.10) for atendida, mesmo com X (0) ~
X4(0), a superficie s(t), serd alcangada num tempo finito menor que |s(t = 0)| /7. Assume-se
por exemplo s(t = 0) > 0 e define-se t,cqnce © tempo requerido para atingir a superficie s = 0.

Integrando a Equagdo 3.10 no intervalo [0 ¢4cance] chega-se em: tyicance < |s(t = 0)|/n, um
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resultado similar € encontrado se assumirmos s(¢ = 0) < 0. Conclui-se entdo que uma vez na
superficie, o erro tende exponencialmente para "zero"com uma constante de tempo (n — 1)/
(devido a sequéncia dos n — 1 filtros de constante de tempo 1/ cada). Na Figura 3.4 ilustra-se
o atendimento da condicao de deslizamento para a superficie deslizante anteriormente definida
(Equacao 3.10).

X

Convergéncia Assintotica 4
para o alcance da

superficie deslizante

Convergéncia Exponencial
do Modo Deslizante

>
=N
—A s=()

Figura 3.4: Interpretacio grafica das condigdes 3.4 e 3.10.
Adaptado de Slotine ef al. (1991)

Resumindo, o controle por modos deslizantes consiste na defini¢do de uma superficie
deslizante em funcao do erro (Equagdo 3.4), de tal forma que atendendo a condi¢do de desli-
zamento (Equacgao 3.10), as trajetdrias do sistema (por exemplo = e = na Figura 3.4), partindo
desde fora da superficie possam convergir a superficie s = 0 em um tempo menor do que
(n — 1)/\ e posteriormente com uma constante de tempo 1/) consiga atender X = Xy, O
controle u deve ser escolhido de tal forma que a condi¢do de deslizamento seja atendida, além
disso, devido a capacidade da lei de controle em lidar com perturbacdes e incertezas no modelo

faz-se necessdrio que o controle seja "descontinuo ao longo de s(¢)".

Como na prética o chaveamento de controle nio € instantdneo nem o valor de s é conhe-
cido com precisao produz-se o fendmeno conhecido como chattering, o qual gera alta atividade
permanente e excessiva de controle, a qual pode excitar dindmicas de alta frequéncia que até o
momento nao foram consideradas no modelo (SLOTINE et al., 1991). Na Figura 3.5 ilustra-se o
fendmeno de chattering causado pelo controle por chaveamento, posteriormente serd mostrada

uma solugdo a este problema.

3.1.3 Aproximacao Continua de Modos Deslizantes

De acordo com Hung e al. (1993), a hipétese de que o controle pode ser chaveado de
um valor a outro a uma velocidade infinitamente alta € a principal causa de chattering. As

duas principais razdes para isto ocorrer sao a presenca de atrasos de tempo finitos no célculo
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;\:.

Xq(t)

s=0

Figura 3.5: Fendmeno de chattering em modos deslizantes.
Adaptado de Slotine ef al. (1991)

do controle e a limitacdo dos atuadores fisicos. Varios métodos tém sido implementados para

eliminar este fendmeno ou pelo menos para reduzir seus efeitos, entre eles temos:

Sintonizacao da lei de alcance

Consiste em sintonizar os parametros ¢; € k; na lei de alcance (Equacao 3.12), préximo
da superficie deslizante (s = 0) tal que |s;| ~ ¢;, escolhendo o ganho k; o suficientemente pe-
queno, a quantidade de movimento vai se reduzir na medida que as trajetorias se aproximam da
superficie de chaveamento e como resultado a amplitude do chattering se reduz. Um problema
ocorre caso ¢; = 0 devido a que o tempo de alcance pode-se tornar infinito, a sintoniza¢do do

termo k; pode incrementar a velocidade de alcance na medida que este também aumenta.

Aproximacao continua

Utilizada também com o intuito de reduzir o chattering, consiste em substituir o controle
de chaveamento ideal descontinuo definido pela Equacdo 3.13 por uma aproximac¢do continua

chamada funcdo de saturacdo, descrita pela Equacdo 3.14.

, +1 s>0
u(s) = sign(s) = (3.13)
-1 s5<0
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(a) (h)

Figura 3.6: Modos deslizantes ideal (a) e aproximacao continua (b).
Retirado de Hung et al. (1993)

+1 s>upu
u(s) = sat(s) = s/u |s| <p (3.14)
-1 s<—pu

Com esta aproximacao consegue-se que dentro da camada limite (;) aja a funcdo aproxi-
mada enquanto que fora desta o controle continue com as caracteristicas do controle chaveado
descontinuo (Equacao 3.13). Ao contrario do que acontece com a funcdo sinal, a superficie s
com a funcdo saturag@o nio € forcada a seguir a linha s = 0 se ndo, a permanecer na vizinhanga
+u. De acordo com Hung et al. (1993) as seguintes conclusdes desta aproximacao podem ser
obtidas: i) Os modos deslizantes ndo existem devido as trajetorias do sistema nao terem sido
forcadas a permanecer na superficie s = 0, ii) Nao hd chattering devido ao controle aproximado

ser utilizado dentro da camada limite, e iii) a propriedade de invariancia ndo existe mais.

Mostra-se na Figura 3.6 o comportamento das trajetérias do sistema no plano de fases
(assumindo sistema de segunda ordem). Na Figura 3.6 (a), a existéncia de um modo deslizante
pelo fato das trajetdrias permanecerem coladas em s = 0. A Figura 3.6 (b), mostra a influéncia
da aproximagao continua descrita pela funcdo saturacio. nas trajetorias do sistema é mostrada

na Figura 3.6b. Neste gréfico a varidvel A = 1 (camada limite).
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Método de Controle Equivalente

O método de controle equivalente € descrito em Da Silva (2007) como uma técnica para
a determinacdo de equagdes diferenciais que podem representar modos deslizantes de sistemas
de controle a estrutura varidvel. Em sec¢des subsequentes serd ressaltada a importancia de
aplicacao deste método na formulagdo do problema de controle com RIU. Uma breve descri¢cdo

sobre o funcionamento do método € feita aqui baseado no trabalho de Da Silva (2007).

Considere-se uma planta ndo linear variante no tempo de ordem n com m varidveis de
controle, tal como a mostrada na Equacdo (3.1), e considere-se um vetor de controle com fun-
¢oes de chaveamento escalares invariantes no tempo, considere-se também que sdo satisfei-
tas as condicdes necessdrias e suficientes para a existéncia de um modo deslizante na interse-
cdo das superficies de chaveamento S, S, ...,.S, com r < m e representada por Sio , =

S1 NS N...N.S,.. Sabe-se que durante o modo deslizante a Equagado 3.15 deve ser satisfeita.

si(z) =0, 1=1,2,...,7 (3.15)

Derivando em fun¢do do tempo cada trajetéria definida pela Equacdo 3.15, tem-se que

durante o modo deslizante as equacdes definidas pela Equacgdo 3.16 devem ser satisfeitas.

$i(z) =0, i=12..,r (3.16)

Devido a s; ser funcao do vetor de estados x, a derivada temporal de s; pode ser escrita uti-
lizando a regra da cadeia em funcdo da derivada temporal de x, tal como mostrado na Equagdo
3.17.

Si(x) = V(si(x))'d = v(si(x) flt,z,u) =0, i=1,2,....r (3.17)

Da prépria definicdo das varidveis de controle apresentada na Equacdo 3.2 sabe-se que

durante o modo deslizante as variaveis de controle uq, us, ..., #, sdo indeterminadas e cada va-
+

i

ridvel de controle w, 41, U2, ..., Uryy € definida por uma respetiva fungdo continua u; ou u

Na Equacio 3.18 mostra-se a dependéncia da fung¢do f com as varidaveis de controle.

V(s,-(:r))T:t = V(si(x))Tf(t,x,ul,ug, ey Uy U 15 U2y ooy Up) = 0, 1 =1,2, .7
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Segundo Da Silva (2007), € razodvel considerar que tais varidveis de controle podem ser
determinadas de modo que o sistema de equagdes definido pela Equacdo 3.18 seja satisfeita,
portanto, considera-se um conjunto de fungdes continuas u; = uj’,uy = ug?, ..., u, = u
capazes de satisfazer a Equacdo 3.18 durante um modo deslizante, o qual ocorre sobre S1 2,

com amplitudes limitadas pelas amplitudes das respetivas fungdes u; e u;, isto é:

min(u; ,uf) < ul? <maz(u;,uf), i=1,2,..,r (3.19)

Tal conjunto de varidveis de controle u; = ui?,us = us?,...,u, = u? é denominado
controle equivalente e a equacao diferencial definida pelo controle equivalente pode representar
os modos deslizantes do sistema a estrutura varidvel sobre S; o .. Dito de outra maneira, o
controle equivalente é o conjunto de controles u; = ui?, us = uy’, ..., u, = ul que satisfazem

a Equacdo 3.18.

3.2 Regulador Integrativo Universal

Como foi mencionado na introducdo desta tese, a concepcao do regulador integrativo
universal comegou no final do século passado com o trabalho desenvolvido por Mahmoud e
Khalil (1996), os quais introduziram controle integral para garantir estabilidade assintética em
sistemas ndo lineares SISO, de fase minima, transformaveis a forma normal e considerando
o problema de rastreabilidade de uma referéncia constante. A palavra "Universal"do nome
desta técnica de controle teve origem devido a familia de plantas as quais esta técnica pode
ser aplicada, sendo esta qualquer planta que compartilhe 0 mesmo grau relativo e mesmo sinal
do ganho de alta frequéncia (KHALIL, 2000). Aproveitando a flexibilidade de Mahmoud e
Khalil (1996) enquanto a escolha da técnica de controle a ser utilizada para estabilizar o ponto
de equilibrio do sistema, Khalil (2000) prop6s o RIU para sistemas SISO, de fase minima, mas
usando observadores de alto ganho, além disso sugeriu um procedimento de sintonizagdao dos

parametros chave do controlador.

No trabalho atual utilizar-se-4 a técnica de controle RIU proposta em Khalil (2000) e ex-
tendida em Seshagiri e Khalil (2005) para sistemas MIMO com o intuito de resolver o problema
de rastreabilidade aplicado a uma aeronave cuja dinamica € nao linear, com grau relativo bem
definido e capaz de ser transformado a forma normal via linearizacdo de entrada-saida. A prin-
cipal inovacao deste método deve-se a melhora da resposta transiente do sistema causada pela
acdo integral, a qual € realizada com a introdu¢do de um integrador o qual age condicional-
mente, dentro da camada limite. Isto €, o RIU é um controlador por modos deslizantes continuo

(utilizando saturador) com um integrador condicional.
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Inicialmente apresentar-se-do os fundamentos matematicos necessarios para realizar a
transformacdo do sistema a forma normal como a derivada de Lie e a constru¢do de difeo-
morfismos locais. Seguidamente serd apresentado o procedimento de projeto de lei de controle
por RIU proposto por Seshagiri e Khalil (2005) e finalmente serd fornecida uma descri¢do do
processo adotado por Seshagiri e Khalil (2005) para a demonstragdo de estabilidade do conjunto
(Aeronave + Lei de controle de voo, tipo RIU), procedimento baseado na teoria de estabilidade
de Lyapunov (método direto). E importante ressaltar que o procedimento para demonstragio
de estabilidade apresentado em Seshagiri e Khalil (2005) € genérico, portanto, a contribuicdo
deste trabalho neste quesito € a demonstracdo de que a dindmica de voo do conjunto previa-

mente mencionado é estavel, seguindo os critérios definidos em Seshagiri e Khalil (2005).

3.2.1 Fundamentos Matematicos

Numerosas técnicas de controle como Inversao Dinamica nao Linear (NDI) ou lineari-
zacdo por realimentacdo da saida requerem o célculo das derivadas da saida e de acordo com
o nivel de dependéncia das saidas escolhidas com as entradas de controle respetivas pode ser
necessario obter as expressoes das derivadas para ordens superiores. Uma ferramenta matema-
tica que auxilia nesta tarefa € a derivada de Lie (a qual pode ser implementada numericamente)

descrita brevemente a seguir.

Derivada de Lie

Considere-se o campo vetorial f : R" — R"™ dependente dos estados z, ou seja, f(z)
com derivadas parciais continuas até qualquer ordem requerida. Se for dada uma fungdo h(x)
também com derivadas parciais continuas até qualquer ordem e denotando o gradiente desta

funcdo como Vh, tem-se que:

o

Vh = —
ox

(3.20)

Segundo Slotine et al. (1991), este gradiente é representado como um vetor linha de ele-
mentos (Vh); = 0h/0z;. Similarmente, dado um campo vetorial f(x), o jacobiano de f ¢é

denotado por V f.

_of

=5 (3.21)

Representado pela matriz (m x n) de elementos (Vf);; = 0f;/0x;. Logo, define-se a
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derivada de Lie como na Definicdo 3.1 ( defini¢do 6.1 em Slotine et al. (1991)):

Definicao 3.1 Seja uma funcdo escalar h : R" — R com derivadas parciais continuas até
qualquer ordem e, f : R — R". A derivada de Lie com respeito a [ é uma funcdo escalar
definida por Lh = Vhf.

Logo, a derivada de Lie Lfh = Vhf ndo é mais do que a derivada direcional de 1 ao

longo da dire¢do do vetor f. Derivando repetidas vezes pode-se chegar na Equagao 3.22.

Lih = Ly(Lh) = V(L7 h)f i=1,2,.. (3.22)

Analogamente, se existir outro campo vetorial g, a fun¢éo escalar L,L¢h(x) sera:

Lgth = V(th)g (323)

Difeomorfismo local

Um difeomorfismo pode ser visto como uma generaliza¢do do conceito conhecido como
transformacdo de coordenadas e descrito na definicao 3.2 (tal como em defini¢do 6.3 de Slotine
et al. (1991)):

Definicao 3.2 Seja a funcdo ¢ : R — R" definida na regido (), ¢ é chamado de difeomorfismo
se é continuo e com derivadas parciais também continuas suaves e se a inversa ¢~ existe e

também é smooth.

Caso a regido € seja o espaco dos estados completo R", ¢(x) é chamado de difeomor-
fismo global os quais sdo pouco comuns. Ja difeomorfismos locais encontram-se com maior
frequéncia e estes sdo formados na vizinhanca de um determinado ponto, como por exemplo,
um ponto de equilibrio. Dada uma fung¢io néo linear ¢(x) é possivel verificar se trata-se de um

difeomorfismo local usando o seguinte teorema (lemma 6.2 em Slotine et al. (1991)):

Teorema 3.3 Seja ¢(x) uma fun¢do suave definida na regido 2 em R". Se a matriz jacobiana
V¢ é ndo singular no ponto x = xo de ), logo ¢(x) define um difeomorfismo local numa

subregido de ().

Nesta tese, o conceito de difeomorfismo local serd usado para transformar a dindmica do
sistema a ser controlado a forma normal com o intuito de demonstrar que a transformacao de

coordenadas de fato existe e é verdadeira. Para fazer isto € suficiente mostrar que o jacobiano
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V¢ é invertivel, isto é, que o gradiente dos elementos de ¢(x) sdo todos linearmente indepen-
dentes, esta condi¢do € andloga a condicao de controlabilidade em sistemas lineares (SLOTINE
etal., 1991).

3.2.2 Projeto Analitico do Controlador RIU

O procedimento para construir um controlador baseado na lei de controle por modos des-
lizantes com integrador condicional, também conhecido como regulador integrativo universal
(RIU) € descrito nesta secdo de acordo com o trabalho proposto por Seshagiri e Khalil (2005).

Esta abordagem ¢ para sistemas MIMO de fase minima e adaptavel a sistemas SISO.

Definicao do sistema a controlar

Considere-se um sistema nao linear MIMO modelado como na Equacio 3.24 a seguir:

m

r — i 79 —+ A 70 Z+5z 707
i = fi(x,0) ;9(90 i + i, 0, w)] (3.24)

yi = hi(z,0) 1<i<m

Sendo x € R"™ o vetor de estados do sistema e n a ordem do mesmo, u € R™ o vetor de
controle sendo m o nimero de controles disponiveis, y € R™ o vetor de saida, # é um vetor de
pardmetros constantes desconhecidos pertencente ao conjunto © C RP, w(t) é uma parte de um
sinal exdgeno continuo que pertence ao conjunto compacto W C RY, f;(-) e g;(+) sdo campos
vetoriais suaves (smooth) dentro do conjunto D = D, x ©, sendo D, um subconjunto aberto de

R™, h;(+) sdo fungdes continuas em D e as perturbagdes d;(-) sdo fungdes continuas em D x W.

Transformacao a forma normal

Desconsiderando as perturbagdes do sistema da Equagdo 3.24, assume-se que o sistema
tem um vetor de graus relativos uniforme {p1, po, ..., prn } €em D, o qual é calculado através da

Equacao 3.25.

Ly, LEh(x) = 0, - = (3.25)
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Uma vez calculado o grau relativo, constréi-se a matriz A(z, §) tal como na Equagéo

A(x,0) = {Lg, Ly hi} (3.26)

A(x,0) deve ser ndo singular Vo € D, e V0 € O e a distribuicdo {g1, g2, ..., g } deve
ser involutiva (KHALIL, 2000). Ao entendimento do autor desta tese a matriz A(x, ) deve
ser quadrada pelo fato do nimero de controles e de saidas serem iguais. O autor interpreta as
condi¢des acima como a garantia de que o difeomorfismo construido seja invertivel e como
consequéncia verifica-se a independéncia linear dos vetores que compdem a A(z, ) (equiva-
lente a condicdo de controlabilidade em sistemas lineares), desta forma a transformacgdo de
coordenadas (Equagdo 3.27) é verdadeira (Vide definicdo 3.2). Também ao entendimento do
autor, a ndo singularidade parcial de A(x, #), ou seja, a delimitagdo do dominio no qual A(z, 6)
€ nao singular, poderia ser usada como condi¢@o limitante para definir os conjuntos D, e O.
Sendo atendidas as Equacdes3.25 e RIU2, pode ser calculado um difeomorfismo local, escrito

na Equacdo 3.27.

§ €RP (3.27)

€ R"?
Tl(xae) ] K

Na Equacdo 3.27, n é a dinamica interna do sistema a qual s6 existird caso p < n, &
serd denominada neste trabalho como a dindmica externa. Esta ultima varidvel é produto da
transformacdo de coordenadas e definida através de derivadas de Lie da saida, como mostrado

a seguir na Equacdo 3.28.

7 7 j — 1 - —
§={¢} sendo & =Ly 'k R, (3.28)

A dinamica interna deve ser escolhida de tal forma que atenda a seguinte condi¢do:

IA
<.
IN

m

ngni =0
- p)

(3.29)

—_
VAR
IN
E)

Desta forma finaliza-se de construir o difeomorfismo local T'(x, ), portanto, as transfor-

macoes de coordenadas definidas pelas Equagdes 3.28 e 3.29 permitem reescrever o sistema na
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forma normal (Equacgdo 3.30).

n=¢n,§,0)

g . “ (3.30)
§'= A" + B, |bi(n,§,0) + Z%’(W’éa 0)[ui + 6i(n, &, 0, w)]

Jj=1

Sendo esta nova dindmica determinada a partir da seguinte transformacdo (KHALIL,
2000):

& =&in 1<i<(p—1)
& =b(&,n) +a(&,n)u (3.31)
n=Lyn; 1<j<(n—p)

Sendo b(&,n) = Lihi(z) e a(é,n) = LgLfflhi(x) = A(z). O conjunto (A;, B;) na
Equacdo 3.30 € a forma candnica controldvel que representa a cadeia de integradores p;, onde
as matrizes A; e B; sdo definidas pelas Equacdes 22 e 23 do trabalho de Singh e Khalil (2005)

e apresentadas na Equacdo 3.32 a seguir.

A= B, = : (3.32)

- T = piXpi - T opixl
Definicao do problema de rastreabilidade

Para o problema de rastreabilidade ser totalmente formulado devem-se estabelecer algu-
mas condi¢cdes que representam as propriedades necessdrias para ser possivel o rastreamento
do sinal de referéncia. Devem existir pontos de equilibrio e a dindmica interna do sistema
deve ser exponencialmente estivel, vide hipotese 4 em Seshagiri e Khalil (2005). Enquanto aos

requisitos que devem ser atendidos pela referéncia temos:

i) As referéncias r;(t) e suas derivadas até a p;-ésima derivada devem estar limitadas (ndo

podem tender a infinito), e 7/ (¢) continua V¢ > 0.

ii) Quando o tempo tende ao infinito o limite da referéncia deve ser constante (convergir
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para um valor estaciondrio) e o limite da p;-ésima derivada da referéncia deve ser nulo, isto é,

limy o0 7(t) = 75 € limy oo 774 () = 0.

Um caso especial que atende estas condi¢cdes € uma referéncia constante (SESHAGIRI
E KHALIL, 2005). E requerido também que os sinais exégenos w(t) se aproximem de uma
constante w,s. O atendimento do primeiro requisito manterd o erro limitado a um valor maximo
e o cumprimento do segundo garantird que o erro convirja assintoticamente para "zero". Uma
vez conhecida a referéncia e suas derivadas é preciso definir um vetor w(t) = {rl(p i)} € um vetor
v(t) = {v'} que as contenha (as derivadas da referéncia) a fim de introduzi-las na dinimica
do erro a qual € descrita através da Definicdo 3.4. Para isto, define-se: r,, € X C R™ e

d = (rss, 0, wss) pertencente ao conjunto Dy = X X © x W.

Definicdo 3.4 Para cada d € D, existe um tinico ponto de equilibrio & = Z(d) € D, e um
linico controle u = u(d) tal que f(z,0) + g(z,0)[u + §(Z,0,wss)] = 0 e rss = h(Z,0).

Logo a dinamica do erro (Equagdo 3.33) pode ser obtida fazendo a mudanga de varidveis

=n—fee =& — ¢ —l, sendo 77 e £ os pontos de equilibrio da dindmica interna e

externa respetivamente. Com £i(d) = [rs,0,...,0]” e como foi mencionado anteriormente
(1) p—1

r

vi(t) = (75— Tissy Ty s ooy TE ).

i =¢(z,e+v,d)
¢ = Aie' + By |by(z, e—l—vd—r +Zawze+v d) x (u; + 6;(z,e +v,d,0))
7=1

(3.33)

Com o intuito de limitar a andlise no dominio (z, e) faz-se necessdrio definir os limites

destas varidveis, isto serd feito através da seguinte definicio (SESHAGIRI E KHALIL, 2005):

Definicao 3.5 Existem constantes positivas [, e ly independentes de d, de tal forma que Vdg,
weW,veAeweN,ec E={le] <lhleze Z=A{|z] <L}

Estes limites serdo utilizados com o intuito de demonstrar que a origem 2z = () da dindmica
zero do sistema 2 = ¢(z, 0, d), e consequentemente a dindmica interna, sdo exponencialmente

estaveis. Para isto acontecer, o teorema 3.6 deve ser atendido.

Teorema 3.6 Existe uma fungdo prépria de classe C, V, : Z — R, possivelmente dependente
de d e fungoes classe Kappa independentes de d: \; : [0,13) — R (i = 1,2,3) e~; : [0,y +
l1) = R, de tal forma que:
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Ai(lz]) S V(t, 2, d) < Ao(]z])

ov, IV, (3.34)
< >
% T s (z,e+v,d) < As3(]2]) V|z| > y(le +v])

Eparatodoe € E, z € Z, d € Dy, conduzindo a v(ly) < A\;'(\(l2)). Desta forma
z = 0 € exponencialmente estdvel. Deve-se lembrar que V, trata-se de uma candidata a funcao
de Lyapunov (CFL) e que |v| < lo. Uma fungéo classe Kappa A : [0, a) de acordo com Khalil
(2002a) (Defini¢do 4.2) é aquela que: i) quando avaliada em zero é nula (A(0) = 0) e ii) é
estritamente crescente, ou seja, A(a) > 0,Va > 0.

Projeto do controlador

Como foi mencionado anteriormente, o controlador RIU é uma melhora do controle por
modos deslizantes usando integradores condicionais. Definir-se-4 inicialmente a superficie des-

lizante sem o integrador (Equacgdo 3.35), cabe salientar que a ordem € definida pelo grau relativo

respetivo.
pi—1
si= Y kelte (3.35)
j=1

Sendo que as constantes & sdo escolhidas de tal forma que o polindmio N ' +k? | A2+
.. + Kk seja Hurwitz, ou seja, que seus autovalores A\, A2, ..., \?i =1 possuam estritamente parte
real negativa, de tal forma que quando as superficies sejam restritas a s; = 0, o erro e suas
derivadas convirjam para zero (SESHAGIRI E KHALIL, 2005). Caso as derivadas do erro nao
estejam disponiveis, utilizar-se-d0 observadores de alto ganho para estimé-las. Derivando a

superficie deslizante da Equagdo 3.35 obtém-se:

$; = Fi(z,e+v,d,r") —i—Za” [u; + 6;(-)] (3.36)

Sendo Fi(-) = b;(-) — r{" + Y202 e , kielh, . A seguinte defini¢do é necessdria para levar

em conta as incertezas no modelo.

Definiciio 3.7 Define-se a matriz A(-) = a;; cujos termos sdo usados nas Equagées 3.25, 3.33
e 3.36 como A(z,e +v,d) = T(z,e 4+ v,d,r")A(e + v) sendo A uma matriz conhecida ndo
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singular e I' = diag|y1, 72, .oy Ym), com () > v >0el <i<mparatodoe € E, z € Z,

d € Dy e alguma constante positiva .

Aplicando-se o método de controle equivalente descrito na subsecdo de VSC, para con-

trole por modos deslizantes ideal, o controle é da forma:

u=A"(e,v)[~F(e,v,m) + v] (3.37)

v; = —fi(e, v, w)sign(s;)

Sendo F(-) um valor nominal de F(-) o qual pode ser escolhido como F(-) = 0 e ndo
estar restrito obrigatoriamente a F(-) = ?;_11 kiel ., —r? +b(-). Sendo b(-) um valor nominal
de b(+). A determinag@o do ganho ;(e, v, w) do controlador sera explicada posteriormente.

Faz-se a seguir a introducdo do integrador condicional modificando a superficie deslizante

ideal, obtendo-se:

pi—1

si=kioi + Y ki + el (3.38)
j=1

Sendo o; a saida do integrador condicional da Equagdo 3.39. Percebe-se que a partir
deste passo faz-se uma aproximacao continua do controlador por modos deslizantes usando-

se a fun¢do saturagdo sat(-):

(2

G; = —kioi + pisat (S—) . k>0 (3.39)

Sendo p; a espessura da camada limite a qual deve ser o suficientemente pequena para
atingir o desempenho do SMC ideal (SESHAGIRI E KHALIL, 2005). Logo, o controle para a

aproximacdo continua por modos deslizantes sera:

u=A"Ye,v)[—F(e,v, ) + 1]
(3.40)
v = —Bile, v, w)sat(s;/ ;)

Dentro da camada limite (|s;| < p;), o integrador condicional transforma-se em d; =
T , . , : . ‘

Jp:l ki€l 1 + €, = €, sendo e, denominado em Seshagiri e Khalil (2005) como "erro au-

mentado”, definido como a combinagdo linear do erro e suas derivadas até a ordem (p; — 1).

J4 fora da camada limite (|s;| > p;), o integrador se reduz a 6; = —kio; + p;sign (s;/11;) o
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que indica que a funcdo sign (s;/u;) age unicamente nesta regido. Derivando a superficie des-
lizante, desta vez considerando o integrador condicional, usando a Equagdo 3.40 e a defini¢do

3.7, obtém-se:

$i = Ai(z,e,w,0,d,0) —vi(z,e+v,w)B;(e,v, w)sat(s;/ 1) (G.41)

Sendo {Ai()} = F() = D()E() + A()3() + {k§ [kjor + pusat(s;/p:)]}. Logo, &
possivel determinar o valor de f3;(-) de tal forma que s; < 0, posteriormente na andlise de
estabilidade demonstrar-se-4 que tal condi¢@o € necessdria para ss; < (. Consequentemente, a
estabilidade da dinamica da superficie deslizante serd assintoticamente estdvel na origem s; =
0. A determinag@o do ganho (3;(-) pode ser feita através da defini¢do 3.8 a seguir (SESHAGIRI
E KHALIL, 2005).

Definicao 3.8 Considere-se a expressdo:

max

: ‘ <v(e,v,w), 1<i<m (3.42)
()

Para algumas fungées conhecidas v(-), maximiza-se a expressdo 3.42 ao longo de todo
o conjunto compacto (z,e,0) € 1., com 1. definido pelos limites de fungdes de Lyapunov,
d€ DgveNwe N eweW. As fungdes [;(-) sdo escolhidas como B;(-) = v(-) + ¢; com

A partir das Equacdes 3.41 e 3.42 € possivel concluir que dentro de 9., e fora da camada
limite (|s;| > ;) a seguinte afirmacdo é valida: ss; < —7,¢; |s;|. Ao entendimento do autor
desta tese, a condi¢do ¢; > 0 garantird que se a fungiio de Lyapunov V, = (1/2)s? for escolhida,
logo V, = ss; < 0 seré obrigatoriamente negativa definida e como consequéncia a dindmica da
superficie deslizante serd asintoticamente estavel. Cabe salientar que devido ao amplo conheci-
mento das equacdes da dinamica do avido que € requerido e a dificuldade de chegar na Equagdo
3.42 alguns autores como Sousa (2013) e Campos et al. (2017) determinaram os ganhos [3;(+)
mediante um processo de tentativa e erro. Nesta tese, estes ganhos [3;(-) serdo determinados
analiticamente tal como descrito na definicdo 3.8 sendo estd uma das principais contribui¢des

desta tese.

Projeto de realimentacao da saida

De acordo com Seshagiri e Khalil (2005) caso as derivadas do erro ndo estejam disponi-

veis, € necessdria a utilizagdo de observadores de alto ganho para estimé-las, estes observadores
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com dindmica linear sdo modelados como mostrado na Equacao 3.43.

= taiei—e/(e)  1<i<pi—1 a43)
e, = al (e — &)/ () '

Sendo €; > 0 um parametro a ser sintonizado, e as constantes positivas ozé. sao escolhidas
de tal forma que as raizes do polinémio A +aj A\~ ' 4.4+ A+« = 0 possuam parte real
negativa. ¢ representa uma estimagdo de e’. O uso do observador modifica o erro (¢! — ¢}) e
a superficie deslizante (s; — $;), como consequéncia o controlador inteiro RIU, fica da forma
(SESHAGIRI E KHALIL, 2005):

pi—1

§i = ko + Y kil + ¢, (3.44)
j=1

6; = —kjo; + pisat($i/ ;) (3.45)

u = S;sat(Y;(é,v,w,0))/S; (3.46)
v; = —fulé,v,m)sat(5 /1) |

As Equacodes 3.44, 3.45 e 3.46 representam a superficie deslizante, o integrador condici-

onal e o controle do sistema respetivamente.

Sendo Y;(¢,v, W, 0) = A=(é,v)[~F(&,v,@) + v], o ganho B;(é,v, @) = v(é,v,T) + ¢;
e S; 0 maximo valor de |Y'(é,v,w, 0)|, tal maximizagdo é feita no conjunto v € A, w € Ay,

o; < p;/khee € A onde A, C A... Com A, como um conjunto compacto de R”.

Ainda de acordo com Seshagiri e Khalil (2005), o controlador s6 estard completo quando
os parametros i; € €; forem sintonizados. Recomenda-se inicialmente reduzir a camada li-
mite gradativamente até que a resposta transiente sob realimentacao parcial dos estados esteja
o suficientemente proxima da resposta do controle por modos deslizantes ideal e finalmente re-
duzir ¢;. Em Khalil (2008) comprova-se e posteriormente recomenda-se ndo reduzir €; mais do
que cq+/pt (¢, € uma constante positiva que limita o erro de rastreamento) porque produz um
acréscimo no erro estaciondrio (entre o erro real e o estimado) além de prejudicar ainda mais
0 peaking phenomenom caracterizado por um comportamento impulsivo na resposta transiente

do observador. Detalhes sobre o cdlculo de ¢, podem ser encontrados em Khalil (2008).
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3.2.3 Analise de Estabilidade do Sistema em Malha Fechada

E conveniente reconhecer que a realimentacdo de estados usando observadores de alto
ganho cria uma dindmica rdpida e uma dindmica lenta as quais podem ser representadas na
forma singular perturbada (SINGH E KHALIL, 2005). A andlise de estabilidade € feita com
o sistema nesta forma (LEE ef al., 2015). Procede-se a escrever o sistema em malha fechada
na forma singular perturbada fazendo a mudanca de varidveis proposta em Khalil (2002b) ( =

le1, €2, ...,e,-1] onde (' € RFi~1, logo, a forma perturbada ¢ escrita como na Equagio 3.47
(SESHAGIRI E KHALIL, 2005).

G; = —kio; + pisat[(s: — Ni(e:)d') /i)
$i = Ai(z,e,w,d, W) —vi(z,e +v,d)Bi(e,v, w)sat(si/ ;) + A (-)

(3.47)
Z=¢(z,e+v,d)
€¢i = Lz’¢i +€eB; |bi(+) — n(pi) + Z ag(+) (u; + 6;(-))
j=2
Sendo as matrizes M;, C;, L; e N;(¢;) definidas como:
_ 0 o
0 1 0 0
Mi = . ,C,L -
0 .. .0 1 0
e -
- et R (3.48)
-ay 1 .. .
: 01 k2l ™2
Li = : >N1‘T<€l) = :
0 1 0
| —ai 0 0 | R |

Definiu-se o erro estimado dimensionado como ¢' = {qbg} o qual pode ser escrito como
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¢ = (e — €%)/(e;)" 77, aexpressdo A(-) é definida como:

NG () = kopalsat(8i/pi) — sat(s;/p;)]

+ Z aij(z, e +v,d) x [S;sat(Y;(é,v,w,0)/8;) — Y;(é,v,w,0)]

J=1

(3.49)

Definicao das candidatas a funcoes de Lyapunov

Com o intuito de demonstrar a estabilidade assintética do sistema da Equagdo 3.47 (consi-
derando a dinamica de ¢ unicamente se o observador for implementado), definem-se candidatas
a funcdo de Lyapunov apropriadas para cada caso. Nesta tese serdo utilizadas as mesmas fun-

¢Oes quadraticas propostas por Seshagiri e Khalil (2005), sao elas:

Vis(Si) = 5Si, ‘/;G(O'i) = %%2, Vf((z’) = CiTQz'Ciy Vf(@) = ¢iTPz¢i (3.50)

Para o caso da dindmica do erro () e do erro estimado (¢), as matrizes simétricas Q); e P,
ndo nulas devem satisfazer as equagdes de Lyapunov Q;M;+ M Q; = —I e P,L;+ LI P, = —1I
respetivamente. A origem destas fun¢des vem do método generalizado de Krassovskii. O uso
da func¢do identidade ao entendimento do autor desta tese é feito com o objetivo de simplificar
o procedimento, qualquer matriz simétrica positiva definida ird funcionar (SESHAGIRI E KHA-
LIL, 2005). Para completar a andlise de estabilidade do sistema inteiro deve-se considerar a

estabilidade da dinAmica interna cuja fun¢do de Lyapunov V, deve satisfazer a Equacdo 3.34.

Definicao do conjunto compacto V. x X,

O conjunto compacto ¥, x . serve como uma estimativa do dominio de atracdo do
sistema o qual € definido como na Equac¢do 3.51 (SESHAGIRI E KHALIL, 2005).

U, = Q. x Q.

m m

Qc:HQcia Y= HEEZ
=1

Qe = {VilQ) < (ei + p)*xi, Vils) < (1/2)e, Vilo) < (1/2)(wi/ ko)) }
Qe = {Va(t, 2, d) < M(lo +13]c])}
Eei = {‘/Z(Qb) < E?Ui}

(3.51)
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Sendo ¢; > j1;, a fungdo classe Kappa Ay = \y07, |e| < Is|c| < min{ly, \; (A1 (l2))—1o}

e constantes positivas ;, [3 € v; independentes de ;.

Demonstracao de estabilidade

Procede-se a mostrar que o conjunto compacto definido pela Equacdo 3.51 € invariante
positivo, isto €, que torna a primeira derivada das candidatas a fun¢des de Lyapunov da Equagao
3.50 negativas definidas, desta forma este conjunto pode ser considerado como uma estimativa
do dominio de atragdo do sistema (SESHAGIRI E KHALIL, 2005). Nas Equagdes 3.52 até
3.55 apresenta-se a relac@o entre as derivadas das fun¢des de Lyapunov e os valores maximos
permitidos de algumas das fun¢des apresentadas ao longo desta secdo. A estabilidade do sistema
(aeronave+controlador) serd demonstrada sempre que o lado direito destas equagdes seja tal que

todas as derivadas sejam negativas definidas.

Ve < —\Ci’2+2’fi|\Qici’(’5i1+ké|0i’) (3.52)
Ve < =k |oil” + pi| ol (3.53)
Ve < = sil u()Bi() — 1A () = 1A )] (3.54)
: s

Vi¢ < _?+2‘¢i| | M; By| = (3.55)

No trabalho de Seshagiri e Khalil (2005), ja foi demonstrado que com a escolha do
conjunto compacto da Equagdo 3.51 as Equacdes 3.52 até 3.55 s@o negativas definidas sem-
pre que: i) x; = 4]@1-01-\2)\7”%(@@-) para a Equagdo 3.52, ii) |o;| < p;/k{ para a Equa-
cdo 3.53, iii) |AX(-)| < 70q; e a Equagdo 3.42 seja atendida, isto para a Equagdo 3.54 ¢ iv)
Z; = maw |b;(-) — r{" + S a;;[u; + 6;(-)]| para a Equagdo 3.55.

Nesta tese serdo adotadas estas relacOes a fim de demonstrar a estabilidade do sistema,

sendo o "sistema"definido como o problema de rastreabilidade a ser resolvido e, consequente-

mente estimar o dominio de atracao.
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Controlador RIU simplificado

Duas versdes do controlador por regulador integrativo universal foram apresentadas ao
longo desta subsecao. Na Equacao 3.40 este foi definido através da aplicagdo do controle equi-
valente, usando os modos deslizantes continuos com a fun¢do saturacdo e uma versao modi-
ficada pela adi¢dao dos observadores de alto ganho descrita pela Equagdo 3.46. Cabe salientar
que em Seshagiri e Khalil (2005) a op¢do de anular a fun¢do F() do controle equivalente é
claramente exposta, é importante também esclarecer aqui, que a determinacdo do ganho do
controlador 3; através da maximizacdo da Equacgdo 3.42 € obrigatéria unicamente se € o ganho
minimo o desejado, porém, segundo os trabalhos de Seshagiri e Khalil (2001), Khalil (2002a)
e Vo e Seshagiri (2008) este pode ser escolhido suficientemente alto de tal forma que possa
contornar todas as imperfeicdes no modelo contidas em s, ou no caso de controle de aeronaves,
poderia ser definido como a médxima deflexdo permitida da superficie de controle, tal como feito

em Seshagiri e Promtun (2008).

Esta flexibilidade na escolha de F° (-) e Bi, conduz a simplificagdo do controlador RIU
para sistemas SISO (SESHAGIRI E KHALIL, 2005), sendo finalmente como na Equagdo 3.56.

3 koo; + k1€1 + kofa + ... + €,
u = —f;sat (S—) = —[;sat ( 0% + K11 +M‘262 tet €p> (3.56)

O controlador nesta forma simplificada serd o utilizado nas simulagdes numéricas que

serdo mostradas na secao de resultados.

Cabe salientar que o projeto analitico do RIU descrito nesta sec¢do foi aplicado (previa-
mente para o exame de qualificacdo) ao problema de estabilizacdo do péndulo invertido, clds-
sico exemplo de aplicacdo para testar o desempenho de leis de controle tanto lineares quanto
ndo lineares, especialmente, quando o objetivo de controle € a estabilizagdo do péndulo na vi-
zinhanga do seu ponto de equilibrio instdvel. Pelo fato do sistema do péndulo invertido ndo
ser de fase minima (demonstrado no préprio exemplo), devido a dindmica interna ser instavel,
o procedimento descrito nesta se¢do ndo aplica totalmente, no entanto, usando uma estratégia
simples para estabiliza-la foi possivel completar o procedimento aqui descrito. Este exemplo
de aplicacdo encontra-se disponivel no Apéndice B desta tese e foi publicado num congresso

internacional como Diaz-Méndez et al. (2017).

3.3 Observacoes sobre o Capitulo

Neste capitulo apresentaram-se as principais caracteristicas do controle por modos des-

lizantes (SMC), técnica base para implementagao da técnica RIU. SMC é uma técnica robusta
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capaz de lidar com incertezas e possui uma estrutura simples representada por uma superficie
de chaveamento a qual altera constantemente a saida de controle. Conceitos como conjunto
invariante e condi¢do de deslizamento (ou condi¢do de convergéncia) foram apresentados as-
sim como também o método de controle equivalente, essencial para entender a estrutura do
controlador RIU.

A partir da introducdo do conceito de chattering inerente em SMC, foi possivel justificar
a existéncia de um integrador condicional no RIU e todo o processo para determinacdo do
controlador RIU foi descrito. Dentre os principais passos para a obten¢do dos parametros do
RIU discutiram-se: i) a constru¢do de um difeomorfismo local, essencial para transformar o
sistema a forma normal e separar o problema de controle em dois (dindmica externa e interna),
ii) a andlise de estabilidade da dinamica interna, iii) o projeto do controlador para regular a

dindmica externa e iv) a demonstragcdo de estabilidade do conjunto (planta+controlador).

Como informagao adicional, deve-se ressaltar que apesar da aplicacdo do RIU ndo ser uma
novidade no controle de voo, a maneira como os autores (por exemplo: Seshagiri e Promtun
(2008) e Vo e Seshagiri (2008)) abordaram o problema de rastreabilidade nao apresenta um
projeto analitico completo do RIU como o descrito nesta se¢do. Nesses trabalhos, as Equacoes
da aeronave foram linearizadas e a escolha dos parametros do controlador simplificada. Logo,
uma das maiores inovagdes do presente trabalho € a apresentacdo detalhada deste processo ndao
sO no controle de aeronaves mas também de outros sistemas ndo lineares, tal como o quadrirotor
e o péndulo invertido ndo linear. Até o momento, ndo encontraram-se registros de controle de

quadrirotores usando o RIU, o que representa mais uma inovagdo desta tese.



Capitulo 4

Modelo Nao Linear da Aeronave

Neste capitulo, apresenta-se brevemente o modelo da aeronave ndo linear, da aeronave
Mirage II1, adotado nesta tese, o qual servird de planta para a aplicacdo da técnica de controle
Regulador Integrativo Universal (RIU). A transformagao do sistema a forma affine in the input,
a qual € necessdria para aplicag¢do do projeto do RIU nao ¢ feita neste capitulo, o Apéndice A

tem esta funcao.

As equagdes que descrevem o movimento da aeronave t€m como base a segunda lei de
Newton cujas relagdes sdo (SOUSA, 2005): i) a taxa de variacdo do momento linear da aeronave
€ igual a soma das forgas atuantes, sendo estas, as forcas inerciais, propulsivas e aerodinamicas
e ii) a taxa de variacado do momento angular da aeronave € igual aos momentos atuantes em torno
do centro de gravidade (CG) da aeronave, sendo estes, os produzidos pelas forcas aerodindmicas

e propulsivas.

O modelo estudado aqui trata-se de uma aeronave tridimensional com seis graus de li-
berdade e cujas equacdes de movimento sdo formuladas utilizando como referéncia o sistema
de eixos do corpo e assumindo terra plana (GIVISIEZ, 2009), (SOUSA, 2005). As equacdes
de movimento genéricas sao deduzidas e o modelo resultante é desacoplado de tal forma que
as dindmicas longitudinal e lateral sejam estudadas separadamente. Segundo Fossen (2011)
a hipdtese chave para este desacoplamento ser vélido deve-se ao fato da fuselagem ser esbelta
(comprimento muito maior do que a largura e altura da aeronave) e pela velocidade longitudinal

do avido ser maior do que a vertical e lateral.

Considerando o mencionado previamente, faz-se necessario definir as principais hipdte-
ses assumidas na modelagem, as quais sdo: i) desacoplamento das dinamicas longitudinal e
latero-direcional, ii) assume-se terra plana, iii) trata-se de uma aeronave rigida, isto é, ndo sdao
consideradas deformagdes estruturais, iv) a massa da aeronave € invariante no tempo devido aos

curtos tempos de simulagdo e v coeficientes e derivativas de estabilidade sdo constantes.

Como previamente mencionado, neste trabalho os parametros inseridos no modelo de

aeronave corresponde a um Mirage III, idéntico ao utilizado em Sousa (2005) e cujo modelo

51
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genérico assemelha-se a aeronave comercial Airbus A-300 estudada em Givisiéz (2009) e Ka-
mei (2011). Abordagens para a obten¢do de modelos similares também foram implementadas
em Tanaka et al. (2014), Zhubing et al. (2012) e Khatri et al. (2012). O Mirage III tem sido
o0 avido cacga francés com maior sucesso apos a segunda guerra mundial que ainda permanece
em servigo, possui uma grande asa delta e entradas de ar circulares nos motores com cones de
choque e um compartimento retangular na parte traseira capaz de transportar tanto um tanque
de combustivel quanto um motor a jato (DASSAULT AVIATION, C). A Figura 4.1 ilustra as trés

vistas da aeronave em estudo e suas principais dimensoes:

17,50 m

10,50 m

Figura 4.1: Esquematico do Mirage III.
Adaptado de Dassault Aviation (a)

4.1 Equacoes de Movimento

Um conjunto de equacdes diferenciais ndo lineares representam os movimentos da aero-
nave em estudo. Os movimentos a serem considerados neste trabalho sdo o movimento lon-
gitudinal, o movimento lateral e direcional sendo estes tltimos movimentos mutuamente aco-
plados. O movimento longitudinal € caracterizado como um voo com as asas niveladas onde

o vetor velocidade permanece contido no plano de simetria da aeronave, os graus de liberdade



4.1. Equacgoes de Movimento 53

considerados sdo trés: translacdo nos eixos x e z e rotag¢do ao redor do eixo y, (vide Figura 4.2).
J4 os movimentos litero-direcionais compreendem translacdo ao longo do eixo y e rotacdes ao

redor dos €ixos x € z.

Para descrever a orientagdo da aeronave com respeito ao sistema de eixos do corpo fez-
se uma abordagem explicativa baseada em rotacdes similar a adotada por Roskam (1998).
Referindo-nos a Figura 4.2, o sistema de eixos do corpo (setas pretas) composto pelos eixos
xb, yb e zb inicialmente encontra-se alinhado com os eixos longitudinal, lateral e direcional
respetivamente, i) rotacionando-o ao redor do eixo zb (setas vermelhas) aparece no plano zy o
angulo de proa (v)), ii) rotacionando-o ao redor do eixo yb (setas verdes) aparece no plano xz
o angulo de atitude () e iii) rotacionando-o ao redor do eixo xb (setas azuis) aparece no plano
yz o angulo de rolamento (¢). As velocidades angulares ao redor do sistemas de eixos do corpo
sdo p, q e r para os eixos xb, yb e zb respetivamente. Caso a velocidade do vento relativo (1)
nao esteja alinhada com o eixo longitudinal do avido, aparecerdo os angulos aerodindmicos « e

B sendo o primeiro o dngulo de ataque e o segundo o angulo de derrapagem do avido.

q
e ~ ¢

-y,
=
- Profundor
Aileron
X L
}8('.

Figura 4.2: Orientacdo da Aeronave.

De maneira genérica, as equacdes de movimento de uma aeronave rigida consistem de
um conjunto de equagdes obtidas através da aplicacdo das leis de Newton, das equagdes de
corpo rigido de Euler e de um conjunto de relacdes cinematicas relacionando as diferentes
coordenadas dos sistemas de referéncia (VEPA, 2014). Segue nos préximos itens uma breve
discussdo sobre a derivagcdo das equacdes de movimento usando o sistemas de eixos do corpo
(fixado a aeronave), de tal forma que se totalizem as doze equagdes que descrevem a dinamica
basica da aeronave. A maior parte da apresentacdo das equacdes € baseada nos trabalhos de
Givisiéz (2009) e Sousa (2005).
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4.1.1 Equilibrio de Forcas

De acordo com a mecanica Newtoniana, faz-se o somatério das forgcas atuantes na aero-
nave. A totalidade destas forcas € equivalente a taxa de variacdo do momento linear (SOUSA,
2005).

(FYp = m{Vits + m{Qs}s{Vi}s @.1)

Sendo {?} p 0 somatorio das forgas externas que agem sobre a aeronave (inerciais, aero-
dinimicas e propulsivas), {Vg}5 = {u,v,w} € o vetor de velocidades translacionais do avido
no sistema de eixos do corpo, m é a massa total da acronave e {{25} 5 € o tensor de velocidades

angulares descrito como:

0 —r g
{Qple=1|7r 0 —p (4.2)
—-q p 0

As forgas externas escritas no sistema de eixos do corpo sao definidas pela seguinte equa-

¢do:
%
{Fo = {Fibn +{Wiya +{T ) @3)
A = . ?
Sendo as forgas aerodindmicas {F4}p = {F,, Fy,, F.} e as forcas propulsivas { T } 5 =
{T.,,T,,T.} = {Tcosay,0,Tsinas} e oy o dngulo de montagem do motor em relagio ao

eixo longitudinal da aeronave, no caso do Mirage III assumir-se-4 que oy = 0. Ja as forgas
inerciais WI, precisam ser transformadas ao sistema de eixos do corpo devido a estarem ligadas
ao sistema de eixos inercial (preso a terra), por meio de {WI} B = I, IWITL B a matriz de

transformacao entre estes dois sistemas € dada pela Equacdo 4.4.

cosbcos cosflseni) —sen
Tr B = |senpsenfcosy + cospsenyy  senpsenfsenipcospcosty — sengcostd| (4.4)

cospsenbfcosyy + sengsent) cospsenllseni) + sengcosy) cosbcosiy)

Finalmente substituindo a Equacdo 4.4 na Equacao 4.1 e isolando as componentes da
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velocidade total (V') tem-se como resultado:

i =m Y (F, + Tcosay) — gseng + rv — qu
V= m_le + gsengcost + pw — ru 4.5)
W =m ' (F, + Tsenay) + geospcost) + qu — pv

Continuando com as dinamicas das varidveis aerodinamicas: velocidade total, angulo de
derrapagem e angulo de ataque, estas podem ser obtidas usando as relacdes seguintes: V' =
u? 4+ v? +w?, = arcsen(v/V) e a = arctan(w/u) (STEVENS et al., 2016). Logo:

Vzl(uu+v@+ww)
B——@_UV_VQ) 4.6
TV Ove o
(v — %)

V14 (w/u)?
4.1.2 Equilibrio de Momentos

Um procedimento similar ao somatério de forcas da se¢do anterior € feito aqui para o
balanco de momentos, sendo a totalidade dos momentos externos igual a taxa de variacdo do
momento angular, tal como definido na Equacgdo 4.7 (SOUSA, 2005).

(M} = I{@h}s + {0} sIs{@h} s @.7)

Yy .
Sendo {M}p = {L,M,N} o somatério de momentos externos, {y}p = {p,q,7} 0
vetor de velocidades angulares e /5 o tensor de inercia no sistema de coordenadas do corpo. De
acordo com Givisiéz (2009), é aqui que este sistema de referéncia se torna util devido a que o

tensor de inercia definido pela Equacdo 4.8, é constante no tempo sob esta formulagao.

Ig=1{0 I, 0 (4.8)
IZI 0 [ZZ

Devido ao campo gravitacional ser uniforme e assumindo que a planta propulsiva nio
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gera momento algum, unicamente serdo considerados momentos aerodindmicos, logo, isolando

{w_B>} p da Equac@o 4.7 obtém-se:

P = (c1r + cop)qg + csL + cuN
G = cspr — cg (p2 — r2) + e M 4.9)
r= (Cgp — CQT)q + C4L + CgN

Sendo as constantes ¢; (1 < i < 9) como definidas em Sousa (2005) e apresentadas na

Equacao 4.10.

['=1I,L.— 12, Tei=(l,—L.)—IZ

Tey = (Iy — Iy + L) L., Tez=1..

Tes =T, 5= (L. — L) /1y (4.10)
Ceg = Im/[yy7 cr = 1/Iyy

Tes = Lyg(Ipw — 1) + I

xz)

leg = I

4.1.3 Cinematica do Aviao

A cinematica da aeronave determina-se através da orientacdo da aeronave em relacdo ao
sistema de coordenadas da terra, isto € possivel conhecendo as componentes da velocidade no
referencial do corpo e relacionando-as com as velocidades no referencial da terra (vide Equagao
4.11). Para isto, sucessivas transformacdes ortogonais sao necessdrias as quais requerem do
conhecimento dos angulos de Euler {6, ¢, 1} definidos por meio de rotagdes no inicio desta
secdo, um estudo detalhado deste processo pode ser encontrado em Roskam (1998) e Etkin e
Reid (1996).

x U cosyp  —sen)p 0 cos# 0 senf| [1 0 0 u
= V. p=|senty cosyp 0 0 1 0 0 cos¢p —seng v
|44 0 0 1| [—senf 0 cosf| |0 sen¢p cos¢p w

4.11)

Ne Equagdo 4.11, {U, V, W} sdo as velocidades lineares no referencial da terrae {u, v, w}’

as velocidades lineares no referencial do corpo. Utilizando o fato de W= ip + jq + kr =



4.2. Modelagem de Forcas e Momentos Aerodindmicos 57

oo
Y+ 6 + ¢, obtém-se:

p=¢— @/}sené’
q = Ocosd + coshsend (4.12)
r = 1)cosbcosd — Osend

Invertendo as Equacdes 4.12, obtém-se a cinemadtica do avido apresentada na Equacao

4.13 a seguir.

{b = p + gsengtan + rcos¢ptant
0 = gcosp — rsend (4.13)

Y = (gseng + rcosg)sec

4.1.4 Equacoes de Navegacao

As equagdes de navegacao ja foram mostradas na Equacdo 4.11, cabe salientar que a tnica
dindmica de navegacao considerada neste trabalho serd a dindmica da altitude da aeronave a qual
¢ obtida pela relacao h = %, o sinal negativo deve-se ao fato do eixo zb ser considerado positivo

para abaixo. Logo as equacdes de navegacdo serdo como na Equagdo 4.14

T = ucospcosh + v(senpsenbfcosy — cospsenth) + w(cospsenbeos + senpsen))
Y = ucosfseng + v(sengsenfseny) + cosg cos ) + w(cospsenlsenty — sengpcosyp) (4.14)

Z = usenf) — vsenpcost) — wcospcosh

4.2 Modelagem de Forcas e Momentos Aerodinamicos

As forcas consideradas serdo unicamente as aerodinamicas devido ao fato das propulsi-
vas e inerciais ja terem sido incluidas na dindmica descrita na Equagdo 4.5. A modelagem de
forcas e momentos ¢ feita dividindo o estudo em duas etapas, uma primeira etapa permite ob-
ter as grandezas longitudinais sob a condi¢do de voo estaciondrio reto e nivelado onde serdo
obtidas as grandezas {F,, M, F,} (sendo M o momento aerodindmico ao redor do eixo yb).
A segunda etapa permite obter as forcas e momentos latero-direcionais {F),, L, N} sendo L e
N os momentos aerodinamicos ao redor dos eixos xb e zb respetivamente, isto sob a condi¢do
de voo estaciondrio com velocidade lateral ndo nula. Desta forma conseguem-se completar as

Equacgdes 4.5 ¢ 4.9.
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4.2.1 Forcas e momentos aerodinamicos longitudinais

Denominam-se forcas aerodinamicas longitudinais as representadas no plano de simetria
do avido. Segundo Givisiéz (2009) as forcas e momentos (grandezas aerodindmicas) depen-
dem do escoamento do ar que se desenvolve sobre a aeronave e sdo normalmente expressas na
forma de um produto entre a pressao dinamica, uma superficie de referéncia e um coeficiente

aerodinamico, logo, podem ser descritas genericamente como:

Q = 35Cq (4.15)

Sendo ¢ = (1/2)pV? a pressdo dinimica, S a superficie de referéncia e Cg o coefici-
ente aerodinamico respetivo. O coeficiente aerodindmico depende de um conjunto de varidveis
{1, x9,...,x,} e normalmente é descrito através de uma expanséo por serie de Taylor de pri-

meira ordem (GIVISIEZ, 2009), tal como na Equacio 4.16.

CQ = CQO + OQ1$1 + CQ2£B2 + ...+ CanL‘n (4.16)

Onde os coeficientes C, sdo chamados de Derivadas de Estabilidade as quais represen-
tam a influencia de uma determinada varidvel z,, na dindmica da grandeza (), estas derivadas
podem ser obtidas experimentalmente ou estimadas através de simulagdes. No caso da dindmica
longitudinal, sdo considerados os coeficientes de sustentagc@o e arrasto os quais estdo escritos
no referencial aerodindmico, portanto, precisam ser "traduzidos"ao referencial do corpo para
poderem ser inseridas no modelo final. Uma anélise mais detalhada sobre as derivadas de esta-
bilidade pode ser encontrada em Roskam (1998). Os coeficientes aerodindmicos de sustentagdo

e arrasto no MIRAGE III sao modelados como se mostra a seguir:

C; = Cr, +Cra+C, (CTef) ¢+ Cr, op

Vier (4.17)

Cp = Cp, + kC?

Sendo (g, g, Cp, e Cr, as derivativas de estabilidade € Cp, = Cp(a = ip, 6, = 0)
o coeficiente de arrasto. c,.r € V,.s sdo respetivamente um comprimento ¢ uma velocidade de

referéncia. As forcas aerodinamicas longitudinais sdo definidas finalmente como F, = ¢SC,, e
F, =qSC..

O momento longitudinal M é construido de maneira andloga as forgas, diferindo uni-

camente pelo fato deles serem obtidos diretamente no referencial do corpo sem precisar de
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transformacdo alguma. Logo o momento de arfagem (M) pode ser definido como na Equagao
4.18

M = gSeC,, (4.18)

Sendo C,,, definido como:

Cim = Chp + Crp + C’mq (‘C/TGJ;) q+ C’mép(Sp 4.19)

4.2.2 Forcas e momentos aerodinamicos latero-direcionais

As forgas aerodinamicas latero-direcionais sao definidas na condi¢do de voo estaciondrio
e com derrapagem ndo nulo, como consequéncia, aparece uma forga lateral F;, = ¢SC, e
dois momentos. O momento de rolagem L = ¢gSbC; e o momento de guinada N = ¢SbC,,,
cujos coeficientes sdo influenciados diretamente pelo dngulo de derrapagem /3, pelas respetivas
velocidade angulares p, r e pela deflexdo dos controles respetivos d,(deflexdo de aileron) e

0;(deflexdo de leme). Isto é:

bre bre
Cl:Clﬁﬁ—i-Clp (V f)p+ClT <V f>r+016a5a+015151
ref ref (420)

bre bre
Cp=Cp,B+Ch, L) p+Co, [ L) 1+ Cny 00+ Cy 0
. ? V;"ef ‘/ref ¢

Observando a Equacao 4.20 é facil perceber que os movimentos laterais e direcionais
encontram-se acoplados. A forca lateral é diretamente proporcional ao coeficiente de forca
lateral C), definido como C,, = —Cpsenf3 + C,, cosf3 o qual estd escrito no referencial do corpo

e depende do coeficiente C,, o qual € construido no referencial aerodinamico e descrito por:

Cyo = CyoBB + Cys6a + Coi6 (4.21)

da

4.2.3 Forcas e momentos aerodinamicos totais

Finalmente as forcas aerodindmicas que agem na aeronave podem ser escritas como na

Equagdo 4.22, sendo seus coeficientes descritos pela Equacdo 4.23, com [T]4 5 como a matriz
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de transformacdo do referencial aerodinamico ao referencial do corpo:

F, =qSC,

F, = qSC, (4.22)
F, =qSC,

C, —Cp cosacosfl  —cosasenfS —sena —Chp

Cy, ¢ =Tlapy —Cy ¢ = senf cosf3 0 —Cy, ¢ (4.23)
C, —Cs senacosf3 —senasenf  cosa —Cs

Os momentos aerodinamicos totais em expressoes fechadas sdo:

L = gShC,
M = gSeC,, (4.24)
N = gSbC,,

Sendo seus coeficientes ja deduzidos nas Equacdes 4.19 e 4.20.

4.3 Equacoes da dinamica total do Mirage lli

Esta aeronave possui 12 equagdes que descrevem o comportamento da mesmo, sendo trés
equacdes de velocidades translacionais (Equacdes 4.5), trés equacdes de velocidades angulares
(Equacoes 4.9), trés equagdes da cinematica da aeronave (Equacdes 4.13) e trés equacdes de
navegacdo (Equacdes 4.14). Para o presente trabalho, somente serd considerada a equacdo
de navegacdo da altitude, as dinamicas das velocidades translacionais serdo substituidas pela
dindmica da velocidade absoluta assim como também serd considerada a dinamica do angulo

de ataque e do angulo de derrapagem, dindmicas tuteis em atividades de controle. Logo, a
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dindmica final sera:

p=(c1r 4+ cop)q + 3L + ¢4 N

G = cspr — cg(p* —r?) + ez M

7= (cgp — Cor)q + 4L + cgN

b = p + gsendtand + rcosptand

6 = qcosp — rseng

) = (gsene + rcosp)sect

(4.25)

: 1
V= V(uu—l—vi)—l—ww)

b= (ﬁ_z‘)/_‘g
N

(s
V1 (w/u)?

h = usentl — vsengcost) — wcospcost

4.4 Caracteristicas da Aeronave Mirage Il

O modelo apresentado ao longo deste capitulo possui caracteristicas semelhantes a ae-

ronave Mirage III, tal como mencionado em Sousa (2005). Entende-se por semelhante como

mesmas dimensdes, pesos, inercias e derivadas de estabilidade. Estes dados foram extraidos

diretamente de Sousa (2005), os quais sao mostrados aqui nas Tabelas 4.1 e 4.2.

Tabela 4.1: Dimensdes, pesos e inercias. Fonte: Sousa (2005)

Item: simbolo [unidade] Valor Item: simbolo [unidade] Valor
Superficie da asa: S [m?] 36 Momento de Inércia: 1., [kg - m?]  6x10*
Corda média aerodinamica: ¢ [m] 5,25 Momento de Inércia: I, [kg - m?] 1,8x103
Massa da aeronave: m [kg] 7400  Momento de Inércia: I, [kg - m?] 0
Momento de Inércia: I, [kg-m?] 9x10*  Momento de Inércia: I, [kg - m?] 0

Momento de Inércia: I, [kg - m?] 5,4x10* -
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Tabela 4.2: Derivativas de estabilidade. Fonte: Sousa (2005)

Derivativa Valor Derivativa Valor Derivativa Valor

Cr, 0 Cray 045 Ca,, 0
Cr. 2204  C, 0.6 Cn,  -0,085
Cr, 0 Cy, 0 C, -0,05
Cry, 0.7 c,, 0 o 0,25
Cp, 0015  C,. 0,01 C, 0,06
k 0.4 C,, 0075  C,, 20,30
o 0 Co, 0150 Gy, 0,019
Cr. 0,17 C, 0055 - -
Cr, -0.4 C,, 0,7 - -
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4.5 Observacoes sobre o Capitulo

Neste capitulo, o desenvolvimento matemético para a concep¢do do modelo ndo linear
da aeronave Mirage III e as principais hipoteses adotadas foram apresentadas. O modelo foi
adotado do trabalho de Sousa (2005) e serd utilizado como plataforma de teste dos contro-
ladores RIU, NDI e controle linear. As Equacdes da dindmica obtidas (vide Equacdo 4.25)
servirdo para a aplicacdo do projeto analitico do RIU, estas equagdes encontram-se na forma
& = f(t,z,u) e precisam ser transformadas & forma affine in the input para a correta aplica¢do
do RIU. Esta expansao das equagdes € feita no Apéndice A permitindo colocar a dindmica na
forma & = f(z,t) + g(x,t)u(t). Cabe salientar que trata-se de um modelo de baixa fidelidade
devido as suas derivativas de estabilidade serem consideradas constantes, ou seja, invariantes
com respeito a condicao de voo, porém, o suficientemente completo em relacao a consideragao

das ndo linearidades.



Capitulo 5

Resultados e Discussao

Ao longo deste trabalho foram introduzidas algumas técnicas de controle aplicaveis a
sistemas nao lineares como inversao dinamica nao linear (NDI) e regulador integrativo universal
(RIU), vantagens e desvantagens de cada uma delas foram comentadas. A formulac¢do do RIU,
previamente escolhida como a técnica alvo de estudo nesta tese, foi detalhada e o processo para
determinar seus parametros de sintonizacao foi descrito no Capitulo 3. Técnicas de controle
linear como LQR e controle cldssico também foram apresentadas no Capitulo 2, especialmente

a metodologia para aplicagdo das mesmas.

Neste capitulo sao apresentados os resultados da aplicag¢do de controle linear e ndo linear
na aeronave Mirage III previamente apresentada no Capitulo 4. Na Se¢do 5.1 apresentam-se os
pontos do envelope de voo da aeronave nos quais serdo testados os controladores e definem-se
os indices de desempenho que servirdo para a comparagdo quantitativa entre eles. Na Secdes
5.2.1 e 5.3 apresentam-se respetivamente os controladores NDI e RIU obtidos, no primeiro de-
les, a estrutura do controlador final foi obtida através de um processo analitico (com auxilio
de ferramentas computacionais) para realizar a inversao e no segundo ressalta-se que os para-
metros utilizados foram obtidos por meio de um processo de tentativa e erro. Na Secdo 5.4
implementam-se os controladores LQR e cldssico ao problema de rastreabilidade da velocidade

total (V) e altitude (H) respetivamente.

Posteriormente, na Secdo 5.7.1, o projeto analitico do RIU € aplicado a dinamica longi-
tudinal de aeronave Mirage com o intuito de resolver o problema de rastreabilidade do angulo
de atitude (©) e finalmente na Se¢do 5.7.2 aplica-se o projeto analitico RIU a dinamica latero-
direcional da aeronave visando rastrear um doublet de angulo de rolagem com um amortecedor
de derrapagem. Detalhes sobre o célculo analitico e contribui¢des relevantes também sdo apre-
sentadas. Cabe salientar que estas dltimas subsec¢des apresentam as principais contribui¢des

da tese.

64



5.1. Envelope de Voo 65

5.1 Envelope de Voo

Tanto para a realiza¢do das simulacdes numéricas dos controladores ndo lineares quanto
para o escalonamento de ganhos com técnicas lineares, adotaram-se como condic¢des iniciais
pontos pertencentes ao envelope de voo da aeronave. Para duas altitudes diferentes, duas velo-
cidades de equilibrio foram predefinidas, um ponto intermediério do envelope de voo (ponto 1)
também foi analisado. A Figura 5.1 ilustra os pontos utilizados no envelope de voo da aeronave

Mirage Il e a Tabela 5.1 apresenta as 5 condig¢des iniciais de equilibrio testadas.

Tabela 5.1: Pontos de equilibrio para as simulacdes.

Ponto 4\ jitude [my Yolocidade - Numero g, dade
de equilibrio do som [m/s] de Mach
da aeronave [m/s]

1 5000 320.50 0.78 250
2 1524 334.40 0.40 134
3 1524 334.40 1.00 334
4 10668 296.63 0.70 208
5 10668 296.63 1.30 386
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Figura 5.1: Envelope de voo do Mirage III-E.
Adaptado de Dassault Aviation (b)

Com o intuito de comparar quantitativamente a qualidade do rastreamento fornecido pelas
técnicas de controle a ser implementadas, dois indices de desempenho foram propostos nesta
tese, um indice desempenho denominado Erro Acumulado (EA) definido pela Equacdo 5.1 e um
outro chamado de Atividade de Controle (AC) definido na Equacdo 5.2. O primeiro faz o so-
matorio do valor absoluto do erro de rastreamento ao longo do tempo de simulacdo e o segundo

analogamente acumula o valor absoluto do controle, estas estimativas sdo importantes porque
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nao s6 comparam a amplitude da superficie de controle utilizada mas também o tempo que ele é
demandada durante a manobra. No recente trabalho Ren et al. (2017) um indice de desempenho
similar conhecido como Integral Square Error (ISE) foi usado com o mesmo propdsito. Cabe
salientar e serd visto em alguns resultados que nao necessariamente alta demanda de controle
significa maiores deflexdes da superficie de controle, o tempo total que foi demandado o con-
trole é importante e € levado em conta nas Equagdes 5.1 e 5.2. Outros critérios relacionados

com frequéncia, forca, eficiéncia e energia do controlador podem ser adotados.

¢
/ abs(e)dt (5.1)
0

¢
/ abs(u)dt (5.2)
0

5.2 Controlador por Inversao Dinamica Nao Linear

A técnica de NDI apresentada no Capitulo 2, serd aplicada nesta se¢io a aeronave Mirage
IIT cuja dindmica foi desenvolvida no Capitulo 4. O objetivo principal é que alguns estados
da aeronave (taxas, angulos, etc) rastreiem sinais de referéncia predefinidos pelo projetista, por
exemplo, doublets e fazer mudangas de um ponto de equilibrio a outro para o caso da velocidade
e a altitude, isto, com o intuito de ser comparado seu desempenho com o RIU. Demonstrar-se-a
também a robustez desta técnica de controle testando-a em diferentes pontos do envelope de

voo apresentados na Tabela 5.1.

As equagdes da dinamica da aeronave (Equagdes 4.25) sdo reescritas na forma da Equagao
2.24, € evidente que a dinamica de alguns dos estados ndo possuem relagdo direta com todos
os controles, inclusive, no caso da dindmica do angulo de atitude ndo existe rela¢do direta com
nenhuma das entradas de controle. E neste ponto que as derivadas de Lie ganham importincia

e fazem possivel a obtencao de tal relagao.

A seguir, apresenta-se o procedimento manual para a obten¢do da dindmica do primeiro
estado ( velocidade total da aeronave), em fun¢ao dos controles. Deve-se lembrar que o desen-
volvimento destas equacdes também € necessdrio para a aplicagdo do projeto analitico do RIU.
No apéndice A, as equagdes da dindmica da aeronave (Equagdes 4.25) ja foram expandidas com

esse proposito, porém, para o controlador atual (NDI) o ponto de partida serd a Equacao A.11,
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denominada aqui de Equacgdo 5.3.

cos (v — C’dﬁ (5.3)
m

et

. E
V =gsin(a—0)+
m

Lembrando-se que os coeficientes de arrasto e sustentagdo sdao definido pela Equagao 5.4.

Cy= Cyo+ kC?

c 5.4)
Cr =Cro+ Craa + Crsede + Crg <V> q

Substitui-se a Equagdo 5.4 em 5.3. E facil perceber que a expressdo resultante mostra
uma ndo lineriadade entre o controle € o estado correspondente produzida pelo termo C?%. Para
contornar este problema adotou-se o procedimento usado em Givisiéz (2009) o qual consiste
em linearizar a entrada de controle §, através de uma expansdo por serie de Taylor de C% e
posteriormente desprezar o termo que causa a ndo linearidade. A expansdo por serie de Taylor

sera da forma:

) l )
C% :CEO + 2 |:OLOCLaOé + CLOOLq (V) q:| + C%aoéz -+ qu (V) (]2 + 2CLaOLq (V) aq

l
+ 2 |:CLQCL5PO( + OLapOLq (V) q + CLOCL5P:| (Sp + Ciépéf,

(5.5

O termo que causa a ndo linearidade é C? 6P5§. Devido aos seus valores serem relativa-
mente baixos, o produto dos seus quadrados serd menor ainda, portanto, tal termo é desprezado

da Equacdo 5.5, logo, a Equacdo 5.3 € reescrita como:

V = gsin(a — 0) + L cosa — El (Cyy + kCLA,) + L CoS Ay — ﬁC’LBvép (5.6)
m m m m

Sendo T, q, g, S e m a tracdo estdtica maxima do motor ao nivel do mar, a pressao dina-
mica, a aceleracdo da gravidade, a superficie da asa e a massa da aeronave respetivamente. Os
termos, CLA, e C'LB, sdo respetivamente as componentes da Equacdo 5.5 que ndo multipli-

cam (Equacdo 5.7) e multiplicam (Equacdo 5.8) a entrada de controle 9,. Finalmente a Equacao
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5.6 pode ser expressa como na Equagdo 5.9.
b
CLA, :Cio + 2 [CLOCLQQ + CLOCLq (V) q:| + C%QOé2
b b (5.7)
2 (P ) 2.9 o
+C1, <V) q +2C.,Cr, <V) qo
b
CLBU =2 |:CLQCL(SPO-/ + CLqCL(Sp (V) q -+ CLOCL6P:| (58)
V= Fy(V,a,q,0) + Gv(V, o, q)u (5.9)

Sendo u o vetor de entradas de controle do sistema u = [0, 0, 04, 0;]. Este procedimento

deve ser feito para a dindmica de cada um dos estados da aeronave mas, como foi mencionado

em capitulos anteriores, 0 manuseio das equagdes € trabalhoso devido a complexidade e tama-

nho das mesmas o que traz dificuldades para o projetista. Neste trabalho desenvolveu-se um

codigo computacional utilizando o software comercial MATLAB® com o intuito de realizar

esta tarefa e, a0 mesmo tempo, determinar o grau relativo para qualquer entrada e saida previ-

amente especificada, para isto, fez-se uso de varidveis simbdlicas. Um fluxograma ilustrando a

l6gica utilizada no cédigo € mostrado na Figura 5.2.

SEPARACAO
Matrizes F(x),G(x)
Separagdo das fungdes

f(x,t) e g(x,t)
A

PROCESSO

DEFINICOES DO
USUARIO
Definicgdo do estado a
controlar e do
respectivo controle

INICIO
Geragdo das
equagdes de estado

x= f(xt)+g(xthu(xt)

ITERATIVO
(Inicializagdo k=0)

v

JACOBIANO
Célculo do gradiente
da fungédo f(x,t)e da
derivada direcional

Oht f

i

CALCULO DA

\ 4

DERIVADA DE LIE

L,Lsh

1

DEFINIGCAO DO
CONTROLADOR

u=[L LA -1, h)

CALCULO DA
DERIVADA DE LIE

L,'h

r=k+1
_ Gau rel ativo

Figura 5.2: Fluxograma do cédigo computacional para definicdo do controlador por NDI.
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Na fase de INICIO do cédigo foram digitadas as equacdes nao lineares da aeronave
(Equagdes 4.25), definiram-se os estados do sistema como varidveis simbolicas e procedeu-se a
escrever os termos constantes (derivativas de estabilidade, pardmetros geométricos € momentos
de inercia da aeronave), e sequencialmente o resto das expressdes na ordem de dependéncia de
cada uma delas até chegar nas equagdes da dindmica da aeronave (Equacao 4.25). Uma vez for-
necidas todas as informagdes da dindmica ao cédigo, procedeu-se a realizar a SEPARACAO
das fungdes ndo lineares f(x,t) e g(x,t) de & = f(x,t) + g(x,t)u, para isto, igualaram-se
as equacdes de estado a "zero"e definiu-se a entrada de controle (escolhida pelo "usuario"),
utilizou-se o comando equationsToMatrix do MATLAB® de tal forma que as fun¢des multipli-
cadas diretamente com o controle previamente definido sejam separadas das que nao multipli-
cam ele. Desta forma obtém-se as componentes F'x e Gx (por exemplo Iy e Gy da Equagdo
5.9) dos estados X € [, ...,n] sendo n o nimero de estados do sistema. DEFINICOES tanto
da entrada de controle previamente escolhida quando dos estados a controlar sdo feitas. O PRO-
CESSO ITERATIVO condicionado pela Equacao 5.10 € inicializado com k£ = 0 e através de
sequencias de sentengas for é calculado o JACOBIANO Vh(x) na direcdo de f(z) necessério
para determinar a DERIVADA Lg]. L’}hi(x), caso a mesma seja nula, ou seja, nao hd relacdo
direta entre a entrada e saida, procede-se a incrementar o valor de k até que o critério imposto
na Equacdo 5.10 seja atendido. Desta forma é determinado o GRAU RELATIVO, o qual é
preciso para a determinagdo da DERIVADA DE LIE L’/ que falta para a definigéo total do
controlador por inversdo dindmica. Finalmente, o ajuste dos ganhos da dinamica do erro defi-
nida na Equagdo 2.27 e a implementacio da malha de controle fechada na DEFINICAO DO
CONTROLADOR ¢ feita no ambiente SIMULINK®.

Ly, L5hi(z) #0 oo (5.10)

O procedimento numérico iterativo para a determinagao do grau relativo representado em

blocos azuis da Figura 5.2 € idéntico ao usado no regulador integrativo universal (RIU).

5.2.1 Controladores Obtidos com NDI e Simulacoes Numéricas

As simulacdes foram feitas para cada um dos pontos do envelope de voo definidos na
Secdo 5.1, e os dados da aeronave como dimensoes, derivadas de estabilidade e momentos
de inercia foram apresentados no Capitulo 4. Espera-se que o controlador por NDI aplicado ao
Mirage III faga as taxas de arfagem (q), rolagem (p), e guinada (r), os angulos de: ataque («), de
atitude (0), de rolagem (P) e de derrapagem () rastrearem doublets com amplitudes maximas

escolhidas dependendo do estado a controlar. Implementaram-se filtros de primeira e segunda
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ordem para suavizar a referéncia comandada. Da mesma forma referéncias comandadas do
tipo rampa sdo utilizadas para testar a capacidade dos controladores para fazer rastreamentos
de velocidade e altitude. A suavizagdo dos sinais de referéncias garantem que as derivadas
destes sinais (especialmente doublets) tenham um valor limitado, desta maneira, para o projeto
analitico do RIU, € possivel adequar as referéncias para atenderem os requisitos necessarios para
o problema de rastreabilidade ser atendido, além disso, sinais suavizados s3o mas representam

melhor a realidade dos sinais comandados.

Controle de taxa de arfagem com NDI

Utilizando-se a l6gica computacional baseada em Inversdao Dindmica apresentado na Fi-
gura 5.2 foi possivel obter as derivadas de Lie correspondentes ao controlador de taxa de arfa-
gem sendo a entrada de controle a deflexao do profundor, o controlador obtido € apresentado na

Equacdo 5.11.

513 = [LgL?hQ]_l(y‘Ides - 46(1 - L}”hq) (5-11)

Para este sistema de grau relativo um (p = 1) comandou-se um sinal de referéncia do tipo
doublet de taxa de arfagem entre os 5 e 30 segundos, com amplitude maxima de 6 °/s, suavizado
por um filtro de primeira ordem com constante de tempo 7 = 1s, a Figura 5.3 mostra que a taxa
de arfagem real acompanha o comando filtrado com precisao em todos os pontos do envelope
de voo definidos na Tabela 5.1. Como era de se esperar, nos pontos de menor pressao dinamica,

requer-se também maior deflexdo de profundor para rastrear o sinal comandado.

Controle do angulo de atitude com NDI

Para testar o desempenho da técnica NDI no rastreamento de dngulos da aeronave, propds-
se como sinal de referéncia (para rastreamento do angulo de atitude), um doublet de amplitude
15° e implementou-se um filtro de segunda ordem para suavizar o alcance do angulo desejado.
O grau relativo para a entrada profundor € dois (p = 2) e a estrutura do controlador obtido é

apresentada na Equacdo 5.12 a seguir.

09 = [LgL}he) ™ (ijo,., — 30ég — 2e9 — Lho) (5.12)

A resposta do angulo de atitude real é mostrada na Figura 5.4, mais uma vez o contro-

lador mostra-se capaz de garantir a rastreabilidade do sinal de referéncia ao longo dos pontos
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Figura 5.3: Doublet de taxa de arfagem NDI.

envelope de voo testados sem precisar de escalonamento de ganhos. Percebe-se que neste caso

o angulo de atitude inicial (de equilibrio) varia com cada ponto. A atividade de controle € maior

quanto menor a velocidade, porém, as simulacdes ja contemplam o atuador, isto €, a manobra é

executavel dentro das capacidades da aeronave.

40
o 20 _/\/\ —_g ?::nto 1) ]
= 0OFf f
-20 ¢ i i i
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tempo(s)
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e 20 _/\/\—_z ?:osnto 3)| |
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e 20 z?::nto 5) ]
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; 7 T
-20 i i
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15

20

= () des ]
= { (ponto 2)
0 5 10 15 20
tempo(s)
- () des |
= 0 (ponto 4)|
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tempo(s)
0 5 10 15 20
tempo(s)

Figura 5.4: Doublet de dngulo de atitude NDI.
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Controle do angulo de ataque com NDI

O grau relativo obtido para o controle do angulo de ataque usando profundor foi de dois
(p = 2). Com o intuito de verificar o comportamento do controlador no rastreamento do angulo
de ataque utilizou-se como sinal de referéncia um doublet de 10° com filtro de segunda ordem,

o controlador baseado em NDI obtido € descrito pela Equacdo 5.13.

0% = [LyLiha] ™ (o, — 10éq — 10eq — L3hq) (5.13)

Em todos os pontos simulados, é possivel verificar que o rastreamento do sinal de refe-
réncia foi feito com um erro de rastreamento quase nulo durante os 20 segundos de simulagao,
tal como se mostra na Figura 5.5. Percebe-se também que, os pontos com menor velocidade de

equilibrio normalmente requerem maior deflexdo de profundor para realizar a manobra.

_ 20 - des | _ 201 -0 des
e 107 = o (ponto 1)| ] 2. 10 ¢ =« (ponto 2)
3 0F 2 3 ot
-10¢ ]
L L L _10 L L L
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
tempo(s) tempo(s)
- 30
. 20 = des | _. 20+ =—q des
3 0 3
10| ] il
L | | _10 | | |
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
tempo(s) tempo(s)
— ?8 | = —  des ] _ 10 L/-
g [ a (ponto 5)| | < — ™~
8 0rf = 3 = 0k ,_,/ :
-10| \ =" . . ] -10 r\_ 7‘ . i
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
tempo(s) tempo(s)

Figura 5.5: Doublet de angulo de ataque NDI.

Controle de velocidade total com NDI

Algumas dificuldades para controlar a velocidade total diretamente com o profundor fo-
ram encontradas, ndo foi possivel encontrar um conjunto de ganhos que permitisse rastrear
o sinal de referéncia. Optou-se por dividir o problema de rastreamento em 3 partes, isto &,
consideraram-se as componentes da velocidade total: velocidade longitudinal (u), lateral (v)
e vertical (w) como estados independentes e determinou-se o grau relativo de cada, sendo os

seguintes: controle de © com manete (p, = 1), controle de v com aileron (p, = 2) e controle
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de w com profundor (p,, = 2). Deve-se lembrar que nesta tese nao € considerada a influéncia
da deflexdo das superficies de controle nas forcas aerodindmicas e sim nos momentos (vide
Apéndice A), como consequéncia, os graus relativos de v e w aparecem aumentados em uma
unidade. Os controladores por NDI obtidos sao definidos na Equacgao 5.14, cabe salientar que a

escolha dos ganhos do controlador foi feita por tentativa e erro.

08 = [LyLhu) ™ (s, — 264 — L}ha)
57‘:@#7 = 53 = [LgL}h’U]_l yvdes - 461} - 16’[} o L?hv) (5.14)
(5;30 = [Lngl”hw}_l(ywdes —1éw —lew — Lfchw)

Como sinal de referéncia, comanda-se um incremento de velocidade total de 4% da velo-
cidade inicial, para ser atingido em 20 segundos aumentando de forma linear (tipo rampa). A
resposta da aeronave sob este sinal de referéncia é mostrado na Figura 5.6. Pode-se observar
que o méximo pico da velocidade méxima foi pequeno e com respeito que a atividade de con-
trole, é possivel perceber que o esforco da manete de combustivel foi menor ao 50% do total
e 0 méaximo valor da deflexio do profundor menor a 0,04 graus. E possivel perceber que nio
era necessario um controlador para a velocidade lateral (v) devido a nao existir perturbacdes
nessa dire¢do, como consequéncia, ndo houve demanda de controle, este fato permite verificar
o desacoplamento das dindmicas longitudinal e l4tero-direcional. A simulagdo foi feita somente
para o primeiro ponto do envelope de voo, em seccdes subsequentes € feita a compara¢do com
o controlador RIU s6 neste ponto do envelope de voo com o intuito de manter a estrutura do tra-
balho, mas sem equivaléncia entre eles. O controlador de velocidade NDI apresenta a atuagao

simultianea de trés controles.

Controle da altitude com NDI

Tal como mencionado no inicio desta secdo e no Apéndice A, a expansao por série de
Taylor utilizada por Givisiéz (2009) para linearizar o coeficiente de arrasto (realizada com o
objetivo de eliminar a ndo linearidade entre o controle e a saida e fazer possivel a determinagdo
numérica do grau relativo segundo o procedimento proposto nesta tese), faz com que haja de-
pendéncia direta entre estados como a velocidade total e a altitude com a deflexdo do profundor
devido a forca aerodinamica de arrasto que a propria deflexdo produz. Isto, faz reduzir a ordem
do grau relativo em uma unidade, como consequéncia, mesmo que o grau relativo determinado
numericamente para o controle da altitude com profundor seja dois (p = 2), € preciso derivar
mais uma vez a altitude de tal forma que a contribuicdo do profundor seja no momento aero-

dindmico e ndo na forca. Finalmente o grau relativo serd trés (p = 3). O controlador por NDI
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Figura 5.6: Incremento de 4% da Velocidade, rampa NDI.

obtido para o rastreamento de altitude é mostrado na Equacao 5.15.

5{;’ — [LgLfchH]—l('z'dees —1éy — 26y — ley — Lf}hH) (5.15)

O rastreamento da referéncia tipo rampa para incremento de 2% da altitude de equilibrio

do ponto 1 pode ser observado na Figura 5.7.

Percebe-se a ocorréncia de oscilagdes no controle, especificamente nos instantes que o
sinal de referéncia muda de direcdo, porém, o rastreamento da altitude € feito satisfatoriamente

e o controle demandado ndo excede os limites impostos nele.

Controle da taxa de rolagem com NDI

Enquanto a dindmica lateral da aeronave, o primeiro estado a ser simulado foi a taxa de
rolagem, como era de se esperar, devido a dependéncia direta entre as dinamicas das velocida-
des angulares e os momentos aerodindmicos (vide Equagdes 4.24 e 4.25), e a0 mesmo tempo
por estes serem fungdo das entradas de controle, o grau relativo € um (p = 1). O qual foi
demonstrado usando a metodologia descrita no inicio desta se¢do. Um doublet de 8° /s previa-
mente suavizado com um filtro de primeira ordem com constante de tempo unitéria foi adotado

como sinal de referéncia, o controlador obtido € mostrado na Equagdo 5.16 e a resposta da taxa
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Figura 5.7: Incremento de 2% da altitude, ponto 1 NDI.

de rolagem € ilustrada na Figura 5.8.

0 -1/, 1
on = [Lgthp] (Upaes — Lep — thp) (5.16)
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Figura 5.8: Rastreamento de doublet de taxa de rolagem NDI.
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Controle do angulo de rolagem com amortecedor de guinada com NDI

Os valores determinados de grau relativo para o angulo de rolagem ¢ e taxa de guinada r
sdo dois (p = 2) e um (p = 1) respetivamente. O acoplamento entre a dinamica lateral e direci-
onal torna razodvel o uso de um amortecedor de guinada enquanto o angulo de rolagem rastreia
um doublet, desta forma amortece-se o0 modo Dutch Roll. O doublet de referéncia comandado

é de 10° de amplitude passando previamente por um filtro de primeira ordem G(s) = T;H com

constante de tempo 7 = 1s. O controlador obtido é representado pela Equagao 5.17.

05 = [LgLihg) ™ (§p.. — 204 — 30es — Lihy) 5.17)
0 = [LgLShe) ™ (i, — 26, — Lihy) '

Os resultados das simulacoes sdo apresentados separadamente desde o ponto 1 até o 5 do
envelope de voo. Na Figura 5.9 (ponto 1) observa-se um rastreamento quase perfeito do sinal de
referéncia, a maxima amplitude de aileron exigida durante a manobra ocorreu aproximadamente
aos 21 segundos, simultaneamente a méxima deflexdo do leme na tentativa de manter a taxa de

guinada nula também acorreu nesse instante.

10 ]
=
= = des
10 — ¢ real (ponto 1)] |
E | |
0 10 20 30 40 50 60
0.2 T T tomnalel T T
'a' — Ll . s - R
- £ = des
’ e ! = rreal (ponto 1)
-0.2 ‘ ‘ ! ! !
0 10 20 30 40 50 60
0.1 tempo(s)
2
- 0 =0
-2
-0.1 : : ‘ ‘
0 20 40 60 0 20 40 60
tempo(s) tempo(s)

Figura 5.9: doublet de angulo de rolagem, ponto 1 NDI.

A resposta do angulo de rolagem no ponto 2 (Figura 5.10) foi similar ao ponto 1 enquanto
a qualidade do rastreamento (erro de rastreamento desprezivel). Mais uma vez percebe-se que
a baixa pressdo dindmica exige maior deflexdo das superficies de controle a fim do estado

controlado acompanhar o sinal de referéncia.
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Figura 5.10: doublet de angulo de rolagem, ponto 2 NDI.

No ponto 3, representado da Figura 5.11, percebe-se que a demanda tanto de aileron

quanto de leme diminui pelo fato da velocidade de equilibrio ser maior.
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Figura 5.11: doublet de angulo de rolagem, ponto 3 NDI.

Nos pontos 4 e 5, representados nas Figuras 5.12 e 5.13 respetivamente, observa-se um
fendmeno similar aos pontos 3 € 4 enquanto a exigéncia dos controles pelo efeito da velocidade.
No entanto, o mesmo controlador com os mesmos ganhos continuam garantindo a estabilidade

do erro de rastreamento em qualquer ponto do envelope de voo, demonstrando dessa forma a
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independéncia de técnicas de controle ndo lineares com respeito ao escalonamento de ganhos.
No ponto 4 do envelope percebe-se a apari¢ao de chattering, este fendmeno pode estar associado

a baixa pressdo dinamica devido a grande altitude e baixa velocidade de equilibrio neste ponto.
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Figura 5.12: doublet de angulo de rolagem, ponto 4 NDI.
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Figura 5.13: doublet de angulo de rolagem, ponto 5 NDI.



5.2. Controlador por Inversdo Dinamica Nao Linear 79

Controle do dangulo de derrapagem com NDI

Para finalizar com as simulacdes numéricas correspondentes ao desempenho da técnica
NDI, testa-se a capacidade do controlador em fazer o angulo de derrapagem rastrear um doublet
filtrado similar ao do angulo de rolagem, porém com amplitude méxima de 2°. Este sinal de
referéncia foi selecionado com o intuito de demonstrar a capacidade de rastreamento da lei de
controle obtida, no entanto, o caso cldssico consiste em fazer com que o angulo de derrapagem
permaneca nulo. Como pode ser visto na Equacao 5.18 o grau relativo € um (p = 1). A Figura

5.14 representa a resposta do sistema em todos os pontos testados do envelope de voo.

8 = [LyLShs] " (yp,.. — 1.5e5 — Lihyg) (5.18)
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Figura 5.14: doublet de angulo de derrapagem NDI.

Na Figura 5.14 pode-se observar que o rastreio do angulo de derrapagem nao foi total-
mente satisfatorio, porém, sem muita precisdo, o estado controlado tende a se adaptar ao sinal
de referéncia a exce¢do do ponto 4 onde evidencia-se a presenca de oscilagdes na resposta e
chattering no controle. Cabe salientar que o controlador da Equacdo 5.18 mostrou-se incapaz

de rastrear sinais de referéncia maiores aos 2° simulados.

Cabe salientar que as expressdes resultantes das derivadas de Lie dentro das Equacdes dos
controladores NDI desde a Equagdo 5.11 até a Equacdo 5.18 encontram-se listadas no Apéndice

C desta tese.
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5.3 Controladores Obtidos com RIU e simulacoes

Nesta sec@o apresentam-se os resultados obtidos com o controlador RIU aplicado a aero-
nave Mirage III. Os ganhos dos controladores e a selecdo da camada limite destes foi feita por
um processo de tentativa e erro, a Subsecdo 5.6.2 € reservada para o célculo analitico dos ganhos
e justificativas para a escolha da camada limite. Cabe salientar (baseado na experiéncia obtida
e na propria teoria do controlador RIU) que, diminui¢Oes excessivas na camada limite causam
chattering nas entradas de controle. As condi¢des iniciais e sinais de referéncia utilizados s@o

idénticos aos usados com NDI.

5.3.1 Rastreamento na Dindmica Longitudinal
Rastreamento de doublet de taxa de arfagem

Basicamente o sinal de referéncia comandado trata-se de um doublet simétrico com uma
taxa maxima de 15 °/s, o sinal de comando passa por um filtro de primeira ordem com constante
de tempo 7 unitdria para facilitar o rastreamento e evitar singularidades provenientes de valores
infinitamente altos das derivadas do erro. O controlador por RIU projetado é definido como na

Equacdo 5.19.

5o, + le
q __ . q q
5p =1-sat (—0'3 ) (5.19)

Aplicando o processo numérico para determinagdo do grau relativo, foi possivel determi-
nar que a relacdo entre a taxa de arfagem e a deflexdo do profundor € de primeiro grau (p = 1).
O controlador da Equacdo 5.19 fez a taxa de arfagem rastrear perfeitamente o sinal de referéncia
(vide Figura 5.15). Demonstra-se também através da simulacdo que com um tnico conjunto de
ganhos consegue-se rastrear um sinal de referéncia ao longo de todo o envelope de voo com um
erro quase nulo. Percebe-se que o rastreamento no ponto de equilibrio nimero 2, a partir do
segundo 25 ocorre uma leve divergéncia entre a taxa de arfagem desejada e a real, cabe salien-
tar que tal erro ndo é produto de falta de robustez da técnica de controle, devido a mesma ter
provocado um 6timo rastreamento do sinal de referéncia para todos os pontos ao longo dos 60

segundos da simulacao.

A Figura 5.16 mostra que, exatamente nesse intervalo de tempo houve uma diminui¢ao
excessiva da velocidade total da aeronave atingindo quase 23,85 m/s (86 km/h), velocidade
excessivamente baixa que faz perder a eficiéncia do profundor. De novo na Figura 5.15, € facil
notar que a condi¢do de voo que teve maior demanda de controle foi o ponto 2 (ponto de menor

velocidade), isto, pelo fato da pressdao dinamica ser menor neste ponto requerendo uma maior
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deflexdo, caso contrario ocorre com o ponto 3 onde velocidade € maior e a altitude a menor de

todos os pontos (maior pressdo dindmica).
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Figura 5.15: doublet de taxa de arfagem RIU.
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Figura 5.16: Velocidade durante doublet de taxa de arfagem RIU.

Rastreamento de doublet do angulo de atitude

60

Para este controlador, o grau relativo obtido foi dois (p = 2), portanto, a estrutura do

controlador de angulo de atitude com profundor é como definida na Equacgdo 5.20. A resposta
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resultante do rastreamento ilustra-se na Figura 5.17.
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9, = 0.3 sat < 03 ) (5.20)
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Figura 5.17: Doublet de angulo de atitude RIU.

O rastreamento do doublet comandado foi satisfatorio, tal como se observa na Figura
5.17. Andlogo ao controlador por Inversdo Dinamica Nao Linear (NDI) € fécil perceber que
as maiores exigéncias de controle ocorrem nos pontos 2 e 4 correspondentes aos pontos com

menor velocidade total de equilibrio.

Rastreamento de doublet do angulo de ataque

O controle selecionado para rastrear o doublet de angulo de ataque mais uma vez foi
a deflexdo do profundor, o grau relativo determinado foi dois (p = 2). Ap0Os o processo de
tentativa e erro para determinagdo dos ganhos, o controlador por RIU resultante € como na

Equacao 5.21.

(5.21)

50, + leg + 1éq
53:0.5-36115( Ta + 1€+ 6)

0.1

A Figura 5.18 mostra que o erro de rastreamento permaneceu praticamente nulo durante

o tempo de simulagcdo em todos os pontos do envelope de voo onde foi testado, a demanda de
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controle permaneceu dentro dos limites sem saturar o atuador.
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Figura 5.18: Doublet de angulo de ataque RIU.

Controle da velocidade total com RIU

Como foi mencionado com o controlador por NDI, o problema de rastreamento de ve-

locidade consiste em incrementar a velocidade da aeronave em um 4% da velocidade inicial

durante 20 segundos (entre os segundos 10 e 30). O grau relativo da velocidade total usando

como entrada de controle o profundor foi trés (p = 3), tal como mencionado em de Sousa et al.

(2013). Para o controle da velocidade sdo necessdrias a primeira e segunda derivada do erro de

rastreamento, como pode ser visto na Equagdo 5.22. Optou-se nesta abordagem, pelo fato das

dindmicas do erro ndo serem estados observaveis do sistema, estimar estas derivadas tal como

em Sousa (2013) e como descrito em Seshagiri e Khalil (2005), esta estimativa consiste em uti-

lizar observadores de alto ganho, o observador utilizado neste trabalho € definido pela Equagao

5.23.

9 1 2¢ le
5;/ = —0.002 - sat ( o+ lev —2|— fv + €v> (5.22)
§1v —5 1 0 €1y 76
ég\/ = ﬁ 01 é2v ﬁ e1v (523)
e3y —ﬁ 00 ey sa=x
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O observador da Equacao 5.23 ¢ implementado como um sistema linear de primeira or-
dem onde a totalidade dos estados {é;y, éay, €3y} sdo considerados como saidas do sistema e
representam respetivamente os valores estimados do erro da velocidade (é1y), da primeira de-
rivada do erro estimado (é5y/) e da segunda derivada do erro estimado (é3y/), e cuja entrada é
definida pelo erro de rastreamento da velocidade (e;y). A resposta da velocidade ao rastrea-

mento do sinal de referéncia € mostrada na Figura 5.19.
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Figura 5.19: Incremento de 4% da velocidade total RIU.

O rastreamento apresentou pequenos erros de rastreamento, estes serdo determinados
quantitativamente na Se¢do 5.6. Percebe-se que os pontos onde a altitude de equilibrio € maior
precisaram de maior deflexdo de profundor para a velocidade acompanhar a referéncia, isto pelo

fato da densidade e consequentemente a pressdo dinamica serem menores.

Controle de altitude com RIU

Para o rastreamento da altitude usando a manete assumiu-se que o controlador de velo-
cidade total apresentado na subsecdo anterior e definido pela Equagdo 5.22 encontra-se ativo
o qual € utilizado para manter a velocidade da aeronave constante no seu valor de equilibrio.
Projetou-se o controlador de altitude por meio do conhecimento do grau relativo, sendo este
p = 3 e descrito pela Equacdo 5.24. A referéncia a ser rastreada como mencionado na intro-

ducdo do capitulo € do tipo rampa de tal forma que a altitude da aeronave aumente em 1% a
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altitude inicial em 20 segundos.

0.080y + legy + 4éy + 16
55:—0.6-3@( o1+ 6Zo+ cH + 6H) (5.24)

Pelas mesmas razdes especificadas no controlador de velocidade total, faz-se necessario
o uso de um observador de estados que permita estimar as derivadas primeira e segunda do erro
de rastreamento da altitude sendo este idéntico ao observador da velocidade (Equacdo 5.23).
A resposta da altitude no ponto 1 do envelope de voo € ilustrada na Figura 5.20, percebe-se
que a percentagem maxima de manete de combustivel necessdria para fazer o rastreamento
ndo € maior do que 15%, da mesma forma a deflexdo do profundor maxima demandada para
manter a velocidade total constante ndo é maior do que 0.22°. Embora o rastreamento tenha
sido satisfatério a entrada de controle experimenta chattering o qual pode ocasionar a excitagao
de dinamicas de alta frequéncia ndo modeladas (SESHAGIRI E KHALIL, 2005). Uma possivel
causa do fendmeno oscilatdrio apresentado no sinal de controle € a interferéncia e acoplamento

entre ambos os controles (manete e profundor)
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Figura 5.20: Incremento de 1% da altitude, ponto 1 RIU.

Simulagdes foram feitas nos quatro pontos restantes do envelope de voo conseguindo
rastreamentos satisfatérios nos pontos 2, 4 e 5, Figuras 5.21, 5.23 e 5.24 respetivamente. Ja no
ponto 3 (Figura 5.22) o conjunto de parametros do RIU "sintonizados"mostraram-se incapazes
de reduzir o erro de rastreamento até zero, no entanto, mostrou a tendéncia de se estabelecer

proximo ao sinal de referéncia.
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Figura 5.21: Incremento de 1% da altitude, ponto 2 RIU.

7N SN N
\\/' ‘\:l ol
—H des
7| ===H real (ponto 3)
0 10 20 30 40 50 60 70
tempo(s)

3345_ ...................................... —|
w PN ) N N 2 LA N ™ 2 AN R LA 7]
é 334 L LN T AR W \\/ \\”ll \\N 7 \\ ,/ \\“’, ‘\‘ll \‘“Il > ‘../I \\\\/ \“':, \\‘\, r; \\,l
- RRR B b | —\f g

===V real (ponto 3)
333 ‘
10 20 30 40 50 60 70
tempo(s)
0.1 0.2
0.05F e b bty _
w" o——- e;'n. 0
0.05F bR
‘ ‘ 0.2 e RS ¥ SO F S |
0 10 20 30 40 50 60 70 0 10 20 30 40 50 60 70
tempo(s) tempo(s)

Figura 5.22: Incremento de 1% da altitude, ponto 3 RIU.

As Figuras 5.23 e 5.24 demonstram que quanto maior a altitude de equilibrio maior tam-
bém € a percentagem de manete de combustivel para realizar a manobra do rastreamento, isto

deve-se a diminui¢do da densidade do ar que conduz a reducdo da tragdo maxima do motor.

O fendmeno de chattering nos controles o, e d,, visualizado nas Figuras 5.20 até 5.24 ¢
resultado da oscilagdo do controle ¢, necessaria para o rastreamento da altitude e do constante

esforgo de 6, para contornar essas oscilagdes. Percebe-se que tal interferéncia entre 0, € J, ndo
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Figura 5.23: Incremento de 1% da altitude, ponto 4 RIU.
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Figura 5.24: Incremento de 1% da altitude, ponto 5 RIU.

se manifesta no controlador de altitude com profundor simulado na subsecdo anterior.

A fim de comparar as técnicas de controle ndo linear com as técnicas classicas lineares,
ajustaram-se os parametros do RIU para controlar a altitude da aeronave com profundor. A efei-
tos de ndo sobrecarregar o texto, o resultado mostrado a seguir serd s6 para o ponto intermedidrio
do envelope de voo (ponto 1). Determinou-se através da légica computacional apresentada na

subsecao de resultados do controlador NDI o grau relativo sendo este dois (p = 2). Decidiu-se
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modificar a referéncia tipo rampa, de tal forma que o acréscimo na altitude fosse de 2% da
inicial em 20 segundos, o dobro das simula¢des anteriores, isto com o intuito de demonstrar a
robustez e relativamente grande regido de atracdo que a técnica de controle fornece. O controle
por RIU obtido € descrito pela Equacdo 5.25, e a resposta da aeronave sob a acdo de este é
ilustrada na Figura 5.25.

(5.25)
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Figura 5.25: Incremento de 2% da altitude com profundor, ponto 1 RIU.

A eficicia da lei de controle no rastreamento da altitude foi verificada, nota-se um sobre-
sinal de 4 metros no segundo 31, apenas de 4% em compara¢do com os 100 metros comandados,
o sistema consegue estabilizar em menos de 5 segundos. Enquanto a atividade de controle, o

maximo valor demandado de profundor foi de 0.6°.

5.3.2 Rastreamento na Dinamica Latero-Direcional
Rastreamento de doublet de taxa de rolagem

Este primeiro item analisado da dinamica latero-direcional € a taxa de rolamento. Testou-
se a capacidade de execucdo de um doublet com médulo maximo de 8°/s passando através de

um filtro de primeira ordem com constante de tempo unitaria. O valor do grau relativo obtido,
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como era de se esperar € de um (p = 1) e o controlador projetado € apresentado na Equagao

5.26. A Figura 5.26 apresenta o resultado da simulacao.

0.50, + le
6P =1- sat (# (5.26)
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Figura 5.26: Doublet de taxa de rolagem RIU.

Similar ao controle de taxa de rolamento com NDI, obteve-se um rastreamento quase
perfeito em todos os 5 pontos do envelope de voo, € facil perceber que a deflexdo do profundor
méxima para acompanhar o sinal de referéncia € inversamente proporcional a velocidade de
equilibrio da simulacao, sendo os casos com menor velocidade (pontos 2 e 4) os que demandam

maior atividade de controle.

Rastreamento de doublet do angulo de rolagem com amortecedor de guinada

O sinal de referéncia a ser rastreado pelo angulo de rolamento e o amortecedor de guinada
utilizados aqui sdo idénticos aos implementados com NDI (maximo médulo do doublet de 10°).
O grau relativo para angulo de rolamento com aileron € dois (p = 2), e para taxa de guinada

com leme é um (p = 1) tal como mostrado na Equagdo 5.27. O comportamento dos estados
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controlados para cada ponto do envelope de voo pode ser visto na Figuras 5.27 até 5.31.

204+ ley + 1é
62 =1-sat < ¢ 15¢ ¢
o+ 1 (5.27)
o e
8 =0.5-sat | ———
: 0.05
40
20~ N
= 0 - des
-20 - = ¢ real (ponto 1)/ |
-40 | | | | |
0 10 20 30 40 50 60
1 \ \ tampale) \ \
@ - T T T
O':'O \,"~___,—’ =—rdes
. = rreal (ponto 1)
-1 | | | | ]
0 10 20 30 40 50 60
1 ‘ ‘ tempo(s)i0 ‘ ;
= 0 ‘\/_/\/\/h = 0 /\ﬁ
-1 : : -10 : :
0 20 40 60 0 20 40 60
tempo(s) tempo(s)

Figura 5.27: Doublet de angulo de rolagem, ponto 1 RIU.

Verifica-se mais uma vez ndo s a robustez da técnica de controle pelo fato de conseguir
com os mesmos parametros do controlador um rastreamento satisfatério em todos os pontos

do envelope de voo, se ndo a grande influéncia que a pressdao dindmica tem na amplitude das
deflexdes do aileron e do leme.

Continuando com a idéia do pardgrafo anterior verifica-se nas Figuras 5.10 e 5.30, corres-
pondentes aos pontos de menor velocidade que as deflexdes mdximas do aileron e do leme sdo
de aproximadamente 2° e 4.5° respetivamente. Nas Figuras 5.29 e 5.31 a atividade de controle

se reduz a menos da metade desse valor.

Rastreamento de doublet do dngulo de derrapagem

Para o problema de rastreamento do angulo de derrapagem da aeronave com leme o grau
relativo obtido foi um (1), os pardmetros do controlador RIU podem ser vistos na Equagdo 5.28.
Como referéncia para o rastreamento do angulo de derrapagem utilizou-se um valor maximo de

doublet de 15°. O controlador mostrou-se capaz de rastrear a referéncia desejada ao longo dos
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Figura 5.28: Doublet de angulo de rolagem, ponto 2 RIU.
40
20 N
= 0 = des
20 = ¢ real (ponto 3)| |
_40 | | | | [
0 10 20 30 40 50 60
05 tamnnfc)

PP T TP YT T T r Ty

= des
= rreal (ponto 3)
[

r[°/s]
o
5

-05 | | |
0 10 20 30 40 50 60
_ 05
<® 0
0.5 ‘ ‘ ‘ ‘
0 20 40 60 0 20 40 60

tempo(s) tempo(s)
Figura 5.29: Doublet de dngulo de rolagem, ponto 3 RIU.

5 pontos do envelope de voo (Vide Figura 5.32). Note-se que o controlador NDI foi incapaz de

rastrear angulos de derrapagem maiores de 2° enquanto o RIU mostrou-se preciso mesmo com
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Figura 5.30: Doublet de angulo de rolagem, ponto 4 RIU.
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Figura 5.31: Doublet de angulo de rolagem, ponto 5 RIU.
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(5.28)

1 1
616 = —6 - sat (M)

1.5
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Figura 5.32: Doublet de angulo de derrapagem RIU.
5.4 Aplicacao de Controle Linear

Baseado no processo de lineariza¢cdo numérica apresentado no Capitulo 2, procede-se a
linearizar a dindmica do Mirage III. Usando a teoria de pequenas perturbacdes com 6 X = 60U =
1 x 1079 foi possivel determinar as matrizes A e B do sistema linearizado para cada ponto do
envelope de voo da Tabela 5.1, isto, com o intuito de fazer a comparagdo com as técnicas de
controle ndo lineares RIU e NDI. Serdo apresentados unicamente os resultados para o ponto
1, ou seja, com a aeronave em equilibrio (voo reto e com as asas niveladas) a uma velocidade
V' = 250m/s e uma altitude H = 5000m. As matrizes Ap1 e By sdo mostradas nas Equacdes
5.29 e 5.30.

V Q@ 15} P C] P q r H
—-0,016 —7,41 0 0 -938 0 0 0,0001
—0,00 —0,9951 0 0 0 1 0 0

0 0 —-0,27 0,03 0 0,04 0 —0,99 0

0 0 0 0 0 0 0,04 0

Ay =

0 0 0 0 0 0 1 0 0

0 0 —119,37 0 0 —2,53 0 0,39 0

0 —13,69 0 0 0 0 —0,67 0 0

0 0 7,29 0 0 0,01 0 —1,05 0

|0 —250 0 0 250 0 0 0 0

(5.29)
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Tabela 5.2: Pontos de equilibrio para as simulacdes.

autovalor nimero valor
1 —0,8361 + 3,6965%
2 —0,0062 + 0,00621
3 —0,0032 + 03
4 —0,7990 + 3,4105¢
5 —2,0813 £ 02
6 —0,1872 + Oz
5, O S 5 ]
—5,4375 2,0163 0 0
—0,3135 —0,0004 0 0
0 0 0,0045 0,0336
0 0 0 0
B. = 5.30
! 0 0 0 0 (>-30)
0 0 —145,869 7,512
—36, 248 0 0 0
0 0 —4,3761 —5,9369
i 0 0 0 0 |

Neste ponto é importante salientar que a aplicacdo do Regulador Integrativo Universal
(RIU) estd condicionada a sistemas de fase minima (SESHAGIRI E KHALIL, 2005). Nesta
parte, demonstrar-se-4 que a dinadmica linearizada da aeronave (representada pelas matrizes
A, e By) para a condi¢do de equilibrio V' = 250m/s e H = 5000m atende esta condigdo,
para isto, a andlise serd baseada no Teorema 3.1 de Slotine ef al. (1991). Este indica que, se
os autovalores da matriz A,; possuem parte real estritamente negativa, o sistema ndo linear
correspondente serd de fase minima. Na Tabela 5.2 verifica-se que para o ponto de equilibrio 1
esta condicdo € atendida. Na secdo 5.6.2, através de uma anélise de estabilidade ndo linear da

dindmica interna, serd confirmado que o sistema de fato € de fase minima.

5.4.1 Rastreamento da velocidade total usando LQR

Com o intuito de implementar o controlador LQR ao problema de rastreabilidade da ve-
locidade total € preciso redefinir os estados e a saida do sistema. A arquitetura da malha de
controle adotada nesta tese ¢ similar a apresentada em Stevens e Lewis (2003). Define-se a
dindmica aumentada do sistema (aeronave+compensador), a qual é escrita como na Equacdo

5.31. A interagdo deste sistema com a arquitetura de retroagao adotada pode ser vista na Figura
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y(t)
G(9) +Xx=Ax+ Bu+Gr » C Saida
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Sistema
u(t)
K

Figura 5.33: Arquitetura da malha de retroaciao do problema de controle.
Adaptado de Stevens e Lewis (2003)
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Figura 5.34: Estrutura do compensador.
Adaptado de Stevens e Lewis (2003)
5.33.
= Ax + Bu+ Gr
y=Cx+ Fr (5.3

z=Hzx

A estrutura geral do compensador G(s) e sua interagdo com a malha de controle é mos-
trada na Figura 5.34. Percebe-se que a entrada do compensador G(s) ndo é diretamente a
referéncia e sim o erro entre a saida de desempenho z(t) (diferente da saida medida y(t)) e
r(t) a qual € a referéncia a ser rastreada pela saida. F', G, D e J sdo matrizes escolhidas para

introduzir a estrutura desejada do compensador dindmico w, o qual € definido pela Equagao
5.32.

w = Fw+ Ge
(5.32)
v=Dw+ Je
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Cuja entrada é o erro de rastreamento e = r(t) — z(¢) e v(t) é a saida do compensador.
A dindmica do compensador pode ser reescrita em fun¢do da dindmica propria do sistema da

Equagdo 5.31, conduzindo a Equacgdo 5.33 a seguir.

alz] [ 4 ol[z] [B 0
- = + u + r
dt |w —-GH F| |w 0 G
1T [ ¢ ollz] o
. S I g (5.33)
) —JH D| |w J
B X
= |H 0]
. w

Sendo A e B matrizes aumentadas compostas pelas matrizes A,; e B, (resultantes da
linearizacdo do modelo da aeronave usando a teoria de pequenas perturbacdes) e pela dindmica

do atuador (a ser especificada em breve).

Para resolver o problema de rastreamento da velocidade total usando como entrada a de-
flexdo do profundor, define-se o vetor de estados e de saida como sendo =z = [V, o, ©, ¢, 6, el e
y = [V, €] respetivamente. Percebe-se que aos estados da dindmica longitudinal adicionaram-
se o atuador do profundor e a varidvel € a qual representa a saida de um integrador, o qual
representa a estrutura do compensador e usa-se para garantir que o erro estaciondrio seja nulo.
Este tipo de compensador adotou-se da malha de controle de taxa de arfagem apresentada em
Stevens e Lewis (2003) a qual foi adaptada nesta tese para o problema de rastreamento da ve-
locidade total V' da aeronave. Para o compensador se transformar num integrador do erro de
rastreamento € necessario que as matrizes F' e J sejam nulas e D unitaria. Neste caso particular

tipo SISO, a matriz L é andloga ao ganho integral de controladores PID, isto é, L = K..

O modelo do atuador de profundor utilizado € idéntico ao implementado no controle por
RIU e NDI de tal forma que a comparacgdo entre as leis de controle lineares e ndo lineares possa

ser equivalente. O modelo do atuador no espaco dos estados € escrito como na Equacdo 5.34

5, = —20,25, + 20, 2u, (5.34)

A entrada do atuador u, pode ser traduzida como a voltagem aplicada ao atuador eletro-
hidrdulico e ¢, como a deflexdo do profundor resultante. As matrizes A,; e B,; originais sdo
reduzidas de tal forma que unicamente a dinamica longitudinal (velocidade total, angulo de ata-
que, angulo de atitude e taxa de arfagem) seja considerada. Logo, concatenando as dinamicas
do sistema a controlar incluindo compensador e atuador, obtém-se as matrizes da malha de con-

trole (Equagdes 5.33) para o problema de rastreamento em questdo, apresentadas nas Equacdes
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5.37 ¢ 5.36.
(001 —-741 -98 0  —543 0|
000 —099 0 1 —031 0
0 0 0 1 0 0
A= (5.35)
0 —1360 0 —067 —36.24 0
0 0 0 0 —202 0
1 0 0 0 0 0
: T 100000
B=1lo 00 0 202 0] .C =
- 00000 1
r T
G2000001};H:[100000] (5.36)

0
o ]
0

A matriz C representa as saidas medidas (velocidade V' e integral do erro de rastreamento
€), H a matriz de saida de desempenho e G a matriz de estados do compensador. Finalmente, a

entrada de controle u pode ser escrita como:

v

€

"= — [Kv Kﬁ] (5.37)

Sendo Ky o ganho de retroacdo da velocidade (K na Figura 5.34) e K. o ganho integral
do erro de rastreamento (L na Figura 5.34). A Figura 5.35 ilustra a malha de controle para o

problema de rastreamento atual.

Define-se K = [Ky K.] como a matriz de ganhos. Para o problema de rastreamento
com o controlador LQR, a matriz K € determinada por meio do processo de otimizagdo (mi-
nimizagdo do indice de desempenho .J) descrito no Capitulo 2. Para isto ser feito € necessario
redefinir as matrizes A. e B, da equacdo de Lyapunov (vide Equagdo 2.21) e define-se o indice

de desempenho J, o qual € descrito pela Equagdo 5.38.
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Figura 5.35: Malha de controle de velocidade total - LQR.

1 oo
J = 5 / (27 Qx + v Ru)dt (5.38)
0

As matrizes () e R sdo escolhidas usando a regra de Bryson mencionada no Capitulo 2.
Os limites impostos ao estado a controlar, ou seja, a velocidade total foi 27" = 12m/s com
respeito a velocidade de equilibrio e & deflexdo do profundor uj*** = [30° — (—30°)] = 60°,

isto €, 30° em cada direcdo, logo () e R serdo:

1 1
=) *=|@Emr -

Uma vez escrito o sistema aumentado e definidas as matrizes de desempenho ) e R
procede-se a determinar uma matriz de ganhos inicial K; conhecida como estabilizante, seus
elementos sdo os ganhos Ky e K iniciais de tal forma que a matriz A. da Equagio 2.14 possua
autovalores com parte real estritamente negativos, esta parte do processo € importante pelo fato
que nem todas as matrizes satisfazem esta condi¢cdo (OGATA E YANG, 2002). Finalmente,
os ganhos K sdo usados como condi¢do inicial para minimizar o indice de desempenho J da
Equacgdo 5.38, para isto, determina-se a matriz equivalente P através da solu¢do da Equagao
de Lyapunov mostrada no Capitulo 2 (see Equation 2.21). As rotinas de otimizacdo fmincon
do MATLAB foram utilizadas para obter tanto os ganhos K, quanto os ganhos da matriz K
tal como em Vargas e Paglione (2015). Apés a realizagdo deste processo numérico obteve-se a

matriz de ganhos K (Para o ponto 1 do envelope de voo) sendo esta:

K= [KV Ke} - [0, 0272 —0,0269 (5.40)

Como foi mencionado antes neste capitulo, o intuito de projetar este controlador € compara-
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Figura 5.36: Incremento de 4% da velocidade total (ponto 1) - LQR.

Tabela 5.3: Ganhos escalonados usando LQR.

Ponto Ganho Ky, Ganho K.

1 0,0272 -0,0269
2 0,0209 -0,0134
3 0,0450 -0,0310
4 0,0126 -0,0152
5 0,0229 -0,0360

lo com as técnicas nao lineares RIU e NDI, dessa maneira, o sinal de referéncia a ser rastreado
¢ idéntico ao utilizado naqueles controladores, ou seja, partir de uma velocidade inicial e fazer
a transicao através de um sinal tipo rampa até outra velocidade de equilibrio. O resultado para

LQR no ponto 1 € mostrado na Figura 5.36.

Percebe-se que a velocidade consegue acompanhar o sinal de referéncia com um pequeno
erro estaciondrio durante a subida, no entanto, este erro permanece nulo quando ndo h4 varia-
¢do na velocidade desejada (velocidade inicial e final). O procedimento de otimizagdo de J €
repetido para cada ponto do envelope de voo, os ganhos obtidos para cada um deles sdo apre-
sentados na Tabela 5.3, e as respostas ao rastreamento da referéncia de velocidade total para os

pontos 2 até 5 do envelope de voo sdo ilustradas na Figura 5.37.
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Figura 5.37: Incremento de 4% da velocidade total (pontos 2-5) - LQR.

Percebe-se na Figura 5.37 que o rastreamento foi satisfatorio. Ja4 com respeito ao controle
d,, cabe salientar que as deflexdes sdo relativas, tendo como referéncia sua respetiva deflexdo
de equilibrio para o ponto no qual foi linearizado o sistema.

5.4.2 Rastreamento da altitude usando controle classico

O problema de controle a ser resolvido nesta secdo trata-se do rastreamento de altitude
da aeronave Mirage III, a dindmica linearizada do mesmo foi obtida no inicio desta se¢do,
pretende-se formular o problema de rastreamento tal como proposto por Stevens e Lewis (2003)
descrito brevemente no Capitulo 2, o qual requer a transformacdo da dinamica da aeronave
escrita no espago dos estados em funcdes de transferéncia com o intuito de compensar a resposta

do sistema usando ferramentas de andlise no dominio da frequéncia e o auxilio da técnica lugar
das raizes.

Tal como descrito no Capitulo 2, procede-se a ajustar os ganhos de retroacdo da taxa de
arfagem e angulo de atitude a fim de que o amortecimento do modo curto periodo seja o melhor
possivel (alto amortecimento sem exagerar na frequéncia). A dinamica longitudinal linearizada

da aeronave em questdo para o ponto 1 do envelope de v6o € dada pelas matrizes da Equacdo
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Figura 5.38: Lugar das raizes em malha aberta, Mirage III - ponto 1.
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(5.41)

Neste primeiro passo determinar-se-ao os ganhos de retroacao da taxa de arfagem ¢ (loop

interno) e o ganho do compensador proporcional do angulo de atitude 6 (loop externo), vide

Figura 5.41, devido a isto, consideram-se unicamente estas duas saidas na matriz C' da Equagao

5.41. A funcdo de transferéncia em malha aberta para o angulo de atitude sem considerar o

atuador € dada pela Equacdo 5.42 e o lugar das raizes correspondente € ilustrado na Figura

5.38.
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o —36.2486(s + 0.8774) (s + 0.0140) (s + 0.00139) (5.4
5, (s + 0.8361 £ 3.69651)(s + 0.00570 % 0.06194)(s + 0.00421) '

Percebe-se que todos os modos sdo estdveis em malha aberta, no entanto, os amorteci-
mentos do curto perfodo € fugoide (., = 0,221 e (» = 0,0917 respetivamente, apresentam
valores muito baixos. Caso seja necessdrio aplicar somente um compensador proporcional para
o controle do angulo de atitude 6, valores minimos do ganho deslocariam os polos do modo
fugoide ao plano real positivo tornando o sistema instavel, ja4 os polos do curto periodo per-
manecerao estdveis para qualquer ganho e o polo da altitude desaparecerd com seu respetivo

Z€ro.

O modelo de atuador de profundor definido na Equacdo 5.34 pode ser escrito no espago
dos estados como na Equagdo 5.43. O efeito do atuador na malha aberta do sistema pode ser
visto na Figura 5.39.

A =[-20.2); B, = [20.2]; Gy = [-1]; Do = [0] (5.43)
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Figura 5.39: Lugar das raizes em malha aberta, com atuador, ponto 1.

Nota-se que o atuador consegue estabilizar o modo fugoide mas desestabiliza o curto
periodo, percebe-se que seus polos se deslocam até atingir assintotas de aproximadamente 45°
que os conduz a parte real positiva do plano complexo, tornando-os instiveis. Ja os polos
do modo fugoide se aproximam ao eixo real e o amortecimento cresce assim que o ganho é

aumentado, finalmente o polo da altitude decresce até atingir seu proprio zero, mas sem ficar



5.4. Aplicacdo de Controle Linear 103

80 TT

System: sys
60 | Gain: 0.641
\ Pole: -7.48 + 18.8i
40 \ Damping: 0.37
A Overshoot (%): 28.6

Frequency (rad/s): 20.2
20 .

Eixo Imaginario [s]

20
-40

/
-60~ [ -

E L1 |
8—%5 -20 -15 -10 5 0
Eixo Real [5'1]

Figura 5.40: Lugar das raizes em malha fechada com atuador, ponto 1.

instavel.

Prosseguindo com o passo 1 proposto no Capitulo 2, procede-se a fechar a malha de
controle através da realimentacdo da taxa de arfagem ¢ e do angulo de atitude 6, fixa-se o
ganho, neste caso foi selecionado Ky = 3 e escolhe-se o melhor ganho K, possivel, ao enten-
dimento do autor desta tese o melhor ganho possivel refere-se a um ganho que forneca o maior
amortecimento possivel sem aumentar excessivamente a frequéncia. Para auxiliar nesta escolha
utilizar-se-a o grafico do lugar das raizes do sistema em malha fechada representado pela Figura
5.40. O ganho selecionado foi K, = 0, 641, o qual permite aumentar o amortecimento de curto

periodo para (., = 0, 37, desta forma a malha interna de controle esta totalmente definida.

Continuando com o segundo passo, faz-se necessario modificar a matriz C', adicionando
a saida de altitude da aeronave. Uma vez feita a realimentacdo da altitude, encontra-se a fungao
de transferéncia entre a altitude H (estado a controlar) e 6. (angulo de atitude, varidvel interme-
didria de controle) como mostrado na Equagdo 5.44, de tal forma que baseado na posicdo dos
polos e zeros possam ser projetados o compensador de avango de fase e o respetivo ganho da
malha de controle K. (Vide Figura 5.41).

H —4.7495(s + 10.4122)(s + 0.0108)(s — 9.7363) (5.44)
0.  (s—+ 7.4823 % 18.7999i)(s + 6.1413)(s + 0.7659)(s + 0.0145)(s + 0.0015) =
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Figura 5.41: Malha de controle de altitude.
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Figura 5.42: Polo de referéncia para compensador avango-atraso de fase

Percebe-se no gréifico do lugar das raizes desta funcdo de transferéncia (Figura 5.42),
que os polos do curto periodo permanecem estdaveis para qualquer ganho, ja os polos do modo
fugoide apesar de estarem localizados no semiplano esquerdo, mostram uma tendéncia a se

desestabilizar passando facilmente ao semiplano direito.

Se examinarmos a resposta da malha de controle no diagrama de bode da Figura 5.43
€ possivel concluir que o sistema ¢ instdvel devido a Margem de Fase (MF) e Margem de
Ganho (MG) serem negativas. A solucdo proposta por Stevens e Lewis (2003) é posicionar o
zero do compensador de avango de fase préximo do polo do modo fugoide localizado mais a

esquerda do plano complexo, sendo este s = —0, 766 ~ —0, 77 (vide Figura 5.42). A relacao
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Gm=-33.7 dB (at 1.91 rad/s) , Pm =-156 deg (at 19.5 rad/s)
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Figura 5.43: Diagrama de Bode, sem compensador

polo/zero adotada neste trabalho é de 8 (recomendada também em Stevens e Lewis (2003)),

logo, o compensador de avango de fase é definido como na Equacgdo 5.45.

s+ 0.77
Geomp = ———— 5.45
P 54+6.16 (5.43)

Uma vez implementado o compensador de avango de fase, ajustou-se o ganho do compen-
sador por um processo de tentativa e erro de tal forma que tanto a MF quanto a MG fossem po-

sitivas, desta forma, garante-se a estabilidade da malha de controle. Usando o ganho K. = 0, 15

conseguiu-se obter uma M F' = 15,2° e MG = 2,59, como pode ser visto na Figura 5.44.
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Grm =258 dB (at 4.95 rad/s) , Prn =152 deq (at 3.92 rad/s)
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Figura 5.44: Diagrama de Bode, com compensador de avancgo.

Desta forma, define-se totalmente o controlador de altitude com compensacao por técnicas
de controle cldssicas (compensador de avango de fase e retroacao de estados). Usa-se como sinal
de referéncia uma entrada tipo rampa para incrementar em 2% a altitude inicial e realizou-se a
simulagdio numérica do rastreamento. E possivel observar na Figura 5.45 que o rastreamento
do sinal de referéncia foi satisfatério, conseguindo fazer um ascenso de 100m em 20s com um
erro de rastreamento quase nulo e com amplitude de controle baixa (ao redor de +4°) quando

comparado com a deflexdo maxima do profundor (30°).
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Figura 5.45: Incremento de 2% da altitude, ponto 1, Controle Classico.

Apesar dos excelentes resultados (locais, ponto 1), a grande desvantagem desta técnica de
controle é a dependéncia de ferramentas auxiliares como lugar das raizes e diagrama de bode
para a definicdo dos parametros do controlador (ganhos), como consequéncia, carece de um
processo sistemdtico como o oferecido pela técnica de controle LQR.

5.5 Comparacao entre as técnicas RIU e NDI

Procede-se nesta secdo a comparar as técnicas de controle ndo linear NDI e RIU. A res-
posta de cada controlador foi simulada sob as mesmas condi¢des voo a fim de que a comparagdo
seja vélida, no entanto, pelo fato dos ganhos de ambos os controladores terem sido obtidos atra-
vés de um processo de tentativa e erro, a comparacao nao € totalmente equivalente (parametros
diferentes gerariam respostas distintas). Com o intuito de ndo ocupar mais espagco do que o
necessario nesta se¢do, a comparacao das respostas de rastreamento serdo unicamente para o
primeiro ponto do envelope de voo (ponto 1). Tal como comentado na Secdo 5.1, os indices de
desempenho £’ A e AC foram propostos para comparacdo das técnicas. A fungcdo do MATLAB
trapz() foi utilizada para computar o valor do erro absoluto acumulado ao longo do tempo de
simulacdo para cada caso, este erro permitird fazer uma anélise quantitativa do desempenho de
cada uma das técnicas. Analogamente, calcula-se a drea debaixo da curva de deflexdo relativa
da superficie de controle (com referéncia a deflexdo de equilibrio para o ponto no envelope de

voo correspondente), este valor permitird estimar a demanda de controle.
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5.5.1 Rastreamento da taxa de arfagem

A comparacdo é mostrada na Figura 5.46, na parte superior esquerda desta figura percebe-
se que o rastreamento do sinal de referéncia foi satisfatorio mostrando suficiente precisdo, um
zoom feito entre os 20 e 25 segundos de simulagdo (parte superior direita) mostra uma precisao
maior no rastreamento feito com o controlador RIU. Na Figura 5.47 € possivel confirmar esta
afirmagao, o erro acumulado do RIU foi menor nos pontos 1,3,4 € 5, a razdo pela qual o contro-
lador RIU nao foi tdo eficiente no ponto 2 pode ser vista na Figura 5.15, nesta figura € possivel
ver a tendéncia da taxa de arfagem real se afastar da referéncia aos 30 segundos aproximada-
mente, fato atribuivel a baixa eficiéncia da superficie de controle pela baixa velocidade atingida
nesse intervalo de tempo (Vide Figura 5.16). O RIU mostrou-se superior a NDI enquanto ao
erro de rastreamento embora a demanda de controle tenha sido levemente maior nos pontos

1,3,4 e 5, isto pode ser verificado na Figura 5.47.
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Figura 5.46: Rastreamento de doublet de taxa de arfagem, ponto 1, RIU e NDI.
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Figura 5.47: [a] Erro de rastreamento acumulado [b] Demanda de controle.
taxa de arfagem, RIU e NDI.

5.5.2 Rastreamento do angulo de atitude

Com respeito ao rastreamento do angulo de atitude percebe-se na Figura 5.48 que o con-
trolador NDI foi mais preciso com uma diferenca pequena, na Figura 5.49 evidencia-se a supe-
rioridade do controlador NDI em todos os pontos do envelope de voo (menor erro acumulado).
A atividade de controle para o RIU tornou-se mais oscilatoria, suspeita-se que a camada limite
seja menor do que a adequada (possivel chattering), percebe-se que a demanda de controle
também foi similar exceto no ponto 5 onde o controlador NDI demandou maior atividade de
controle.
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Figura 5.48: Rastreamento de doublet de angulo de atitude, ponto 1, RIU e NDI.
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Figura 5.49: [a] Erro de rastreamento acumulado [b] Demanda de controle.
angulo de atitude, RIU e NDI.

5.5.3 Rastreamento de angulo de ataque
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A comparacdo das duas técnicas de controle para o caso do angulo de ataque ¢ feita na

Figura 5.50. O rastreamento por parte das duas técnicas de controle foi satisfatério enquanto ao

desempenho. No intervalo de zoom (de 5 a 10 segundos) pode ser vista uma pequena diferenca

entre os rastreamentos sendo o RIU relativamente superior pelo fato de acompanhar o sinal de

referéncia com maior precisdo, fato confirmado ao observar a Figura 5.51, o erro acumulado

foi menor para o RIU demonstrando maior precisdo no rastreamento do sinal. Do mesmo jeito

que no caso do angulo de atitude, percebe-se uma ligeira oscilagdo produto de chattering que

coloca em desvantagem ao RIU, obviamente um correto projeto analitico do RIU (com ganhos

"otimizados") melhorard o desempenho da técnica. De acordo com a demanda de controle pode

ser visto na Figura 5.51 que tanto RIU quanto NDI apresentaram atividade de controle similar

ao longo do envelope de voo.
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Figura 5.50: Rastreamento de doublet de angulo de ataque, ponto 1, RIU e NDI.
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Figura 5.51: [a] Erro de rastreamento acumulado [b] Demanda de controle.
angulo de ataque, RIU e NDI.

5.5.4 Rastreamento de velocidade total

A comparacdo entre o desempenho das técnicas ndo lineares aplicadas neste trabalho

(RIU e NDI) para o caso da velocidade total € feita nesta secdo de maneira ilustrativa para

manter a sequéncia dos itens, porém a comparacdo ndo é totalmente equivalente devido as

razdes que serdo mencionadas a seguir. A inversao dinamica foi aplicada usando trés controles

independentes para controlar cada uma das componentes da velocidade total, portanto, estd

em desvantagem quando comparado com o RIU pelo fato deste ultimo ocupar unicamente a

deflexdo do profundor (d,,).

A resposta da velocidade para ambos casos € ilustrada na Figura 5.52, o rastreamento

foi satisfatério, o controlador por RIU tem um tempo de convergéncia um pouco maior porém,
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menos oscilatdrio, caso contrario ocorre com o controlador baseado em NDI. Era de se espe-
rar uma demanda de controle maior no RIU mas mesmo assim € pequena, da ordem de 0.3°
de amplitude méxima. Na Figura 5.53 observa-se que o erro acumulado do RIU foi menor,

demonstrando ser mais preciso do que o controlador por NDI.
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Figura 5.52: Rastreamento de velocidade total, ponto 1, RIU e NDI.
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Figura 5.53: Erro de rastreamento acumulado, velocidade total, RIU e NDI.
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5.5.5 Rastreamento de altitude

Com respeito a altitude, pode ser visto na Figura 5.54 que a aeronave consegue rastrear
a referéncia desejada com ambos controladores, fazendo um zoom entre os segundos 25 e 55
(parte superior direita da figura), percebe-se que os tempos de acomodacgao tanto para o RIU
quanto para a NDI forma similares, da ordem de 15 segundos, porém, a resposta com NDI
foi mais oscilatéria. Sob a suspeita do ganho proporcional neste controlador ter causado esta
oscilagdo, reduziu-se porém o desempenho do rastreamento é deteriorado, decidiu-se deixar
este ganho com valor unitdrio. Esta oscilacdio no NDI manifesta-se também no controle, pro-
vocando deflexdes de profundor maiores e mais bruscas, o que torna superior o RIU nesta
manobra. Confirma-se esta ultima afirmacao na Figura 5.55 mostrando o RIU uma ligeira van-
tagem enquanto ao erro acumulado, porém, demandando pouco menos do dobro da atividade

de controle.
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Figura 5.54: Rastreamento de altitude, ponto 1, RIU e NDI.
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Figura 5.55: [a] Erro de rastreamento acumulado [b] Demanda de controle.
altitude, RIU e NDI.

5.5.6 Rastreamento da taxa de rolagem

Percebe-se na Figura 5.56 que o controlador RIU rastreia o sinal de referéncia com um
menor erro estaciondrio, mesmo quando a diferenca seja minima quando comparado com NDI,
a atividade de controle € praticamente idéntica para ambos os casos. Na Figura 5.57 percebe-se
que o RIU acumulou um menor erro de rastreamento ao longo da simulag¢do nos pontos 1,3 e 5.
J4 o controlador NDI mostrou-se ligeiramente mais preciso nos pontos 2 e 4. Na mesma figura,
percebe-se que a atividade de controle tanto para RIU quanto para NDI foi similar nos pontos

1,2,3 e 4, ja no ponto 5 a técnica NDI demandou maior atividade de controle.
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Figura 5.56: Rastreamento de doublet de taxa de rolagem, ponto 1, RIU e NDI.
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Figura 5.57: [a] Erro de rastreamento acumulado [b] Demanda de controle.
taxa de rolagem, RIU e NDI.

5.5.7 Rastreamento de angulo de rolamento com amortecedor de

guinada

E possivel perceber na Figura 5.58 que as deflexdes de aileron e leme deslocam-se de ma-

neira coordenada para realizar a manobra solicitada, a demanda de controle pode ser conside-

rada equivalente, no entanto, a precisao do RIU mostrou ser superior segundo o comportamento

observado entre os segundos 35 e 40 (parte superior direita da figura), este fato é confirmado ao

olharmos a Figura 5.59 onde confirma-se a maior precisdo do RIU com uma menor atividade

de controle (diferenca pequena).
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Figura 5.58: Rastreamento de doublet de angulo de rolagem com amortecedor de guinada,

ponto 1, RIU e NDI.
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Figura 5.59: [a] Erro de rastreamento acumulado [b] Demanda de controle.
angulo de rolagem, RIU e NDI.

5.5.8 Rastreamento de édngulo de derrapagem

Para finalizar a comparacao entre estas duas técnicas ndo lineares apresenta-se na Figura
5.60 o rastreamento de doublet do angulo de derrapagem. Percebe-se claramente a relacdo
linear entre o estado controlado e o controle respetivo pelo fato do comportamento entre eles
(angulo e controle) ndo possuir desfasagem alguma. Mais uma vez o controlador RIU mostrou-
se mais preciso no rastreamento do sinal de referéncia (vide Figura 5.61). O controlador NDI
apresentou um desempenho inferior no ponto 4 do envelope de voo tal como mostrado nas
Figuras 5.61 e 5.18. Cabe salientar que a comparacgado foi feita para um angulo de referéncia
pequeno (2°), isto porque a técnica NDI mostrou-se incapaz manter o erro de rastreamento num
valor razodvel para maiores angulos. J4 o RIU teve um 6timo desempenho até com 30°, veja
Figura 5.32. A demanda de controle (deflexdao de aileron no tempo) foi maior no RIU (vide
Figura 5.61).
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Figura 5.60: Rastreamento de doublet de angulo de derrapagem, ponto 1, RIU e NDIL.
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Figura 5.61: [a] Erro de rastreamento acumulado [b] Demanda de controle.
angulo de derrapagem, RIU e NDI.

Apresenta-se na Tabela 5.4 um resumo sobre a compara¢do do desempenho entre as técni-
cas ndo lineares RIU e NDI. As simula¢cdes numéricas mostraram um rastreamento satisfatrio
para ambas técnicas do ponto de vista qualitativo, contudo, indices de desempenho relaciona-
dos ao erro de rastremanento acumulado e a atividade de controle foram propostos e calculados,
baseado neles pode-se dizer que: enquanto a precisao (menor erro de rastreamento acumulado)
em 7 dos 8 estados controlados o RIU apresentou um desempenho "Alto", sendo inferior ao
NDI apenas no controle do angulo de atitude. Enquanto a atividade de controle, no controle de
« ambos apresentaram um desempenho similar ("igual"), no controle de 6, p e ¢ o RIU foi su-
perior e no controle de ¢, H e 3 o NDI foi superior. Cabe salientar que superior indica que teve
menor demanda de controle, mas mesmo nos casos onde o RIU nio foi inferior, o controle se

manteve dentro dos limites operativos (pelo préprio uso do atuador). Em estudos posteriores ao
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invés de utilizar a escala [—-3 3] (baixo, igual, alto), poderia ser proposta uma escala [—5 5]

para aumentar a granularidade visando melhorar a comparacao.

Tabela 5.4: Comparacao de desempenho com NDI.

RIU-NDI
q 0 o \ H p ¢ B
Erro RIU Alto Baixo Alto Alto Alto Alto Alto  Alto
NDI Baixo Alto Baixo Baixo Baixo Baixo Baixo Baixo
Controle RIU Baixo Alto Igual - Baixo Alto  Alto Baixo
NDI Alto Baixo Igual - Alto Baixo Baixo Alto

5.6 Comparacao Entre o RIU e as Técnicas Lineares

Nesta secdo apresentam-se os graficos comparativos entre o Regulador Integrativo Uni-
versal e as técnicas lineares apresentadas nas sec¢des 5.3 e 5.4, cabe salientar que o regulador
integrativo universal foi escolhido previamente a todas as simulagdes feitas nesta secao como a
técnica predileta desta tese, dentre outras coisas, pela simplicidade e capacidade de considerar
incertezas no modelo, portanto, a comparagdo com outras técnicas (sejam lineares ou nao) ser-
vird para verificar se de fato a escolha feita oferece alguma vantagem. E importante ressaltar
que a comparacdo nao € totalmente equivalente (paradmetros diferentes gerariam respostas dis-
tintas) pelo fato dos ganhos do RIU foram obtidos através de um processo de tentativa e erro,
e porque mudangas nas matrizes de ponderagdo () e R conduzem a desempenhos diferentes do
controlador LQR.

5.6.1 Rastreamento da velocidade total com RIU e LQR

O controlador RIU mostrou-se superior ao controlador linear LQR, devido ao erro de
rastreamento ser menor ao longo dos 60 segundos de simulac¢io no ponto 1 do envelope de voo,
tal como pode ser visto na Figura 5.62. Na Figura 5.63 percebe-se que o erro de rastreamento
foi menor para o RIU nos primeiros trés pontos do envelope de voo, ja nos dois ultimos o
controlador LQR teve um erro acumulado menor. Enquanto a demanda de controle, o RIU
mostrou maior atividade do que NDI. Lembre-se que a demanda de controle estimada trata-
se da drea total abaixo/acima da curva de deflexdo da superficie de controle com respeito a
sua deflexdao de equilibrio, isto indica que o profundor foi "acionado"por mais tempo no RIU,

embora a deflexdo maxima demandada tenha sido menor.
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Figura 5.62: Rastreamento da velocidade total, ponto 1, RIU e LQR.
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Figura 5.63: [a] Erro de rastreamento acumulado [b] Demanda de controle.
velocidade total, RIU e LQR.

Para reforcar os resultados mostrados na Figura 5.63, ilustra-se nas Figuras 5.64 € 5.65 a
evolucdo do erro de rastreamento para cada ponto do envelope de voo. Percebe-se que o contro-
lador LQR tem dificuldade em rastrear a velocidade de referéncia durante a transi¢do (subida),
especialmente nos pontos 1 e 2. Cabe salientar que a resposta de LQR ao rastreamento pode
melhorar se matrizes de ponderagdo () e R com valores mais restritivos dos valores maximos

admissiveis para o estado a controlar (V') e o controle (¢,).
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Figura 5.65: Evoluc¢ao do erro de rastreamento, ponto 2 até 5, RIU e LQR.

5.6.2 Rastreamento de altitude usando RIU e controle classico

Com respeito ao rastreamento da altitude, a qualidade do rastreamento tanto com téc-

nica classica (compensador de avanco de fase) quanto o RIU mostraram-se efetivas, porém o
controlador RIU demandou menor amplitude de profundor (vide Figura 5.66). Na Figura 5.67

¢é possivel verificar a efetividade similar entre ambos controladores com respeito ao erro de

rastreamento acumulado e uma demanda de controle ligeiramente maior para o RIU.
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Figura 5.66: Rastreamento de altitude, ponto 1, RIU e Controle Cléssico.
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Figura 5.67: [a] Erro de rastreamento acumulado [b] Demanda de controle.
altitude, RIU e Controle Classico.

Para finalizar com a compara¢do de desempenho do RIU com as técnicas lineares pode-
se dizer que enquanto ao erro de rastreamento acumulado, o RIU apresentou um desempe-
nho "Alto"em comparacdo com controle 6timo (LQR) e controle Classico como pode ser visto
na Tabela 5.5, sendo muito similar a este dltimo. No quesito "atividade de controle", o RIU
mostrou-se inferior pelo simples fato de demandar maior atividade de controle, o que nao
quer dizer necessariamente que requereu maiores deflexdes das superficies (vide Figuras 5.63
e 5.67). Sabe-se que a técnica LQR é amplamente utilizada na industria aerondutica na atuali-
dade, percebeu-se nos resultados, que mesmo com um RIU simplificado e com ganhos obtidos
por tentativa e erro, o desempenho enquanto a erro de rastreamento foi superior ao LQR. Mas
como foi mencionado anteriormente, escolhas diferentes das matrizes de ponderacdo @) e R

podem vir a melhorar o desempenho do controlador LQR.
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Tabela 5.5: Comparacao de desempenho com técnicas lineares.

RIU-LQR RIU-Classico
A\ H
RIU Alto RIU Alto
Erro . .
NDI Baixo LQR Baixo
Controle RIU Baixo RIU Baixo
NDI Alto LQR Alto

5.7 Projeto Analitico do RIU Aplicado a Aeronave Mi-
rage Il

Tal como foi mencionado em capitulos anteriores, um dos objetivos deste trabalho € a
demonstracdo analitica de estabilidade de uma aeronave rigida. Nesta se¢do desenvolver-se-a
o procedimento de construcao da lei de controle RIU aplicado a dindmica da aeronave Mirage
III, a ideia geral € mostrar a aplicacdo do projeto RIU em sistemas SISO e MIMO e sistemas
com e sem dindmica interna para tentar preencher os vazios remanescentes em publicacdes
anteriores de aplicacdo do RIU em controle de voo. O procedimento comeca com a defini¢cao do
problema a ser resolvido afim de adapta-lo a forma apropriada para a correta aplicacdo da lei de
controle (tal como descrito na Secao 3.2.2). Optou-se por desacoplar a dindmica longitudinal da
dindmica latero-direcional com o intuito de reduzir a ordem do problema e consequentemente
simplificar a demonstracdo de estabilidade. A aplicacdo e estudo de controle separando as
dindmicas longitudinal e latero-direcional ndo € uma abordagem nova, em Xu et al. (2004),
Vo e Seshagiri (2008), Wang e Stengel (2000), Promtun e Seshagiri (2009) e MacKunis et al.
(2008) estas tém sido tratadas independentemente. Nesta tese, o projeto de controlador por RIU

para cada dindmica também ser4 tratado separadamente.

Cabe destacar que a aplicacao do projeto analitico do RIU € possivel sob trés condi¢des
gerais: i) o sistema deve estar escrito na forma affine in the input (SESHAGIRI E KHALIL,
2001), ii) o sistema deve ser transformdvel a forma normal (KHALIL, 2000), e iii) o sistema
em malha aberta deve ser de fase minima (SESHAGIRI E KHALIL, 2005),(SESHAGIRI E PROM-
TUN, 2008), ou seja, com os polos e zeros do sistema com parte real negativa (no semiplano
esquerdo, para sistemas lineares), tal como demonstrado nos resultados de aplicagdo de con-
trole linear. Em Seshagiri e Promtun (2008) ressaltam que € vidvel transformar as equacdes da
dindmica da aeronave, embora no trabalho deles ndao o tenham feito, pois utilizaram lineariza-
¢do numérica. Nesta tese foi possivel fazer a extensdo das equacdes da dindmica da aeronave
e foi possivel escreve-las na forma affine in the input) (vide Apéndice A) sendo esta uma das

contribui¢des do presente trabalho.

Cabe salientar que previamente neste capitulo, na Secao 5.4, demonstrou-se que de fato

o sistema € estdvel em malha aberta. Os resultados da Tabela 5.2 mostram que os autovalores
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da matriz A, do sistema em malha aberta e linearizado possui unicamente raizes com parte real
negativa (na condi¢@o de voo adotada para o projeto analitico). O teorema 3.1 em Slotine ef al.
(1991) denominado Lyapunov’s Linearization Method reforga esta ultima afirmacao, o teorema
garante que se a matriz A do sistema linearizado é Hurwitz o ponto de equilibrio do correspon-
dente sistema ndo linear € assintoticamente estavel. Segundo Seshagiri e Khalil (2005) no caso
atual, ou seja, em sistemas ndo lineares, um sistema ndo linear de fase minima é aquele que
possui dindmica interna estdvel, na aplicacdo do projeto analitico RIU a dindmica longitudinal

SISO demonstrar-se 4 que a dindmica interna do sistema a ser controlado é estavel.

5.7.1 Dinamica Longitudinal SISO

O objetivo de controle proposto para o projeto analitico do RIU foi realizar o rastreamento
de um doublet de angulo de atitude (©) usando paralelamente um controlador PI para manter a
velocidade total da aeronave constante durante a manobra, este problema nao tem sido abordado
anteriormente na literatura (RIU analitico+controle de voo). Esta abordagem para a velocidade
total foi usada em Promtun e Seshagiri (2009) e adotada nesta tese por duas razdes: i) Durante
certas manobras, a velocidade total da aeronave é significativamente alterada afetando a efici-
éncia do controle (profundor, por exemplo) e, ii) Percebe-se na Equagdo 5.46 que a dindmica do
angulo de ataque e taxa de arfagem dependem da velocidade no denominador da maioria dos
elementos que a compdem, portanto, se esta for constante (a velocidade), simplificariam-se os

célculos do projeto analitico do controlador RIU.

A dinamica longitudinal considerada para o projeto analitico € a descrita pela Equacao
5.46. Esta dindmica provem da expansdo das equacgdes da dindmica feita no Apéndice A.

Procede-se a formular o problema de controle:

T 7S T
d=q+%cos(a—@) - —sina+q—CL(a,q) - (—sina) Ox

mV mV mV
. _ 45¢ < ase (5.46)
1= Ly, Cino + Cme 0+ Cmq (V) q] * ([yy Cmép) O
O =gq

Considere-se o sistema SISO da Equacdo 5.46. Define-se o vetor de estados x € R3
como z = {«,q,0}T, o vetor de controles u € R* como u = {d,}, € o vetor de saida y € R*

como y = h(z) = {O©}. O sistema pode ser reescrito da forma & = f(z) + g(x)u sendo
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f(@) = [f1, fo, fs]" e g(x) = [91, 92, 93]

(¢ + L cos(a—0) — Lsina+ B.Cpa,q) (-5 sina) o,
flo) = 2 [Ciny + Crno@ + Cin, () ]
q
- (5.47)
0
g(x) = %Syacmap
0

Sendo ¢ a taxa de arfagem, o o Angulo de ataque, © o angulo de atitude, V' a velocidade
total da aeronave, g a aceleracdo da gravidade, m a massa da aeronave, 1" a tracdo de equili-
bro, g a pressdo dinimica, S a superficie da asa, 0. a deflexdo da manete de combustivel, I,
o momento de inércia ao redor do eixo lateral e ¢ a corda média aerodinamica. Cabe salientar
que na Equagdo 5.47 tem-se que C,, ndo depende do profundor, isto € pelo fato de ter sido des-
considerada a contribui¢ao das superficies de controle nas for¢as aerodinamicas (vide Apéndice
A).

Calculo do grau relativo

O grau relativo € determinado usando a Equagdo 5.48

LyLih(z) #0, 0<k<p-1 (5.48)

Para k = 0 tem-se L,h(x) = g3 = 0 o qual ndo atende a condicdo 5.48, jad para k = 1,

LyL¢h(z) = go = A(x), portanto, o grau relativo serd p = k +1 = 2.

Determinacao das novas variaveis

Com o intuito de transformar o sistema a forma normal, utilizam-se as equagdes 5.49 e

5.50 para determinar respetivamente as varidveis externas € internas.

o 1<
¢ = 157, (5.49)
1<i<
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Ly =0 (5.50)

E fécil perceber que para a dindmica interna, a simples escolha 17 = « satisfaz a condic¢ao

5.50, isto pelo fato de g; = g3 = 0 e a escolha de n ndo depender de ¢, logo:

In In In
Lgn = 7o + 8_92 + 909 = 0 (5.51)
De acordo com a Equacdo 5.49 as novas varidveis externas sio:
& = Lih(z) = h(z) = ©
s oo 0] | (5.52)
& =Lih(z)=|— — ——=||f| =¢
Ja  0dq 00
[
Nova dinamica
De acordo com a Equacdo 3.31 a nova dindmica externa sera:
G=o (5.53)
§2 = b(ga 77) + a(ga 77)“
Sendo:
ch c
(&) = L3h(@) = fo = 22 | Coy + Coan + Con, () &
v (5.54)

a(En) = LylLsh(x) = A(x) = go = 27

vy

Cing,
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A dinamica interna é calculada como:

i {804 oo (‘30[1 ;1 s
= | — —_— —_— 9 =1
Ja 0q 0O i (5.55)
) ey Lo 45 (T
=&+ v cos (1 — &1) . s 7 mVCL(na &) (mV Sin CY) Or

Problema de rastreabilidade

Define-se o erro da dindmica interna como z = 7 — 7] cOm 7] = @, € 0 erro da dindmica
externa como ¢; = & — & — vy sendo & = [ris,0] = [Oc,0] € v1 = [r1 — rigs, 1] =
[©ef — Oy, @;6 f]. @;e f define-se como a derivada temporal de ©,.;. O angulo de atitude de
referéncia O,y nio se refere necessariamente a um sinal constante, nesta tese, definiu-se como
um doublet, o qual atende os requisitos mencionados no Capitulo 3. Finalmente o erro da nova

dindmica externa € definido na Equacgdo 5.56 a seguir.

e = [e1, €] = [€1 — Orep, &2 — O, ] (5.56)

/ . . ~ . N .
Sendo O, , a derivada temporal do sinal de referéncia. Colocando a nova dinimica ex-

terna da Equacdo 5.53 em fungdo do erro e de forma matricial obtém-se:

¢9 0 1] [ € 0
{ 9 }: [0 O] { © }+ L] {b(e,n) + ale,n)u} (5.57)

Demonstracao de estabilidade da dinamica interna

A dinamica interna em fun¢ao do erro pode ser reescrita como na Equagdo 5.58. Sendo ¢
a funcdo que define a dindmica interna, dependente do erro da dindmica interna z = 1 — 7, do
erro da dindmica externa e, de vetor v que contém as derivadas da referéncia e do vetor d que

contém as referéncias e seus respetivos valores estaciondrios.

Z=¢(z,e +v,d)

/ T
=ey+ 0, + %cos(z + Qeg — €1 — Oef) — m—vsen(z + Qeq) (5.58)
qs

T
- WCL(U7€2> - Wsen(z + aeq)(sw
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Por conveniéncia, definem-se as constantes ¢;, ¢s € ¢3 € as varidveis intermediarias a € b

como na Equagdo 5.59.

T L a5
2= (140 G =5 0L(.6) (5.59)

a= (24 Qg — €1 — Orey) l_):(z+ozeq)

Logo, a dindmica interna serd da forma:

2 =¢(z,e+v,d) = ey + ¢ cosa — csenb — ¢ + @;ef (5.60)

Procede-se a demonstrar que o ponto de equilibrio z = 0 da dindmica interna, ou dindmica
ndo observavel ("dindmica zero"com e = 0 e v = 0) 2 = ¢(2,0,d) (vide Equacao 5.61),
€ exponencialmente estdvel. Deve-se lembrar que o objetivo da demonstracdo € verificar que
a dindmica interna ndo ird afetar o controle assim que o erro externo tender para zero € o
que consequentemente conduz a um vetor de referéncias v; = [O,¢f — O, 9;6 f] nulo. Para
esta demonstracdo ser feita, as condi¢cdes descritas na Equacao 3.34 devem ser atendidas. A

dindmica zero do sistema serd como na Equacdo 5.61.

2= ¢(2,0,d) = c1cos(z + o) — C25en(z + Qeq) — C3(2 + Qeq) (5.61)

T~ e propdem-se também

Define-se a candidata a funcdo de Lyapunov (CFL) V, = %z
duas fungdes classe Kappa \; = 75 |z[2 ey =7 ]z\z de tal forma que \; < V, < A, tal como

ilustrado na Figura 5.68

Derivando a CFL obtém-se a expressao da Equacdo 5.62.

V, = 25 = 2[G1c08(2 + (tog) — Ga5en(2 + Qeg) — (2 + Qiey)]
= 261008(2 + Qog) — 2C25en(2 + Qy) — G327 — 2004 C3 (5.62)

= |2llGicos(z + agg)| — [2l(ICasen(z + aeg)| + aeqla])) — Iea|2[*

Através do método direto de Lyapunov (Incluso na condicao da Equagdo 3.34) serd ve-
rificado que a derivada da CFL seja negativa definida. Percebe-se que o caso critico para esta
verificacdo (parcela positiva >> parcela negativa) ocorre quando cos(z+aw,) >> sen(z+e,),

isto €, com z = —q,, neste caso cos(z + a.,) = 1 e sen(z + a.,) = 0. Devido a oy > 0
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Figura 5.68: CFL V, e fungdes Kappa Ay e \s.

(CL, = 0 vide Tabela 4.2) tem-se que:

Vz =22 = 20| — 20leqC3 — G322
V. < —aggla] + o lés| — o, |é| (5.63)

ij S —Oéeq’Cﬂ = _)\3

Devido ao fato de o, > 0 € |61 = g/V >0 VYV > 0, a derivada de CFL V, é negativa
definida e a dindmica interna é exponencialmente estavel, isto quer dizer que, na medida que os

erros externos e, es — 0, o erro interno z — 0.
Fazendo uma andlise mais aprofundada € fécil perceber que, para z > 0 tem-se que:

1) Pelo fato de z ser o erro de rastreamento interno z = 1 — 7, sendo 7 = a € 7] = g,

ter-se-a que: o > Qv

2) Devido a limitagdo imposta ao angulo de ataque (—7/18 < a < 7/4), é possivel
perceber que sob a hipdtese anterior, a faixa de operacdo deste angulo serd: a = [a., /4],

como consequéncia, 0 cos(z + req) > sen(zaey).

3) Logo, utiliza-se a diferengca maxima a qual ocorre no limite inferior da faixa de opera-
¢do mencionada no item anterior (plotar as fungdes sen(zae,) € cos(z + a.,) nessa faixa para

conferir), ou seja, em a & ,. Isto conduz a cos(a,) ~ 1 e sen(ae;) & e

Finalmente, chega-se na Inequacdo 5.64. Percebe-se que na primeira linha desta inequa-
¢do foram expressados os valores méaximos de cada termo da derivada da CFL, logo, na segunda

linha, agruparam-se os termos multiplicado por |z| e verificou-se através dos dados na Equagio
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5.59 e ao valor de o, = —0.0447rad da condigdo de voo respetiva que: a.,(|é2| + |c3]) > |éls

portanto a derivada da CFL serd, no minimo V., < —X3]z]? com A3 = ¢3 > 0.

V. = |zllcicos(aeq)| — |zl(Iczsen(acy)| + acglcsl)) — |éall2]?

N

[2ller] = |elaeq(ea] + lasl) — lesllz]*  com  acy(lca] + Is]) > | (5.64)

IN

—X3|z|? sendo M3 = |G|

Das Equacdes 5.63 e 5.64, pode-se concluir que independente do valor do erro interno z,
a dindmica interna serd exponencialmente estavel, isto €, a dindmica interna ndo ird interferir
no desempenho do controlador RIU e o problema de rastreamento formulado € de fase minima,
requisito para aplicac@o deste controlador, logo, é possivel aplicar o projeto do controlador RIU

passo a passo como especificado na Secao 3.2.2.

Definicao do controlador
Caso 1: Abordagem sem considerar parametros desconhecidos e Fo(-) = 0

Inicialmente assumir-se-a que encontra-se disponivel a primeira derivada do erro, o qual,
dispensa-se a inclusdo de observadores de alto ganho para estimar as derivadas do erro. A
superficie deslizante contendo o integrador condicional € construida a partir da Equagdo 5.65

com p = 2 (tal como calculado previamente), obtendo-se a expressao 5.66.

p—1

so=kfoo+ Y kPef+e) 1<j<p-—1 (5.65)
j=1

so = k§oe + ke 4 e (5.66)

Sendo €2 = ¢9. Escolhe-se &Y > 0 de tal forma que o polinémio kP + A\ possua raizes

com parte real negativa. Logo, derivando a superficie deslizante obtém-se:

s = kSoe + kPef +¢9 (5.67)

Sabendo que a dinAmica do integrador condicional é: ¢ = —k§ oo + pesat (se/e) €
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pela prépria dindmica de e descrita na Equagdo 5.57, chega-se na Equagio 5.68.

$o = ki {—k5oo + pesat (se/ue)} + kies + ble,n) + ale,n)ue (5.68)

Assumindo-se que a(e,n) = A(z) = go é totalmente conhecida, pelo fato de nenhum
dos termos que a compdem ser considerado na definicdo do vetor de parametros constantes

desconhecidos {6}, define-se o controlador RIU como na Equag@o 5.69.

U = 92—1 [_p() + v@]
ve = —Kgsat (5—@)

He

(5.69)

Devido 2 flexibilidade de escolher £’ (+) = 0 para sistemas SISO, o controlador finalmente

ficara da forma:

Se

Ug = —gglK@mt <M®

) {Ke =ve() +qe; qo >0 (5.70)

Substituindo ug em sg da Equacdo 5.68, fazendo-se a andlise fora da camada limite
(|se| > pe), definindo Fo(-) = kPed + b(e,n) e sabendo que nesta regido o sat (sg/pe) =

se/ |se|, € possivel chegar em:

$o = Do(-) — Ko(se/[sel) (5.71)

Sendo Ag(-) = k§ {—kSoe + pesat (se/pe)} + Fol-). Serd visto posteriormente na
demonstracdo de estabilidade para sg que, deve-se garantir que a expressao sepsg < 0, devido

a isto, define-se vg(+) como definido na Equagdo 5.72.

(5.72)
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Maximiza-se Ag(-) como a seguir.

Bl Lolyo {0 1 ot 4 ol gy
Se Se | @‘ Se

=~ (1) 00 4 k80 + LR () com (lo < /i)

< kS peo — sign(se)kg)ue + —F@( )

(5.73)
‘A@(')%

< 2k§pe + | Fo ()|

Finalmente escolhe-se go = 2.1k{ e > 2k§ue > 0 e serd feita a escolha vg(-) >
|Fo(-)| = k' |e§| + [b(e, n)|. Estd dltima garantird que o ganho minimo K seja suficiente para
estabilizar a superficie deslizante e assegurar o correto funcionamento do controlador RIU, e a

escolha de g representard uma margem extra para manter esta garantia.

Caso 2: Abordagem considerando parametros desconhecidos e Fi(-) # 0

Define-se o vetor de parametros constantes desconhecidos 6 € [0, ] com i = 1 sendo

177

0, = C'ms,. Como consequéncia a(-) = go = k.01 € k, = iié
yy

Sob a Defini¢do 3.7, assume-se que a(-) ndo se conhece com precisdo, portanto, existe

um valor nominal a(-) que satisfaz a equacdo a(-) = I'(-)a(-) e logicamente teremos que I'(-) =

% = g—i. Devido a Fg(-) e b(e,n) ndo dependerem de 6, ter-se-4 que: Fo(-) = Fo(-) e

b(e,n) = b(e,n) sendo:

Fo(-) = ke + ble, n)

(5.74)
b<€777) = ka Cmo + Cman + Cm <V> (62 + @ref)]
Ap0s estas consideracdes, o controlador descrito na Equacao 5.69 serd da forma:
—Fo(-) — Kosat
o(") esat(se/pe) (5.75)

e )

Substituindo na primeira derivada da superficie deslizante tal como definida na teoria do
projeto analitico (Equacdo 3.41) com A;(-) = F(-) — D(:)F(-) + {ki [—Kio: + pisat(s; /)] },
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chega-se na Equacao 5.76.

s = kS {—kSoe + pesat (se/ue)} + Fol(-) — I(-)Fe(-) — Kesat(se/ue)  (5.76)

Logo, fora da camada limite (|sg| > ue) tem-se que sat(se /o) = so/|se| € a derivada

da superficie deslizante serd da forma:

so = k5 {—kgoe + pese/|sel} + Fo(-)[1 = T(-)] — Kese/|se|

= |—(k9)? 0@| |+k9 Z—1+F ()’82|[1—F(-)]9—1—K@ (5.77)

Ao (+)

Finalmente, para garantir que a primeira derivada da CFL V, = sg$e < 0, e aproveitando

os resultados prévios na Equacdo 5.73 determina-se o ganho do controlador K¢ como sendo:

Ko = 1o(-) + do

0,
QIA@()

6 6
(3= 1) 0 gl e+ e (7
1 1

Utilizando este ganho no controlador, garante-se que o sistema é estdvel, ou seja, a su-

0 .

= maxr —
o, do

(5.78)

perficie deslizante converge assintoticamente em s = (0 e pelo proprio calculo do ganho Kg,

assegura-se também o sinal de rastreamento do sinal de referéncia.

Simulacao numérica casos 1 e 2

Como foi mencionado anteriormente, o objetivo de controle consiste em rastrear um dou-
blet de angulo de atitude com amplitude maxima de 20°, o sinal de referéncia € suavizado
através de uma fung¢do de transferéncia de primeira ordem com constante de tempo 7 unitéria,

= 1/(7s+1). Os valores numéricos dos parametros utilizados nas simulagdes para os casos 1
e 2 foram: |a| < 45°, |g| <90°/s, 6 = C'ms, = —0, 45, 0, = —0,5, oM = —0,3,07" = —0,7,
os pardmetros do controlador: g = /4, k§ = k© = 1, para o caso 1, o ganho do controlador
(Equagdo 5.70) foi K¢ = 13,425 e para o caso 2 (Equacdo 5.75) Kg = 3, 166 (em breve serdao
justificados estes valores).
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Os parametros do controlador PI utilizado para manter constante a velocidade total por
meio da manete foram: K, = 3 e K; = 0,08 obtidos por tentativa e erro. Na Figura 5.69
mostra-se o desempenho do controlador PI no rastreamento da velocidade total. Pode-se con-
cluir que o controlador PI mostrou-se efetivo no rastreamento de uma manobra de velocidade

total por meio da manete, portanto, seu desempenho para manter V' = 0 deve ser similar ou

melhor.
270 T T T T T T
4
n
E 260} 1 =
= o
I £,
250 b
2 o
. f-
o — 2
> 240 —V referéncia
---V real 4
230 Il Il Il Il Il Il
0 10 20 30 40 50 60 70 0 20 40 60
tempo [s] tempo [s]

Figura 5.69: Rastreamento de velocidade total com PI.

Segundo Seshagiri e Khalil (2005) o valor da camada limite deve ser o suficientemente
pequena de tal forma que o desempenho da aproximagdo continua dos modos deslizantes se
aproxime dos modos deslizantes ideal. Com este proposito, justifica-se o valor escolhido g =
7 /4 através de simula¢des. Propdem-se diferentes valores para jig e determina-se o valor do
ganho K correspondente a cada um deles usando a Equacdo 5.70 (Vide Tabela 5.6). Com estes
parametros calculou-se o erro de rastreamento do angulo de atitude e observou-se o sinal de

saida de controle d,, tal como mostrado na Figura 5.7.1.

Tabela 5.6: Pares de ;. e ganho Kg.

Mo Ke
(1/4)p =/16 12,325
(1/2)p  w/8 12,688
4 w4 13425
o0u  w/2 15225
4 T 18,488

E ficil perceber que quanto menor o valor da camada limite menor também ¢é o valor do
erro de rastreamento, isto, pelo fato dos modos deslizantes puros dominarem a dindmica do con-
trolador, porém, para valores (1/4)u e (1/2)u o sinal de controle comega apresentar chattering
e altos picos, o qual indica que a camada limite é tdo pequena que sat(-) ~ sign(-). Com o in-
tuito evitar este fendmeno oscilatério indesejavel no controle e manter um erro de rastreamento

ainda pequeno, a escolha j1g = p = /4 é razodvel. E importante destacar que esta anélise para
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Figura 5.70: Comparacao erro e sinal de controle para varios g

a escolha da camada limite € uma inovacdo desta tese. Em Seshagiri e Khalil (2005) menciona-
se que u deve ser o suficientemente pequeno de tal forma que o desempenho do SMC ideal seja
atingido mas, nao especifica como atender este critério. Nenhuma das referéncias onde o RIU

tém sido aplicado menciona como este parametro € escolhido.

Prosseguindo com o calculo dos parametros do controlador, o valor de Kg para o caso 1
foi determinado através da expressdo 5.73 sendo K¢ = vg(+) + ge, sendo go = 2, 1k§) lhe, com
ovalorde ug =7/4de k:g) = 1 (o qual atende a condigdo k{ > 0) obtém-se go = 1,649. Sabe-
se que ve(-) > |Fo(-)| =k |e§| + [b(e,n)|, assumindo o erro |ef| ~ 0 (o que € esperado),
conduz a vg(-) > |b(e,n)

, 1sto é:

ve() > A [Cmo + Cinot) + O, (%) 52} (5.79)

Sendo A = %S:. Logo, utilizando os valores das derivativas de estabilidade da Tabela 4.2,
dimensdes e massas da Tabela 4.1 e com os limites || = || < 7/4rad e |&] = |q] < 7/2
rad/s é possivel chegar em vg(-) = 11, 776 e posteriormente em Kg = 13, 425. Para completar
o controlador RIU (caso 1) é preciso determinar o valor de g» da Equagdo 5.47 sendo: g, =

AC,,, com Cp,, = —0,45 chega-se em go = —36, 25. Finalmente o controlador descrito na
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Equacdo 5.70 serd da forma:

1 1 © ©
ue = —g; 'Kesat (8—@) =0,38- sat ( got Tt ) (5.80)
Ue /4

J4 para o caso 2, o valor de K¢ € calculado a partir da Equagdo 5.78. Considerando
novamente |ef| ~ 0, lembrando que [6;| = [C'mg,| = 0,45, 6, = 0,5 e reaproveitando os

valores de |b(e,n)| e go previamente determinados no caso 1, chega-se em:

o él 6)Al
Ko = (0—1 1) b(e,n)| + ge <9—1>

=0,11-11,776 + 1,649 - 1,11
Ko = 3,166

(5.81)

Sabendo que a(-) = go = —k,0; e lembrando que Fi(-) = Fo(-) chega-se finalmente ao
controlador RIU para o caso 2 que serd da forma:

~

—Fo() — Ke - sal(se/pe)
a(-)
—kPes —ble,n) — Ke - sat(se/ne)
g2

—KL€S + K [Cry + Cony 1+ Cn, (£) (65 +6,)] — 3,166 - sat (12224 )

U =

U = =
© _kael

(5.82)

A fim de tornar as simula¢des mais realistas, o atuador do profundor foi modelado como a
equacao diferencial de primeira ordem 5p = —20, 20, + 20, 2ue (Exatamente igual ao usado em
< 720°/s.

LQR, NDI e controle cldssico) com saturagao na deflexao |5p\ < 30° e na taxa |9,

Os resultados da simulagdo apresentam-se na Figura 5.71.

Percebe-se na Figura 5.71 que ambos os controladores mostraram-se satisfatérios com
erro de rastreamento menor do que 0.1 radianos, sendo o controlador RIU do caso 2 quem
demonstrou um menor erro de rastreamento, como era de se esperar pelo fato de considerar

incertezas no modelo, inclusive demandando menor atividade de controle.

E possivel confirmar na Figura 5.72 que o erro de rastreamento acumulado foi maior para
a primeira abordagem (caso 1), considerando conhecimento exato dos parametros do modelo,

percebe-se também que os valores mdximos atingidos pelo controle foram maiores para este
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Figura 5.71: Rastreamento de doublet dngulo de atitude com RIU, casos 1 e 2.
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caso. Ja para o caso 2, assumindo incerteza em um dos parametros, o erro acumulado foi

menor, demonstrando que este controlador € mais robusto. No caso da demanda de controle,

percebe-se que a pesar do controlador para o caso 2 demandar maior atividade de controle, a

diferenca com o caso 1 € minima.

Cabe salientar que os ganhos K¢ calculados sdo os minimos para garantir o correto funci-

onamento do controlador. Com o intuito de ilustrar a possivel degradacao e/ou melhora do erro

de rastreamento com outros ganhos, simulou-se a resposta do rastreamento do RIU simplificado

(caso 1) com ganhos iK o € 4Kg, a Figura 5.73 confirma a eficiéncia do ganho K¢ calculado

analiticamente quando comparado com }lK o € evidencia uma redugao significativa do erro de

rastreamento com 4K g.
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Figura 5.73: Rastreamento de doublet angulo de atitude com RIU, iK o e4Kp.

Com o intuito de verificar a robustez do controlador RIU para ambos os casos (1 e 2),

procedeu-se a incrementar gradativamente o valor mdximo do angulo de atitude de referén-

cia até 80. Os resultados mostram-se respetivamente nas Figuras 5.74 € 5.75. O controlador

mostrou-se eficiente no rastreamento do sinal de referéncia.
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Figura 5.74: controlador RIU-caso 1 para vérias amplitudes da referéncia.

Na Figura 5.76, comparam-se o erro acumulado e a demanda de controle para cada caso.
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Figura 5.75: controlador RIU-caso 2 para varias amplitudes da referéncia.
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Figura 5.76: [a] Erro de rastreamento acumulado, casos 1 e 2, RIU [b] Demanda de
profundor, casos 1 e 2, varias amplitudes da referéncia

Percebe-se que o erro de rastreamento acumulado para o caso 2, no qual consideraram-se in-
certezas no modelo, foi menor do que o caso 1, demonstrando maior precisao e robustez. A
atividade de controle demandada foi muito similar para a amplitude (da referéncia) para a qual
foram projetados os controladores, porém, para amplitudes maiores, a demanda de controle foi

maior para o caso 2.

Demonstracao de Estabilidade

Previamente na Subsecdo 5.7.1, demonstrou-se que o erro da dindmica interna converge

exponencialmente para zero assim que o erro da dinamica externa se tornar nulo. Nesta subse-
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¢do demonstrar-se-a que todas as dindmicas envolvidas no problema de rastreamento atual, sdo
estavelis, isto é, que o controlador € capaz de levar o erro da dindmica interna para zero. Estas
dindmicas sdo: a dindmica da superficie deslizante, a dindmica do integrador condicional e a

dindmica do erro.

Inicialmente coloca-se o sistema em malha fechada através do erro usando ¢ € RP~!
sendo ¢ = {e;};(1 < i < p— 1) (KHALIL, 2002B). Portanto, (g = ¢?, logo, sabendo que

so = koo + kPef + €9 e €9 = ¢9 temos que:

(o = —k{Co + (50 — k§oe) (5.83)
= MoCo + Co(se — ki oe)
Para demonstrar a estabilidade das dinamicas definem-se as candidatas a fun¢des de Lya-

punov (CFL) da Equacgdo 5.84 a seguir.

1
Vi=gser Vo= 50(%; Ve = (5QC (5.84)

Sendo respetivamente as CFL da superficie deslizante, integrador condicional e o erro.
Nesta tltima, a matriz () deve ser determinada de tal forma que Q = QT > 0 satisfaca a
equagio de Lyapunov QMg + MEIQ = —1I sendo Mg = —k? tal como mostrado na Equagdo
5.83.

No caso da superficie deslizante, demonstrar-se-d que o conjunto compacto V; < %c%
com cg > e € invariante positivo. Ao entendimento do autor, este conjunto genérico proposto
em Seshagiri e Khalil (2005) representa o dominio de atrac¢do da superficie s, isto €, quao grande
pode ser s (cujo limite deve ser cg) de tal forma que partindo de fora da camada limite pg esta
seja ainda capaz de convergir em s = 0. Logo, sabendo que fora da camada limite |sg| > ueo €

que sat(se /o) = se/ |se| tem-se que (vide Equacdo 5.71 para defini¢éo de $g).

. . s .
Vs = sese = seo (A@(-) - KGIS_ZO devido a  Ke > |Ae(:)| +ge

< Isel 186 ()] = Isol (180()| +d0) 1.2 (5.8

IN

Ise|[Ae(:)| — |se|[Ae(:)| — g |se| com go >0
< —qolse|l <0

Logo, pela escolha de gg, V, < 2.1kS uelse| e devidoa k§ = 1 > 0e pue = 7/4 > 0,

Vs < 0 e consequentemente o conjunto Vs < %cé € invariante positivo para qualquer valor
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de cg, ou seja, uma vez que as trajetdrias convergem neste conjunto, permanecem nele para

qualquer tempo ¢ > 0.

Andlogo a superficie deslizante, para o integrador condicional, propde-se o conjunto
compacto Vg < %(u@ / k;((?)2 devido ao fato do valor maximo do estado do integrador (cg) ser
loe| < (ue/kS) (Resolvendo analiticamente a equagdo diferencial do integrador condicional é

possivel verificar este valor). Como o integrador condicional age unicamente dentro da camada

limite, |sg| < pe logo, sat(se/pe) = se/ e, derivando a CFL correspondente tem-se:

VU =00 = 0o (—kg)O'@ + S@)

—k(?(fé + 0eSe

o (5.86)
< —ky |oe|” + [se| |loe] com |se| < pe

<~k |oel’ + po oo

Se desenharmos as parcelas positiva e negativa da inequacao final de V, em 5.86 ter-se-
a a Figura 5.77. Percebe-se que o médulo da parcela positiva g |0g| é sempre maior para
oo < (ue/kS) mas para oo > (1o /kS) garante-se que V, < 0, ou seja, V,, é negativa definida,
isto quer dizer que, para qualquer trajetoria de oo partindo de fora do conjunto Vg < %( pe/k)?
permanecera dentro de este. Segundo a se¢do 4.8 de Khalil (2002a), as solu¢cdes sao Uniformly
Ultimately Bounded e tal conjunto € invariante positivo, ou seja, uma vez dentro dele, ndo
podem deixa-lo. Deve-se lembrar neste ponto, que um conjunto invariante € equivalente ao

dominio de atracao do sistema.

\ — plo] ,'

\ i 0 '

o=ulk,
Figura 5.77: Demonstracdo de estabilidade de og.

No caso da demonstragdo de estabilidade da dinamica do erro (g, determina-se inicial-

mente o valor de Q na CFL V; da Equagdo 5.84 resolvendo a equacdo de Lyapunov QMg +
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Mg@ = —J com Mg = —k? e Co = 1, obtém-se: Q = = Logo, derivando a CFL tem-se:

2k9

Ve = {5QCe + Qe
= [MECE + Co(s0 — k§00)"] Qle + (5Q [MoCo + Co(se — k§oe)]
= (EMEQle + QCE(se — ki 06)" Co + (5QMeCo + (5QC6(se — k¢ 0o)
= (4 [Q@Me + MEQ] o +2QCo(se — k5 oo)Co (5.87)
equacao  Lyapunov
= —(61¢e +2QC6(se — ki oe)le
< —|¢ol* +21QCe| (Iso| + k5 oel) ICel

Para o lado direito da dltima inequacdo em 5.87 ser nulo (ou seja garantir VC < 0),¢é
necessério que (o = 2 |QCs| (|se| + k§ |oe|) = 6, sabendo que |sg| < co € |oo| < (1o /kS)
logo, § = 2|QC6| (co + pe). Finalmente o conjunto V;(8) < Apaz(Q)0% = 4]QC6|” (co +
1e)*Amaz(Q) € invariante positivo V [(g| > ¢ devido as trajetorias do erro uma vez nele ndo
conseguirem deixa-lo (de maneira analoga ao Uniformly Ultimately Bounded do integrador con-
dicional). Cabe salientar que A, (Q) é o maximo autovalor da matriz () que no caso em

questdo é um valor constante (matriz 1 x 1).

Pode-se concluir que, pelo fato das primeiras derivadas das CFL nas Equagdes 5.85, 5.86 e
5.87 serem negativas definidas ou Uniformly Ultimately Bounded, a dindmica externa do sistema
¢é estavel e seus respetivos conjuntos compactos sao invariantes positivos, isto €, podem ser
usados como estimativas do dominio de atra¢ao do sistema, portanto, as trajetérias do sistema
ndo sairdo destes conjuntos. Percebe-se que a escolha de peo > 0, k§ > 0, k9 € go > 0 sdo

essenciais para garantir a estabilidade do sistema.

5.7.2 Dinamica Latero-Direcional MIMO

Nesta secao aplica-se o projeto analitico do controlador RIU a dindmica latero-direcional
da aeronave Mirage III. O objetivo de controle € realizar o rastreamento de um doublet de
angulo de rolamento (®) através do comando do aileron, mantendo o angulo de derrapagem (3)
nulo por meio do comando de leme (amortecedor de guinada), portanto, trata-se de um sistema
MIMO. Este problema foi abordado previamente em Vo e Seshagiri (2008) porém, o ganho
do controlador ndo foi determinado analiticamente. Devido a alta dependéncia das Equagdes
da dindmica com a velocidade total da aeronave, e com o intuito de simplificar os célculos,
implementou-se um controlador PI para manter esta ultima constante durante as manobras por

meio da manete de combustivel. A dinamica latero-direcional considerada € a descrita pela
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Equacdo 5.88, para detalhes de como foram obtidas vide Apéndice A.

.S
B = % [(Cy, — Ca) B+ Cyy 0y + Cy,, 04 + %Cos@o sin @ + psin ay — 7 cos

d = p+ rtan Oy cos P

{ l )
p = c3qS] |:Cl5ﬁ +C, ( ) p+C, ( ) r+C,, (V) da + Ci, (V) 61]

_ l l (5.88)
casfesse, (e (rvee (Daecn ()

P

<I=Z

<[~

l l
f:C4q_Sl C ﬁ‘i‘Clp ( )p+Clr ( ) T+Cl5a (V) (5@"‘0151 (V) 6l:|

_ l l l l
+coqSl | Cry 8+ C (V) p+Cy, (V) r+ Chs, (V) 0q + Chy, (V) 55]

O sistema tem 4 estados representados pelo vetor de estados z € R" com n = 4 sendo
x = {B,®,p,r}T os quais sdo respetivamente o angulo de derrapagem, angulo de rolamento,
taxa de rolagem e taxa de guinada. O vetor de entradas de controle do sistema é u € R™, com
m = 2 sendo u = {d,,d;} cujos elementos representam as deflexdes do aileron e do leme, o
vetor de saida do sistema de controle serd y € R™,y = h(xz) = {3, P}, sendo estes os estados

a controlar.

E de extrema importancia ressaltar neste ponto do trabalho que foi desconsiderada a con-
tribui¢do da deflexdo das superficies aerodinamicas de controle nas forcas aerodinamicas pro-
priamente ditas, isto é, a deflexdo do profundor, dos ailerons e do leme geram uma forca de
arrasto o suficientemente pequena quando comparada com o momento produzido. Desprezar a
contribui¢do dos controles nas for¢gas aerodindmicas ndo € uma estratégia nova neste trabalho,
em Nguyen e Damm (2015) e Zou e Pagilla (2006) também é desprezado o efeito da deflexdo
das superficies de controle nas forcas aerodinamicas. Sob esta hipdtese, assume-se que na di-
namica do angulo de derrapagem, a contribuicdo dos controles (d, e d;) na for¢as aerodinamica
F,

» por meio da parcela Cy,,0; + Cy, 0, ¢ minima podendo ser considerada unicamente a con-

tribui¢do através dos momentos (L e V) refletidas nas dindmicas de p e r (maiores detalhes

encontram-se no Apéndice A. Logo, a dindmica do angulo de derrapagem serd da forma:

. 7S
b= % (Cyﬂ — Cd) b+ %COS Opsin ® + psinay — 7 cos ag (5.89)
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Convenientemente, reescreve-se a dindmica latero-direcional da seguinte maneira:

B
P P da .
. = il><1<ﬂaq))+ 1'2><2(ﬁ7®) { } +gl><2(67(b){ } (Z: 1774) (590)
P r oy
f'l.
Sendo:
10 + céasend senoy — COS 0 O
0 1 tan ©¢ cos ®© 0 0
fi1><1 = _ ) i2><2 = _ 0_ y Jix2 = (5.91)
33 kes kce g31 932
caf ker keg Ga1 Ga2

Alguns dos elementos destas matrizes definidos pelo autor com o intuito de simplificar a

notacdo sdo apresentados na Tabela 5.7 a seguir.

Tabela 5.7: Componentes da dindmica latero-direcional.

k=qSl(L) a=-25(C,, — Cy) ¢ = L cos Oy
ez = qSl(c3Cy + c4Chy)  Ca = qSl(caCiy + coChyy) 65 = qSI(c3Cl, + c4Ch,)
s = qSU(c3Cy, 4 c4Ch,) ¢ = @Sl(csCy, + coCy,) g = GSI(csCh, 4 c9Ch,.)
gs1 = k(c3Cly, + caChy,) 932 = k(esCly + aChy)  gn = k(caCiy, + c9Chy, )
ga2 = k(c4clsz + 0907151)

Calculo do grau relativo

O grau relativo é determinado usando a Equacao 5.92. Os casos sdo apresentados na forma
Estado(h(x)) — Controle(u), ou seja, calculam-se as derivadas necessarias (grau relativo),

para que haja relacdo direta entre a saida h(z) e o controle u correspondente a cada caso.

Ly, L5h(x) # 0 - (5.92)

Para o caso § — J, (i = 1,j = 1), iniciando com k = 0 tem-se que Ly, h; = g1; =00
qual ndo atende a condi¢@o 5.92, jd para k = 1, Ly, Lh; = gs1senag — gaicosag = aqi, logo,
o grau relativo serd p;; = k+ 1 = 2.
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Para o caso f — ¢; (¢ = 1, j = 2), iniciando com k = 0 tem-se que Ly, hy = g1 =00
qual ndo atende a condi¢do 5.92, jd para k = 1, Ly, Lth) = gsasencg — gaacosay = a2, logo,

o grau relativo serd p1o = k+ 1 = 2.

Para o caso ® — J, (¢ = 2,j = 1), iniciando com k = 0 tem-se que Ly hy = goy =00
qual ndo atende a condigdo 5.92, jdpara k = 1, Ly, Lthy = g31 + ga1 tan ©g cos & = ayy, logo,
o grau relativo serd po; = k+ 1 = 2.

Finalmente, para o caso ® — §; (i = 2, j = 2), iniciando com k = 0 tem-se que Ly, hy =
g22 = 0 0 qual ndo atende a condi¢do 5.92, jdpara k = 1, Ly, L¢hy = g32 + gaz tan Oy cos ¢ =

a99, 10g0, 0 grau relativo serd pos = k + 1 = 2.

Para o problema de controle formulado, o vetor de graus relativos correspondente € p =
{p12, p21} (controle de  com §, e § com §;), 0 que conduz a um grau relativo total p = 2+2 =

4 = n, ou seja, nao existe dinAmica interna e a transformacao a forma normal ser4 total.

Analisando-se a matriz A(x) = a;; da Equag@o 5.93, procede-se a calcular o determinante
Det[A(x)] tal como na Equagdo 5.94

LglthQ(x) ngthQ(m)

a1 Q22

Az) = [an au] _ [Lglthl(:c) ngthl(Q;)]

(5.93)

g315€NQay — g41CO0SQg  g325€NAY — J42C0SQy

g31 + ga1 tan ©gcos @ g3 + guo tan Oy cos P

Det[A(x)] = k [g31942(senap tan ©g cos P + cos o) — g32941(senap tan Og cos P + cos )]

= k(senag tan Oy cos ® + cos ap) (931942 — g32941)
(5.94)

Deve-se garantir que o Det[A(x)] # 0 para o sistema ser controldvel. Como a velocidade
total de cruzeiro da aeronave € V' # ( consequentemente a constante £ # 0 (Referir-se a
Tabela 5.7). Tal como comentado em capitulos anteriores, ao entendimento do autor desta
tese, o atendimento da condi¢do Det[A(x)] # 0 além de permitir demonstrar que o sistema
€ controldvel, permite limitar os valores méximos de alguns estados (andlogo ao dominio de

atra¢do), obviamente para que tal condigdo seja atendida. Por causa disto, limita-se |®| <
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(7/2), logo, (senag tan O cos ® + cos ap) # 0 e finalmente:

(931942 — g32941) = (c3C,, + caChy, ) (caCly, 4+ coChy,) — (c3C1, + caChyy ) (caCly, + c9Chy,)
= C3C4Claa Cﬂm + 0421<Cn5a0151 - Cnazclaa) - C3C9Cl5zcn5a

= [Cléa Cnal(c3c4 - C?l) + Cn5a015z (6421 - 0369)]
(5.95)

Devido a ¢ # c3cy # c3cy (vide Equagdes 4.10) a matriz A(x) € ndo singular (Det[A(z)] #
0) e pelo fato da matriz g;«o(, ®) ser involutiva (possuir unicamente elementos constantes)

conclui-se que o sistema é controlavel.

Determinacao da nova dinamica (externa)

Por meio de £} = szlhi 1<j<p,1<i<m)comp, =py,=2em =2 tem-se

que as novas varidveis da dindmica externa sdo:

(i=lj=1): §=mh=p

(i=1,j=2): & = Lthy =&+ éasen® + psenag — rcosag (5.96)
(1=2,j=1) G =hy=0

(i=2,j=2): & = Lihy=p+rtan©gcos®

Para determinar a nova dinamica utiliza-se a Equacao 3.31. Por simplicidade na nomen-
clatura, fez-se a mudanga de varidveis {£], &5, 62,65} = {&1, &9, &3, &4} e foi feita a transforma-
cdo de varidveis 1" : x — & (construiu-se um difeomorfismo local). A nova dinadmica resultante

¢ definida pela Equacao 5.97

G =6
fig = b1 (f) + aipuy + a12U9 (597)
63 = 54

54 = by (&) + ag1ug + axnus
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Sendo:

b1(§) =c1&2 + ¢2€a cos §3 + senag (C3&1 + sp(§) + o7 ()
— cosag (ca&s + érp(§) + ésr(§))

ba(&) = — (&) tan Ogsenss (p(§) + rtan Og cos &3) + c3&1 + Ep(€)
o+ G (€) -+ tan © cos & (s + Gp(€) + G (€)) (%9)

Com :

r(€) :—52 + &usenag + €161 + cpsens
cos ag + senag tan O cos &3

,p(§) = &4 — 1(§) tan O cos &3

Problema de rastreabilidade

O erro do sistema é determinado por meio de ¢; = & — & — v; com & = [ry4, 0, 794, 0] €

v; = [(r1—71ss), rgl), (ro—rass), rél)] sendo, para o problema de rastreamento atual 1y = .5 =

0,79 = Press T1ss = Breg = 0 € T94s = Dyop. Finalmente o erro serd: e = {e1, ez, e3,e4} =
{&1,62, & — Prep, & — Prey )

Com o erro como a nova varidvel do sistema € feita a transformacdo 7' : £ — e e a

dindmica do erro pode ser expressada de forma matricial como na Equacdo 5.99.

€1 01 00 er 0 0

e 00 0O e 10 bi(e ain a u

.2 _ 2 + 1( ) + 11 12 1 (599)
€3 00 01 €3 0 0 b2<€) 21 A929 U2

€4 0 00O ey 01

Usando a Defini¢do 3.5, define-se o conjunto compacto para o erro e € E = {|e| < [},

logo, para o problema de rastreamento atual definem-se os limites: || < 7/6 e || < /2.

Projeto do controlador

Tal como mencionado anteriormente, o controlador objeto de estudo desta tese € o re-
gulador integrativo universal (RIU), o qual consiste de um controlador por modos/superficies

deslizantes (Equacao 5.100) com integrador condicional (Equagao 5.101).

pi—1

si=khoi+ Y kiel+el i=p 0 (5.100)
j=1
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o; = —kéoi + pu;sat (ﬁ) , k:é >0 (5.101)

i

Aproveitar-se-a a flexibilidade de escolher F (1) = 0 (SESHAGIRI E KHALIL, 2005).
Logo, F(-) = 0e F(-) = 0, assume-se também que encontra-se disponivel a primeira derivada

do erro. Logo, a superficie deslizante e integrador condicional serdo da forma:

sp | _ k;gag + kfe’f + 65 (5.102)
5o k§os + kel + 3

{ &5 }:{ —kgop + pgsat(ss/ i) } (5.103)

0o —kdog + pesat(ss/ i)

Sendo ¢} = e1, e = ¢ = ey, e? = e3¢ €2 = €2 = ¢,. Derivando a superficie s;:

b5 = koog+ Kler + é

= ki { ko + nasat(ss/s) | + Kes + ba(e) + annn + arzus

Fs() (5.104)

Sp = kS0 + kTés + éy
= kg {—k‘g’a@ + ,u¢,sat(s<p/uq>)} + kyeq + ba(€) + asiuy + azus
Fo(-)

Reserva-se esta ultima Equacgdo e procede-se com a definicdo do controlador a partir do
controlador RIU original proposto em Seshagiri e Khalil (2005) (Equagdo 5.105), o qual sera
implementado no sistema atual. Este sistema MIMO possui uma particularidade, os controles
u; € up estdo mutuamente acoplados (vide Equagdo 5.104), portanto, ndo é possivel assumir
que existe um loop independente para o controle de cada saida. Além disto, devido ao fato do
controlador RIU ser formulado a partir do controle equivalente de SMC, e por causa da matriz
A (andloga a A da Equacdo 5.105) ndo ser uma matriz diagonal, o controlador RIU para o

sistema MIMO mutuamente acoplado em questdo seré o vetor {u} resultante da Equag@o 5.106
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representado pela Equagdo 5.107 (Lembrar hipétese F (-)=0).

u=A"Ye,v)[~F(e,v, ) + 1]
(5.105)
v; = —Pile, v, w)sat(s;/ ;)

—Fg + vg _ |41 G12 Uy

—Fp + vg a1 Q22 Ug
vg = —Kp(+)sat(ss/ ps)
vy = —Ko()sat(ss/s)

u a22V3—a120%
1 _ " (a12a21—a110a22)

w, [ ] fews—enve (5.107)
2 (a12a21—ai1a22)

Sendo a;; os elementos da matriz A(z) da Equac@o 5.93 e os ganhos Kz e Kg deter-

(5.106)

minados a partir da Equag@o 5.108. Deve-se lembrar que a escolha de v(-) € feita a partir da
maximizac¢do da Equagdo 3.42 da Defini¢ao 3.8. Esta escolha permitird que a dinamica da su-
perficie deslizante seja estavel garantindo que V, = s$ < 0 (derivada da CFL para s) sempre

que gz > 0egp > 0.

Kg =wv3(+) + qg; >0
s=vs(") T as s (5.108)

Ko =va() + qa; qo >0
Para confirmar que de fato os ganhos podem ser calculados através da Equagdo 5.108,
procede-se a substituir os controles u; € uy da Equagdo 5.107 na derivada da superficie desli-

zante que foi reservada na Equagdo 5.104 a analisa-se o sistema fora da camada limite (sat(sg/ug) =
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sg/|sp| e sat(se/1e) = so/|se|). Obtendo-se as Equagdes 5.109 e 5.110.

—kyos + Mﬂsat(sﬁ/ﬂﬂ)} + Fp(-)

A22U5 — Q1209 ] . [ a1V — (1109
- 12
(a12a21 - a11a22) (alzazl - a11a22)

{=K§os + nsat(ss/us) } + Fa-) + vs (5.109)
{_kgaﬁ + Mﬁsat(sﬁ/uﬁ)} + Fp() — Kgsat(ss/ps)
{_kgaﬁ + gl } + Fp(-) — Kﬁg—ﬁ‘

5

S
|ss]

$q> = /{g) {—kg)O}p + uq>sat(3¢/uq>)} + F@()

ta [ (22U3 — Q12U ] [ (21U — A11V%
21 | — 22
(a12a21 - a11a22) (G12Cl21 - a11a22)
= /’{:g> {—k:g’a(p + M@S(lt(S@//L@)} + Fo(:) + vg (5.110)

= ko {—ko oo + posat(se/pa)} + Fo(-) — Kesat(se/ e)

S S

Percebe-se nestas equacdes que para garantir § < 0 € necessdrio que as parcelas vg, Vg,
g € qo da expressdo dos ganhos K3 e K¢ na Equacdo 5.108 sejam como definidos na Equacdo
5.111. Para maiores detalhes referir-se ao procedimento de maximizagao andlogo desenvolvido

na Equacdo 5.73 para a dindmica longitudinal.

+ |ba(e)]
va() = [Fa()] = kY [€3] + [ba(e)]
4 = 2.1/65,[15 > ng,ug >0

vs() 2 [Fa()| = kY |ef

(5.111)
go = 2.1kE g > 2kE g > 0

Resumindo, o controlador RIU final serd como definido na Equagdo 5.107, com vg e
ve como na Equacdo 5.106 composta pelos ganhos Kg e K¢ da Equacdo 5.108 os quais sdo

calculados por meio das expressdes apresentadas na Equagdo 5.111.



5.7. Projeto Analitico do RIU Aplicado a Aeronave Mirage 111 150

Simulagcoes Numéricas

Tal como mencionado no inicio da secdo, o objetivo de controle consiste em rastrear um
doublet de angulo de rolagem com amplitude méxima de 45°. O sinal de referéncia é suavizado
através de uma funcao de transferéncia de primeira ordem com constante de tempo 7 unitéria,
G =1/(1s+1). Os pardmetros do controlador PI utilizado para manter constante a velocidade
total por meio da manete foram: K, = 3 e K; = 0, 08 obtidos por tentativa e erro (idéntico ao

usado na dindmica longitudinal).

Os valores numéricos dos parametros do controlador utilizados nas simula¢des foram os
seguintes: kg = k¢ = 1 atendendo a condicdo geral kg > 0 e k’f = k?! = 1 os quais fazem
os polindmios \° + k‘lﬁ = 0e A? + k¥ = 0 terem raizes com parte real negativa (SESHAGIRI
E KHALIL, 2005). O método para escolha da camada limite 53 € pe € andlogo ao utilizado
na dindmica longitudinal, isto é, reduz-se o valor da mesma até atingir o desempenho do SMC
ideal, isto pode ser notado pela aparicdo de chattering. O procedimento do método para a
escolha de u4 consiste em propor diferentes valores para (i, determina-se o valor do ganho
K correspondente a cada um deles usando as Equacdes 5.108 € 5.111 (Vide Tabela 5.8). Com
estes parametros plotaram-se o erro de rastreamento do dngulo de rolagem e observou-se o
sinal de saida de controle §,, tal como mostrado na Figura 5.78. Estes parametros servem de
critérios para a escolha de yi¢, andlogo ao feito na dindmica longitudinal. Percebe-se que para
os valores de ug testados, a demanda de controle € similar, fazendo um zoom percebe-se que
lke = D apresentou maior oscilacdo no controle indicando a possivel aparicao de chattering,
finalemente escolheu-se ;13 = 10 por ndo apresentar oscilagdo exagerada e manter o erro entre

~ £2° (valor razodvel para um doublet de 45° rastreado).

Tabela 5.8: Pares de 14 € ganho K.

e Ko

5 245
10 34,5
15 445

Cabe salientar que pela extensdo e complexidade da expressdo para o cdlculo do ganho
K4, especialmente pelo termo by(e) (vide Equagdes 5.111 e 5.98), adotou-se uma estratégia
grafica para a maximizacgio de vg(-). Inicialmente fez-se uma andlise de sensibilidade para
determinar qual dos pardmetros ®, 3, p e r tinha maior influencia no valor maximo do ganho
K, para isto, criaram-se os vetores: vet3 = {—p™" ... 79} petd = {—P™in . pmar}
vetp = {—p™" ... pm} e vetf = {—r™" . ™%} com —BM" = M = 2° (mdximo
erro de 3 permissivel para a simulagdo), —®™" = ®™% = /4 (méximo P a ser rastreado),
—p™" = p
pelo projetista). Posteriormente foram avaliados os 4 parametros combinando-os de 2 em 2

ma. max

* = 70°/s (escolhido pelo projetista) e —r™" = r = 10°/5s (escolhido

(4C2 = 6) na expressdo de Ky e determinou-se o valor maximo. Os resultados sdo mostrados
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| | | |
0 10 20 30 40 50 60
tempo [s]

tempo [s]

Figura 5.78: Erro e controle para escolha da camada limite ji.

na Tabela 5.9.

Tabela 5.9: Sensibilidade dos parametros que compdem K.

Parametros Kg

bef 8,95
dep 32,23
der 7,43
Bep 34,5
Ber 8,94
per 32,21

Percebe-se que o conjunto de parametros que mais influenciam no valor maximo de K¢
sdo e p, portanto, o valor de K¢ (dependente de ji) da Tabela 5.8 foi determinado lendo o
valor mdximo do mesmo na superficie gerada a partir dos valores dos vetores de 3 e p. A Figura

5.79 mostra os valores maximos para os casos da Tabela 5.8.
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X:-0.0349
40 Y -1.222
40 X: -0.0349 Z:34.5
Y:-1.222
o Z:245 ="
X - X

[a] p P [b] B p

X:-0.0349

Y:-1.222
50 Z:445

(€] 38 0.05 -2
C

Figura 5.79: Maximo da K¢, [a] para g = 5 [b] para e = 10 [c] para pue = 15

De maneira andloga foi feito para a escolha de ug e Kz. O controlador final obtido
€ mostrado na Equagdo 5.112 e a resposta da dinamica latero-direcional sob o efeito deste

controlador € mostrada na Figura 5.80.

ag [—Kgsat(ss/pg)| — a2 [~ Kassal(ss/1e)]
(CL12CL21 - (111(122)

B, B
a2 [—0.2 : sat(m)] — Ay [_34_5 . Sat(w)]

Uy =

10

(a12a21 - Gnazz)
_an [~Kpgsat(sg/pp)] — an [~ Kesat(se/pis)]
(a12G21 - CL116L22)

B, B
as [—0.2 : 3at(“¢*“++ez)} —ay [_34,5 . Sat(Mﬂ

(5.112)

10

(a12a21 - a11a22)

Percebe-se na Figura 5.80 que o rastreamento do sinal de referéncia para o angulo de
rolagem foi feito satisfatoriamente com um erro méximo de aproximadamente 2° tal como pode
ser verificado na Figura 5.78 para 1 = 10. O maximo erro para a estabilizacdo do angulo de

derrapagem permaneceu menor a 1° ao longo dos 60s de simulagdo com demanda de controle
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Figura 5.80: Rastreamento de doublet de angulo de rolagem com amortecedor de derrapagem.

maxima ¢; na ordem de 2°.

5.8 Observacoes sobre o Capitulo

No inicio deste capitulo foram comparadas as técnicas de controle linear LQR e o deno-
minado "controle cldssico"e a técnica ndo linear NDI com o RIU. A pesar das comparagdes nao
serem totalmente vélidas pela falta de critérios em comum no projeto da cada uma das técnicas,
as simulacdes mostraram uma maior precisdo de rastreamento para o RIU com uma ligeira des-
vantagem enquanto a demanda de controle quando comparada com as outras técnicas. O projeto
analitico RIU aplicado a dindmica longitudinal permitiu detalhar o processo de obtencdo dos
parametros do controlador, especificamente o calculo do ganho minimo, foi proposta uma estra-
tégia baseada em simulacdes para justificar o valor da camada limite y e foi possivel demonstrar
a estabilidade. Finalmente, a aplicacdo do projeto analitico RIU a dinamica latero-direcional
permitiu a obten¢do de uma nova estrutura do controlador RIU, representando a principal con-
tribui¢do da tese e foi proposto um método grafico baseado numa andlise de sensibilidade para

a obtencdo do ganho do controlador. Exaustivas simulagdes numéricas validaram os cdlculos
tedricos feitos.



Capitulo 6

Aplicacao do RIU no Quadrirotor

O presente capitulo tem como objetivo aplicar a técnica de controle RIU no problema de
rastreamento de um quadrirotor. Durante o exame de qualificacdo desta tese foi proposta a pos-
sibilidade de implementac¢do do RIU numa plataforma real, logo, através do Prof Dr. Alexandre
Ramos foi disponibilizado um VANT, tipo quadrirotor, pertencente aos projetos de pesquisa
desenvolvidos pelo grupo que ele lidera, a fim de contribuir com esta tese. Apesar da imple-
mentacao do controlador RIU nio ter sido embarcada com sucesso no VANT, a caracterizagao
dos seus parametros reais foi feita e usaram-se estes dados no projeto analitico e numérico deste
controlador. Neste capitulo apresentam-se as atividades experimentais realizadas e os resultados
obtidos.

Nos ultimos anos, veiculos aéreos ndo tripulados (VANTS) atrairam uma atencao particu-
lar no campo da robdtica sendo o quadrirotor um dos mais estudados. Isto, deve-se a capacidade
de decolar e pousar verticalmente o que permite utiliza-lo em aplica¢des diversas como moni-
toramento em areas de difificl acesso, vigilancia, inspe¢do, busca e resgate. Devido a grande
quantidade de meios de propulsdo, estes oferecem uma excelente capacidade de carga e sdo re-
lativamente simples de construir devido ao angulo de passo das pds ndo ser varidvel, o controle
de empuxo € feito através da velocidade angular dos motores (FANG et al., 2008). Segundo
Khan e Kadri (2014), as equacdes que governam a dindmica destes dispositivos sdo nao linea-
res e a dindmica do veiculo e instdvel em malha aberta o que requer de um projeto de controle

eficiente para voar apropriadamente.

Na aplicacdo de controle nestes dispositivos é comum encontrar trabalhos onde a dina-
mica do modelo € linearizada ao redor de um ponto de operacdo tal como em Bouabdallah
et al. (2004) e Argentim et al. (2013) e técnicas lineares como PID (BOUABDALLAH et al.,
2004),(BRESCIANI, 2008) e LQR (ARGENTIM ef al., 2013) foram satisfatoriamente imple-
mentadas. Porém, a dindmica destes veiculos € altamente ndo linear, de acordo com Bouadi
et al. (2011a), este tipo de sistemas apresentam incertezas paramétricas constantes, inclusive,

em situacdes reais, estdo sujeitos a grandes perturbacdes. Como consequéncia, técnicas de
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controle ndo linear robustas deveriam ser utilizadas no controle destes veiculos aéreos e tém
sido amplamente estudadas na literatura devido a melhora no desempenho dos controladores
de voo que estas oferecem (MU et al., 2017). Dentre elas tém-se: inversao dindmica nao li-
near (BECERRA-VARGAS E BELO, 2012), (LIN et al., 2013), backstepping (MADANI E BE-
NALLEGUE, 2006), controle por modos deslizantes (GONZALEZ-HERNANDEZ et al., 2017),
(HERRERA et al.,2015), (BOUADI et al., 2011A) e combinagio destas (ANSARI E BAJODAH,
2015). Um compéndio das diferentes técnicas de controle aplicadas em quadrirotores pode ser
encontrado em Zulu e John (2016).

Ao entendimento do autor desta tese, a técnica Regulador Integrativo Universal (RIU)
nao tem sido aplicada ao controle de quadrirotores, sendo esta, uma importante contribui¢cdo da
tese. Nesta secao, serd implementado o RIU no controle de altitude e estabilizacdo de um qua-
drirotor com um modelo cujos pardmetros constitutivos (momentos de inércia, constantes dos
motores, dimensdes, etc) correspondem com dados reais obtidos experimentalmente a partir de
um quadrirotor facilitado pela equipe Black Bee Drones da UNIFEI, a qual vem se destacando
em campeonatos nacionais e mundiais de inteligéncia artificial embarcada em drones, tendo

ganho vérios prémios.

O modelo matemético (Equacdes diferenciais de movimento) do quadrirotor em configu-
racdo X utilizado nesta tese € baseado nos modelos desenvolvidos em Fum (2015) e Bouab-
dallah (2007). As equacdes da cinemadtica e dinamica do veiculo sio apresentadas na Equacdo
6.1. As variaveis de estado consideradas sdo os angulos de rolagem (¢), arfagem () e guinada
(1)), mostrados na Figura 6.1, as taxas de rolagem (p), arfagem (g) e guinada (r), as velocidades

lineares em relagdo a terra u, v e w e finalmente a altitude do quadrirotor (h).

é = p+ gsendtand + rcosdtand

0 = gcose — rsend

U = gsengsecl + rcospsect

P =c1qr + caTy

? = Copr + C5Tg .
T = C3Pq + CTy

U =1rv—qw — gsenf

U = pw — ru + gcostseng

w = qu — pv — (F/m) + gcosfcosg

h = —usend + vsendcosd + wcosbcosd

As constantes ¢;,7 = 1,...,6 dependem dos momentos de inercia do quadrirotor e sdo

definidas na Tabela 6.1. Cada conjunto moto-propulsor produz uma forca F; e um torque 7;
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Figura 6.1: Configuracdo "X"do quadrirotor.

com¢ = 1,...,4. Segundo Alves et al. (2012) assume-se que a velocidade angular dos motores
€ diretamente proporcional ao comando de largura de modulacao de pulso (PWM) enviado ao
motor (§ o< w?), portanto, a forga e o torque de cada motor podem ser expressos como F; = k;6;
e 7; = kod;, sendo ky e ks as constantes de empuxo e de torque determinadas através de ensaios
experimentais. As for¢as e momentos F, 74, 7y € T, do veiculo sdo descritos pela expressdo 6.2,
a Matriz M é conhecida como Mixer Matrix a qual permite transformar forcas e momentos em
comandos de largura de modulagdo de pulso (PWM) ou ser rotacao requerida de cada motor do

quadrirotor.

Na abordagem analitica de controle apresentada nesta tese, as entradas de controle serdo
a forca e os momentos, tal como mencionado no paragrafo anterior, em aplica¢Oes praticas a
inversa de M € usada para determinar os sinais PWM a partir das entradas de controle fornecidas

pelo controlador.

Tabela 6.1: Constantes ¢; do modelo do quadrirotor.

J— Iyyilzz _ Izz_lza: — Iziilyy
€= Lo C2 = Ty 3 = I
‘=71, %= I, ‘% = 1.,
F kl ]{31 ]{51 k‘l 51 61
T _k1211 _k12l1 k1211 k12l1 5 5
_ — M 6.2)
kilo  _kilo  __kilo  kily 5 5
To 2 2 2 2 3 3
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6.1 Caracterizacao dos parametros do Quadrirotor

O primeiro ensaio consistiu em determinar os momentos de inércia I, I, ¢ I,,. Uma
primeira estimativa tedrica foi feita usando uma distribui¢do aproximada do corpo e motores
do quadrirotor como sendo cilindros s6lidos e os bracos como sendo hastes sélidas, tal como
mostrado na Figura 6.2. A contribui¢do de cada componente no momento de inércia ao redor
de cada eixo € dado pelas Equagdes 6.3, usando os dados medidos no quadrirotor da Tabela 6.2.
Finalmente, determinaram-se os momentos de inércia tedricos cujo resultado é apresentado na

Equacgdo 6.4.

CG motor “

Ubvago 3

Figura 6.2: Distribuicdo de massas aproximada para calculo de inércia.

motor motor 2 Meorpo
[x:r; ¢ = [yy t == 4 {mmotor [lmotor COS )\] + 1—2]) (3rgorpo + hcorpo) }

m
corpo __ fcorpo __ corpo 2
Ia:x - [yy - 12 (Brcorpo + hCOTPO)

lyraco COS )\} S|

braco braco 2
Ia:x = [yy =4 {mbraco |: 9 + §mbracolbraco}

(6.3)

motor __ 2 2
[zz =4 [Emmowrrmotor + mmOtOTlmotor:|

corpo __ —
]zz - 2m007‘p0rcorpo

1
braco __ 2 2
]zz =4 |:Emb7“(100lb7"aco + mb?”acolbraco
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Tabela 6.2: Dados do quadrirotor para inércia tedrica.

m = 0,620kg  Mpotor = 0,035kg  Mpraco = 0,040kg
Meorpo = 0, 32]{39 hcorpo =0,10m hmoto’r =0,0322m
Teorpo = 0,07TmM Tpyotor = 0,014m lyraco = 0,127m

Lyg = L7+ L5770 4 1700 = 0,0029 kg - m”
Ly = I 4 [0 4 [0 = 0,0029 kg - m” (6.4)
I, = It 4 [rPe 4 [hraco = (0 0038 kg - m?

Para o cdlculo dos momentos de inércia experimentales, inicialmente foi realizado o en-
saio do péndulo bifilar. Este experimento consiste em suspender o quadrirotor por duas cordas
equidistantes ao eixo de rota¢do ao redor do qual deseja-se obter o momento de inércia, pos-
teriormente, aplica-se um leve torque fazendo o conjunto rotacionar e mede-se o periodo de
oscilagdo (T) o qual foi medido usando o acelerometro embarcado (MPU6000). Através da
Equacdo 6.5, utilizada no trabalho de Mattey (1974), determinaram-se os momentos de inércia
I, e I,,. Por outro lado, de acordo com Fum (2015) através da Equag@o 6.6 e um ensaio de
péndulo trifilar (andlogo ao bifilar) determina-se o momento de inércia [,,. A Figura 6.3 mostra

a montagem dos experimentos e a Tabela 6.3 apresenta os dados e resultados do ensaio.

mgD?*T?
Loy = 1622 (6.5)
B mgR*T?
I.= =y (6.6)

Tabela 6.3: Dados do quadrirotor e resultados para célculo de inércia experimental.

para [, para [, para [,
D(ouR) [m] 0,0145 0,015 0,07
L [m] 0,525 0,395 0,58
T (médio) [s] 1,4 1,15 1,6

Momento [kg-m] 1,,=0,0030 [,,=0,0029 I,,=0,0033
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SEESE AL

(c) Esquemaitico ensaio trifilar. (d) Ensaio trifilar 7.

Figura 6.3: Configuracdo dos ensaios para cdlculo de momentos de inércia.

Ensaios experimentais foram realizados para determinar o valor da constante k; do motor,
este procedimento € feito sob a hipotese de que o empuxo do conjunto moto-propulsor € pro-
porcional ao quadrado da velocidade angular F; = k;w? (PARTOVI et al., 2012). Na Figura 6.4
mostra-se a montagem do ensaio. Os dados foram obtidos utilizando uma balanca para medir o

empuxo em gramas ¢ um tacometro laser para medir a velocidade angular em rpm.



6.1. Caracterizacdo dos parametros do Quadrirotor 160

Motor-hélice

_ pivd Fﬁ;
= T Q. T —

(a)

(b)

Figura 6.4: (a) Esquematico do ensaio para determinacdo de constante
de empuxo do motor. (b) montagem real.

Com o intuito de validar o resultado medido experimentalmente, fez-se uma estimativa
tedrica através de um programa online que permite inserir os dados do motor, das condicdes
atmosféricas e da hélice, forncendo o empuxo do motor para uma faixa de rpm predefinida, o
site denomina-se RCplanes. Determinou-se o empuxo da hélice (GemFam 5 x 3) do quadri-
rotor utilizando a mesma faixa de revolugdes e sob as mesmas condicdes atmosféricas (alti-
tude e temperatura). Na Figura 6.5 comparam-se os dois demonstrando uma tendéncia similar.
Nesta figura também apresenta-se o grafico de Empuxo-w? plotado a partir dos dados expe-
rimentais coletados, através de uma regressao linear destes pontos, foi possivel determinar a
constante k; = 7.653 x 10~7. A regressdo linear feita para estimar k; é definida pela equacio
F(N) = ki6(rad?*/s*) + b sendo § = w? e b = —0.3268. Cabe salientar que ndo foi possivel
o cdlculo experimental da constante k; do motor, devido a ndo possuirmos um dinamémetro o

suficientemente sensivel para medir os pequenos torques de reacao produzidos pelo motor.
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Figura 6.5: [a] comparacdo entre empuxo experimental e RCplanes. [b] Regressio para
determinar k;

6.2 Projeto analitico do RIU no quadrirotor

A partir do modelo matematico do quadrirotor definido pelas Equagdes 6.1, define-se o
vetor de estados x € R comn = 10sendo x = [¢, 0,1, p, q, 7, u, v, w, h]’ e o vetor de entradas
de controle u € R™ com m = 4 sendo u = [F, 7, 19, Tw]T e o vetor de saidas y € RP com
p =msendo y = h(z) = [h, ¢,0,1]T. O objetivo de controle serd levar o quadrirotor até uma
altitude especifica e mante-la constante enquanto o angulo de rolagem e arfagem rastreiam um
doublet com formato triangular, isto, em conjunto com um controlador de guinada mantendo o

angulo ¥ nulo.

A escolha de um doublet com formato triangular € feita sob a hipdtese de que uma vez
obtido o controlador RIU, o rastreamento serd o mais preciso possivel (acompanhamento sa-
tisfatério do sinal de referéncia triangular), esta estratégia permitiu (serd visto nos resultados)
estimar os valores maximos de ¢ ~ p e § ~ ¢ necessarios para a propria determinacio do ganho
do controlador RIU (dependente destes valores). O sistema da Equacdo 6.1 pode ser reescrito
daforma i = f(x)+g(z)usendo f(z) e g(x) como na Equagdo 6.7 com as constantes ¢, ..., Cg

tal como definidas na Tabela 6.1.

p + gsengtant + rcosgptand

qcosp — rseng

e}

gsengsect + rcospsect

cqr
Copr
C3pq
rv — quw — gsent
pw — ru + gcostsend

qu — pv + gcosfcosp

—usenf + vsengcos + wcosbcosp

o O O O o o o o

oS O O o o O

o O O O

o O O o O

o O O O O

o O O O

(6.7)
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6.2.1 Determinacao dos graus relativos e a matriz A(x)

Deve-se lembrar que o grau relativo representa o numero de derivadas da saida y =
h(z) = [h, ¢, 0, 1]" necessdrias para encontrar relagdo direta com os controles u = [F), 7, Tp, Ty " .
A estratégia adotada neste trabalho foi projetar 4 controladores SISO usando exclusivamente
um controle especifico para cada saida a ser controlada (por exemplo: h — F, ¢ — T4, etc),
o controlador final serd uma combinagdo linear destes. O grau relativo € determinado usando a

condi¢ao definida na Equacgdo 6.8.

Ly, L5h(x) # 0 - ' (6.8)

Para o caso h — F' (i = 1,j = 1), iniciando com k = 0 tem-se que Ly, i1 = g1ox1 = 0
o qual ndo atende a condi¢d@o 6.8, jd para k = 1, Ly, Lhy = —(1/m)cosfcosp = ay;, logo, o

grau relativo serd p;; = k+ 1 = 2.

Para o caso ¢ — 74 (i = 2,j = 2), iniciando com k£ = 0 tem-se que Ly,hs = 0 o qual
ndo atende a condi¢@o 6.8, ja para k = 1, Ly, L¢hy = c4 = agg, portanto, o grau relativo serd
p22 = k+1 = 2. Cabe salientar que existe influencia dos controles 7y € 7, em ¢ também, logo:

Ly, Lshy = cssengtantl = ags € Ly, Lhy = cgcosptant = agy.

Para o caso § — 7y ( = 3,j = 3), iniciando com k£ = 0 tem-se que L, hs = 0 o qual
ndo atende a condi¢do 6.8, jd para k = 1, Ly, L¢hs = c5cos¢ = ass, logo, o grau relativo serd
p33 = k + 1 = 2. Cabe salientar que existe influencia do controle 7, em 6 também, logo:

Ly, Lihs = —cgseng = aza.

Para o caso ¢ — 7, (i = 4,j = 4), iniciando com k = 0 tem-se que Ly, hy = 0 0 qual
ndo atende a condi¢do 6.8, jdpara k = 1, Ly, Lshy = cscospsecd = aqa, logo, o grau relativo
serd pyy = k + 1 = 2. Cabe salientar que existe influencia do controle 7y em 1 também, logo:
Ly, Lihy = cssengsectd = ays.

Para o problema de controle formulado, o vetor de graus relativos correspondente € p =

{p11, P22, P33, paa}, 0 que conduz a um grau relativo total p = 8 < n, portanto, existe dinimica

interna de ordem 2 e a transformacgdo a forma normal serd parcial.

Analisando a matriz A(x) = a;; da Equagdo 6.9, procede-se a calcular o determinante
Det[A(x)] tal como na Equag@o 6.10, pode-se concluir que det[A(z)] # 0 V|¢| < 7/2,

portanto, estabelece-se este limite para ¢, caso contrdrio, ao atingir este valor o quadrirotor nio
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serda mais controlavel.

—(1/m)cosfcosp 0 0 0
Alz) = 0 ¢y cssengtan  cgcosptant 6.9)
0 0 C5COSQ —cgseng
0 0 cssengsec cgcospsect
cos¢p 9 9 cos¢p
det|A(z)] = — - caC5C6(cos p + sen“p) = — CaCsCo (6.10)

6.2.2 Transformacao a forma normal

Através da expressao 5;'- = Ljflhi (1<j<p,l1<i<m)comp; =py=p3=ps=

2 e m = 4 tem-se que as novas varidveis da dinAmica externa sao:

(i=1j=1): &=mh=h

(i=1,j=2): & = Lihy = fio = —usend + vsengcost + wcosfcosd
(i=27=1): &=h=0¢

(i=2,j=2): & =Lthy=fi=p+rtanbcose 6.11)
(i=3,j=1): & =h3=10

(i=3,j=2): & = Lthy= fa=qcosp—rseng

(=4j=1): €=h=0v

(i=4,j=2): & = Lihy = f3 = gsengsect + rcospsect)

Para determinar a nova dindmica utiliza-se a Equagdo 3.31, por simplicidade na nomencla-
tura fez-se a mudanga de varidveis {5117 f%? ’5%7 5227 ff? 537 éilv 53} = {fla §27 537 547 557 567 577 58}
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A nova dindmica € definida pela Equacgado 6.12

& =6

52 =bi(x) + a1y

& =&

fi4 = by(x) + aug + auz + azguy 6.12)
& = &e

&6 = b3(x) + assus + asquy

&r=46

58 = by(x) + aszus + agqug

Sendo as fungdes b;(x) como as mostradas na Equagdo 6.13 e as fungdes f; as componen-

tes da matriz f(x) na Equacdo 6.7.

bi(x) = L3hy =(vcospeostd — wsengcost) fi — (ucosh + vsengsend + wsenfcose) fo
— senf fr + sengcost fs + cosbcose fo

by(x) = Lihy =(qtanfcosd — rtanfseng) fi + sec’d(qseng + rcosd) fo + fi
+ sengtand f5 + cosptant fg

bs(z) = L?chg = — (gsen¢g + rcosd) f1 + cosd fs — seng fg

by(x) = Lfch4 =sech(qcosp — rseng) f1 + secOtanb(gseng + rcose) fa

+ sengsect f5 + cospsech fg
(6.13)

As novas varidveis da dindmica interna do sistema sao determinadas através da Expressao

6.14,comn =10,p=8em = 4.

IN
<
IN
3

Ly, =0 (6.14)

—_
VAR
~.

IN .
E)

|
=
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Logo, para a primeira varidvel tem-se que:

on 1
para (1=1,7=1): a—Z;EZO

0
para (i=1,7=2): 8—2104:0

6.15

para (i=1,7=3): 6—1:565—0

0
para (i=1,7=4): 8_220620

Para 7; atender simultaneamente as expressdes na Equagdo 6.15 € preciso escolher 7,
"ndo dependente"de x4, x5, T € X9, portanto, a escolha 7y = x7 = wu satisfaz as condigdes.
Analogamente para 72, a escolha 77 = v € a indicada. Consequentemente, a dinAmica interna

do sistema serd como a mostrada na Equacdo 6.16.

fi
Th = Lym = [g—;ﬁ . 8835—"110] L=/
/o (6.16)
fi
ne = Lysne = [g—;ﬁ - §m—”fo] =/
| f10]

Sendo f; e fs componentes da funcdo f(x) na Equagdo 6.7. Para o problema de rastre-
amento do quadrirotor, assume-se que esta dindmica € estavel, ou que, caso nao seja, existe
um controlador paralelo capaz de estabiliza-la. Na subsecao de resultados e simulagdes serd de-
monstrado que esta ndo interfere no funcionamento do controlador RIU projetado para controlar

a dindmica externa.

6.2.3 Problema de rastreabilidade

O erro do sistema € determinado por meio de e¢; = &—Ei—vi com 5 = [r1ss, 0, T2ss, 0, 7355, 0, T'455, O]
ev; = [(r1 —71ss), rgl), (rog —Tass), rél), (r3 —173ss)5 rél), (r4—Tuss)s 73(11)] sendo, para o problema
de rastreamento atual 71 = Ny, T2 = Gref, 13 = Oref, T4 = Yrep = 0, 7155 = href =0, rogs =
(bref, T3gs = éref € Thgs = zl}ref = 0. Finalmente o erro serd: e = {eq, €9, €3, €4, €5, €6, €7, €8} =
(&1 = hres &0 = huep, &3 — Breps €4 — Grepy & — Ores &6 — Orey €7, &8}, com 0 erro como a nova
varidvel do sistema € feita a transformacgdo 7" : £ — e e a dindmica do erro pode ser expressada
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de forma matricial como na Equagdo 6.17

€1
€2
€3
€4
€5
€6

€7

€s

S O O O o o o o

o O O OO O O+~ O

O O O O B O O O O o0 o0 o0 o0 o o -

SO O B O O O O O oo oo oo oo o o

, O O O O O R~ o O

_— o O O O o o o

€1
€2
€3
€4
€5
€6

€7

o O O O O o o O
o O O = O O o O
O O O O O o o o
SO = O O O o o o

€s

(e) a1
(e) a21

bs(e) asy
()

aq1

6.2.4 Projeto do controlador

Q12
22
a32

Q42

a13
23
a33

Q43

Q14
Q24
34

Q44

Uy
Uz
us

Uy

(6.17)

A abordagem do controlador RIU sera feita sem considerar pardmetros constantes desco-

nhecidos (incertezas no modelo). Procede-se a construir o controlador RIU para cada uma das

saidas a serem controladas:

A superficie deslizante para o controlador de altitude é dada pela Equacdo 6.18 e o

integrador condicional € representado pela Equacdo 6.19. Propde-se o controlador RIU da

Equacgdo 6.20 e aproveitar-se 4 a flexibilidade de escolher E),

2005).

h h_h
sp = koo + kel +e

oy, = —k‘gah + ppsat (

h

Sh
Hh

)

0 (SESHAGIRI E KHALIL,

(6.18)

(6.19)
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U = afll[—ﬁ’h + vp)
Sh) (6.20)

v, = —Kpsat (
Hn

Derivando a superficie deslizante, definindo F},(-) = kel + b;(z) e considerando agdo

do controlador fora da camada limite |s;,| > p, obtém-se a expressdo 6.21.

§n = kion + kel + éb
= k?g{_kgah + pnsat(sy/pn)} + kile}zl + b1 (2) + anwy
= kg{—k{jon + pnsat(sp/pun)} + kieh + bi(z) — anay Kpsat(sy/ )

EN En

S .
<~ 2L W+ 10 = K devido o (lou] < /1)

<2l pn + | Fu()| — Ky,

Lembrando que pela prépria defini¢do do controlador RIU, K}, = v4(+) + g, com ¢;, > 0,
isto com o objetivo de garantir que s s, < 0. De acordo com a derivada da superficie deslizante
da Equagdo 6.21 percebe-se que para manter s;, < 0, é necessério que Kj, > 2k, + |Fu(-)].

Serd escolhido g5 > 2, 1k}, para cancelar o termo 2k 1, (acréscimo de 5%) e v, (+) > |Fu(-)].

Assumindo que o méaximo valor de €2 = 0, e sabendo que | F},(+)| = kPel + max(by(x))
conduz ao méaximo valor de |F},(-)| como |Fj(-)] = maz(bi(z)). Com o intuito de deter-
minar o maximo valor de b;(z) (vide Equagdo 6.13) é preciso definir o valores limites das
suas componentes. Sabe-se que fi, fo e f3 sdo respetivamente q'b, 0 e % portanto, sob a hi-
pétese de correto funcionamento do controlador e pelo préprio formato do sinal de referén-
cia (sinal triangular), o maximo valor de |fi| = |fa] = |f3| = |frates] < 7/40 rad/s. De
maneira andloga f;, fs e fo sdo respetivamente as aceleracdes ao longo das direcdes x, y €
z, ou seja, u, ¥ e w. Neste trabalho assumir-se-d0 como valores maximos das aceleracdes,
os limites do acelerometro embarcado (MPU6000), de acordo com o Datasheet MPU6000
If2] = 1fs]l = |fo] = |facal < £29 = 19,62m/s%. Os valores maximos do girosc6pio
(£250/s) poderiam ter sido adotados, porém, nao foi necessdrio devido a manobra (sob a hi-
pétese de correto funcionamento do controlador) ser controlada e permitir o prognostico dos

valores maximos atingidos pelos angulos ¢ e 6 (/4 rad) e as taxas (7/40 rad/s).
Para estimar o maximo valor das velocidades Umge = Umar = Wimae = Vinar © feita
a seguinte aproximacdo da fisica basica V.. = Vo + Gmastm com Vo = 0, G = 29 €

t,, = 5s (tempo médio da manobra sem mudar o sentido), logo, Vinaz = 98, 1m /s. Finalmente
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o maximo valor de b, (x) pode ser estimado através da maximizagdo feita na Equagdo 6.22, o
maximo valor ocorre em 6 = ¢ = 0 resultando em maz (b, (z)) = 5, 75.

by (x) =(vcospcost — wsengcosh) fi — (ucosh + vsenpsend + wsenbcoso) fa

— senl f; + sengcos fs + cosbcose fo

<| frates|Vinaz (cospcostd — sendcost) — | frates| Vinaz (c0s0 + sengsend

+ senfcosd) + | facer|(—senb + sengcost + cosfcose)

§ (6.22)
<| frates| Vinaz[(cospcostd — senpcost) — (cosl + senpsend + senbcose)]

— | facet|(—senf + senpcosl + cosbcosp) maximo (6 = ¢ =0)

bl(w) S‘facel‘ (1 - g)

A escolha de py, € feita sob a recomendacgdo fornecida em Seshagiri e Khalil (2005) onde
o valor da camada limite deve ser o suficientemente pequeno a fim de recuperar o desempenho
do SMC ideal. Na Figura 6.6 ilustra-se o efeito da camada limite no erro de rastreamento e no
sinal de controle, percebe-se que quanto menor a camada limite menor também € o erro, porém,
se reduzido em excesso conduz a ocorréncia de chattering. O valor escolhido é u;, = 0.1,
consequentemente usando k2 = 1 e substituindo em ¢, = 2, 1kl € Ky = max(by(z)) + qn

obtém-se Kj; = 5,96. Sendo o controlador da Equacdo 6.20 como o apresentado na Equagao
6.23 com a;; = —1,61.

%107
E 2 |
=
© 0
S
o 2 , Z _ _noH
2 ‘\.,I - —uh—0.05—ph—0.1 - -ph—0.2
| | | | | [ [
0 5 10 15 20 25 30 35 40
tempo [s]
6.4F i T —
26.2 - |
L - = T -
g O 6.08 i R
Ssg /607 T
’ ---Hh=0.05—ﬂh=0.1 ---,U,h=0.2 6.06 L . ! |
5.6 I I | | 228 23 | 232 234 23.6
0 5 10 15 20 25 30 35 40

tempo [s]

Figura 6.6: Efeito de y;, no rastreamento e saida de controle.
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(6.23)

1. 1h h
u1=—3,69-sat( In + €1+€2)

0,1

Prosseguindo agora com o controlador de angulo de rolagem, a superficie deslizante é
dada pela Equacgao 6.24 e o integrador condicional pela Equacdo 6.25. Propde-se o controla-
dor RIU da Equacdo 6.26 e aproveitar-se 4 a flexibilidade de escolher F), = 0 (SESHAGIRI E
KHALIL, 2005).

s = kS0, + EPe + ef (6.24)

Gy = —kloy + pysat (Z—Z) (6.25)

Uy = agy [~ Fy + vy

(6.26)
vy = —Kysat (S—¢)
Mo

Derivando a superficie deslizante, sendo e{ = es, e§ = ey, definindo Fy(-) = kle) +

ba(x) 4+ agsus + azsuy e considerando agdo do controlador fora da camada limite |s;| > 14

obtém-se a expressdo 6.27.

S = kS04 + KDED + ¢
= k{{—k§oy + pesat(sy/us)} + kPes + ba(x) + assus + asyus + azus
= k§{—k§os + pesat(sy/us)} + kPes + by(x) + assus + asus

— anay Kysat(se/ng)

< < (6.27)
=k§ {—k(?% + M¢—¢} (1) — Kyl
|5 |54
5] 4
< —(k§)2|a¢|ﬁ +h§ps + | Fs()| — Ky devido a  (Jog| < po/k)

< 2k§py + | Fs(-)| — Ky

O ganho do controlador serd K, = v4(-) + g4 com ¢, > 0, isto com o objetivo de garantir

que s45, < 0. Escolhe-se g, = 2, 1k§ 11, € analogamenta ao caso da altitude vy(-) > |Fy(-)],
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sendo que |Fy(-)| = max[by(z) + assus + assuy) sob a hipétese de ej ~ 0. Procede-se a
maximizar a fun¢do F,(-). A fim de determinar o maximo valor de by(z) (vide Equagao 6.13)
€ preciso definir o valores limites das suas componentes. O maximo valor de fi, fo e f3 ja
foi justificado na maximizacdo de by (z) sendo |fi| = |f2| = [f3] = |frates| < 7/40 rad/s.
De acordo com o Datasheet MPU6000 estimam-se as taxas maximas p, ¢ € 7 como os valores
méximos medidos pelo giroscépio embarcado (MPU6000) sendo |p| = |q| = |r| = |fper] <
+250° /s, consequentemente, os maximos valores das fun¢des fy, = c1qr, f5s = capre fs = cspq
dependerdo deste valor e das constantes ¢;(¢ = 1,2,3) dependentes dos momentos de inercia

do quadrirotor e apresentados na Tabela 6.1. O maximo valor da fungdo by(x) sera:

ba(z) =(gtanbcosd — rtanfseng) fi + sec’0(gseng + rcose) fa + fi
+ sengtand fs + cosptand
ptand fs ¢tant fe 6.28)
<|frates|| foqr| (tanbcosp + sec*Osend + sec2ecosgz5) — | frates|| foqr|tanfsene
+ f1 + sengtanb f5 + cosptand fq

As parcelas da inequacdo em 6.28 cujas funcdes trigonométricas dependem de 6 e ¢ sao

maximas em |0| = |¢| < 7/4, logo:

bz(l’) S 2\/§|frates|’qur‘ + f4 + g(fé') + fG) (629)

Resultando em by(x) = 5, 29. Para a maximizagdo da parcela aszus + asquy com uz = 7y
e uy = Ty assume-se, pelo fato de k; >> ko que uz >> uy considerando uy desprezivel. Logo,
o méximo valor de 7y (analogamente 7,) € estimado como 0 maximo momento produzido pela
forca adicional de dois motores (1 e 4 por exemplo, ver figura 6.1) rotando a Aw sendo Aw =
Winaz — Wmin, COM Winae = 2014, 867ad/s (EMAX) € Wy = 1553rad/s (velocidade necesséria
para equilibrar um 1/4 do peso do quadrirotor). O méximo momento serd: 75" = lyk; (Aw)?.
Finalmente, usando k; = 7,653 x 107" N/(rad?/s?), 7,7 = 0,04N.m.

Para justificar o valor da camada limite, testaram-se diferentes valores de ji4 (com seu
correspondente Ky) de tal forma que o desempenho do controlador SMC ideal seja atingido,
a ocorréncia de chattering € um indicador desta condi¢do. Na Figura 6.7 percebe-se que para
e = 0,05 este fendmeno aparece, além disso, o sinal de controle 7, satura. O valor escolhido
€ 1y = 0,8 o qual, apesar de produzir um erro de rastreamento maior (mesmo assim pequeno

da ordem de 102 ndo gera sinais de controle tdo ingremes quanto 1, = 0, 2.

Definidos estes pardmetros € fcil determinar o ganho K, = max[bay(x) + ags7§"**] + ¢4
com ags = cssengtand(p =0 = w/4), gy = 2, 1/<:§’u¢, l{;g = 1 resultando em K, = 16,71 e o
controlador RIU da Equacao 6.26 serd como mostrado na Equacgdo 6.30 com asy = ¢4.
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Figura 6.7: Efeito de y4 no erro de rastreamento e saida de controle.

1-a¢+1e‘f+eg5
0,8

uy = —0,05sat (6.30)

O célculo do ganho para o controlador de angulo de atitude ¢ feito de maneira andloga
aos controladores de altitude e angulo de rolagem. Define-se a superficie deslizante dada pela
Equacgdo 6.31 e o integrador condicional pela Equagdo 6.32. Propde-se o controlador RIU da
Equacdo 6.33 e aproveitar-se 4 a flexibilidade de escolher F, = 0 (SESHAGIRI E KHALIL,
2005).

so = khog + kief + € (6.31)

o = —klog + pgsat (2—9> (6.32)
6

us = agy [~ Fy + vo
39) (6.33)

vg = —Kpysat (
Ho
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Derivando a superficie deslizante, sendo €f = es5, €5 = e, definindo Fy(-) = kfef +
bs(x) + assuy e considerando acdo do controlador fora da camada limite |sg| > 1y obtém-se a

expressao 6.34.

s9 = kbog + K0¢f + €5
= k§{—kfoo + pesat(se/ o)} + k€5 + bs(z) + assus + azaua
= ki{—kfog + posat(se/e)} + kieh + bs(x) + azus
—1
— aszagy Kgsat(se/pg)
i . . (6.34)
= k’g {—k’gO'g + ,ue_e} + Fg() — K9_9
|50l |s6]
S .
< (K)o 22 K + 1B} — Ky devido a (Joy] < po/kS)
[’

< 2kgpg + | Fo(-)] — Ky

O ganho do controlador serd Ky = vy(-) + gy com gy > 0, isto com o objetivo de garantir
que spsy < 0. Escolhe-se gy = 2, 1k € andlogo ao caso anterior vy(-) > |Fy(-)|, sendo que
|Fo(-)| = max[bs(z) + assu] sob a hipétese de €4 ~ 0. Procede-se a maximizar a fungdo Fy(-)

a fim de determinar o méximo valor de b3(x) (vide Equagdo 6.13).

bs(x) = — (gseng + rcoso) f1 + cosp fs — seno fq
< — | frates|| fpgr|(s€nd + cosp) + cos¢ f5 — seng fo
<cosopfs — (| frates|| fogr| (sS€ND + cosp) + send fs] max(p =60 = 0)
<fs — | frates|| fpar]

(6.35)

Resultando em b3(x) = 1,62. Logo | Fy(+)| < max[b.(x)] + azquy sendo azy = —cgseng

euy = T

, sendo T[f“f” = 0,0049N - m. Finalmente, para determinar o valor de ¢y = 2.1/{3 Lo
testam-se diferentes valores da camada limite 19 (com seu correspondente /) de tal forma que
o desempenho do controlador SMC puro seja atingido. Na Figura 6.8 percebe-se a ocorréncia
de chattering para pp = 0,45 o que indica que o saturador sat(sg/pg) == sign(se/ ), ou seja,
recupera-se o desempenho do controlador SMC. Escolhe-se 1y = 3,5 o qual, apesar de produzir
um erro de rastreamento maior quando comparado com jp = 0, 8, apresenta um comportamento

menos oscilatorio no sinal de controle.

O ganho do controlador serd Ky = 8,97 e o controlador RIU da Equagao 6.33 serd como

mostrado na Equagdo 6.36 com ag3 = cscos¢ (¢ = 0).
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Figura 6.8: Efeito de 114 no erro de rastreamento e saida de controle.

(6.36)

109+ 1¢? + ¢
us = —0,026sat ( oot 6t 62)

3,5

Para finalizar, o controlador RIU para angulo de guinada ¢ projetado. Define-se a super-
ficie deslizante dada pela Equacgao 6.37 e o integrador condicional pela Equagao 6.38. Propde-
se o controlador RIU da Equagdo 6.39 e aproveitar-se 4 a flexibilidade de escolher EFp, =0
(SESHAGIRI E KHALIL, 2005).

sy = ko +kiel +eb (6.37)

Gy = —k§ oy + pysat (Z—Z) (6.38)

(6.39)
vy = —Kysat (S—w)

Derivando a superficie deslizante, sendo e} = ez, ) = eg, definindo F,(-) = kVel +
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by(x) + aszus e considerando a¢@o do controlador fora da camada limite |s,| > y, obtém-se a

expressao 6.40.

Sp = kS oy + kVel + ¢y
= ky{—kg oy + pysat(sy/uy)} + kY e + ba(z) + aszus
= kg {—ko 0y + ppsat(sy/iy) } + kY ey + ba() + asgus — asaag) Kysat(sy /)
S S
Zkéb{—kg)%Jer—w} + Fy() — Ky (6.40)
|Sy] |5y]
|5y .
< —(kéb)2!0¢|ﬁ kS + | Fy()] — Ky devido a (Joy| < py/k)

< 2k + |Fu()| — Ky

O ganho do controlador serd Ky, = vy(-) + ¢4 com g, > 0, isto com o objetivo de
garantir que 5,5, < 0. Escolhe-se g, = 2, 1k} 1y € vy(-) > |F,(-)|, sendo que |F,(-)| =
maz[by(x) 4+ aszus) sob a hipétese de 5 ~ 0. Procede-se a maximizar a fungio F,(-). A
fim de determinar o méaximo valor de by(z) (vide Equagdo 6.13) é preciso definir o valores
limites das suas componentes. Deve-se lembrar que |fi| = | fa| = |f3] = | frates| < 7/40 rad/s
e que segundo o consultado em Datasheet MPU6000 estimam-se as taxas maximas p, g € 7
como os valores maximos medidos pelo giroscépio embarcado (MPU6000) sendo |p| = |¢| =
7| = | fpqr] < £250°/s, consequentemente, os maximos valores das fungdes | f5| < ca fper|* €

| f6| < c3]fpgr|*. O maximo valor da fungdo by(x) serd:

by(x) =sech(qcosp — rsend) fi + secltanb(qseng + rcoso) fa
+ sengsect f5 + cospsech fg
<secl| frates|| foqr| (cOSP — send + tanbseng + tanbcosep) 6.41)
+ | foqr| (casengsect) + czcosgsech)

< — seclsen| frates|| fogr| + | frates|| fogr| (cOsP + tanBsend
+ tanfcosd) + | fogr|* (casendsecd + czcospsect)

As parcelas positivas da dltima inequacdo em 6.41 s@ao sempre maiores do que a negativa

(em modulo) e a diferenca maxima ocorre em 0 = ¢ = 7/4, logo:

3
i) < (3V2 1) Vsl P+ ) (642

Resultando em by(x) = 2,91. Para a maximizagdo da parcela a3us usou-se ug = 7, =
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0,04N - m previamente calculado. Para justificar o valor da camada limite, testaram-se dife-
rentes valores de (., (com seu correspondente K ;) de tal forma que o desempenho do contro-
lador SMC ideal seja atingido, a ocorréncia de é um indicador desta condi¢ao. Na Figura 6.9
percebe-se que para ji,, = 4 este fendmeno aparece. O valor escolhido € p1,, = 8 0 qual, quando
comparado com i, = 12 apresenta a metade do erro maximo (e, ~ 0,5°) e uma atividade de

controle similar.

Definidos estes pardmetros determina-se o ganho K, = max[bs(z) + as375"**] + g4 com
ag3 = cssengtand(¢p = 0 = w/4), qp = 2,1ky g, k§ = 1 resultando em K, = 33,47
e o controlador RIU da Equacdo 6.39 serd como o mostrado na Equagdo 6.43 com a4y =
cgcospsectd(p =0 =1 /4).
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Figura 6.9: Efeito de 1., no erro de rastreamento e saida de controle.

1~aw+1e§p+eg
8

uy = —0, 11sat (6.43)

6.2.5 Simulacoes numéricas

O objetivo de controle almejado com o controlador RIU € simultineamente controlar a
altitude do quadrirotor e estabiliza-lo através do controle dos angulos ¢ e #, um amortecedor
de guinada € introduzido com o intuito de controlar o dngulo % e evitar que o quadrirotor gire
descompensadamente (1), = 0). O sinal de referéncia para a altitude consiste em um aumento

gradativo da altitude (de 0 a 4 metros) usando uma fung¢ao tipo rampa "suavizada"por uma
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1
Ts+1

angulos ¢ e 6 devem rastrear um doublet com formato triangular com um valor maximo de 45°.

fungdo de transferéncia G(s) = com 7 = 1. Para testar o controlador de atitude, os
Utilizando simultdneamente os controladores obtidos e apresentados nas Equagdes 6.23, 6.30,
6.36 e 6.43 obtém-se a resposta ilustrada nas Figuras 6.10 (para altitude), 6.11 (para angulos de
atitude e rolagem) e 6.12 (para guinada).

— 4 [ | | L L
€ —h _~-h
— ref real 4.02 E— ] ]
o 4 i - il e me
S5 3.98 ey T i
3 3.96 ', v ]
s 3.94 v K 1
f_U 392 I I I I I I I I
20 25 30 35 40 45 50 55 60 65
O | | | | |
0 10 20 30 40 50 60 70 80
tempo [s]
15 \
z
L
© 10 _
vl
o
y—
5 | | | | | | |
0 10 20 30 40 50 60 70 80
tempo [s]
Figura 6.10: Rastreamento e sinal de controle para altitude.
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Figura 6.11: Rastreamento e sinal de controle para ¢ e 6.
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Figura 6.12: Rastreamento e sinal de controle para ).

Percebe-se na Figura 6.10 que o controlador de altitude rastreou o sinal de referéncia com
um erro quase nulo durante a subida, mostrando maiores variagdes (méximo de 7 cm aproxima-
damente) durante o rastreamento dos doublets dos angulos de atitude e rolamento. O rastrea-
mento dos angulos ¢ e f na Figura 6.11 mostrou-se satisfatério com os controladores projetados
e o amortecedor de guinada (Figura 6.12) manteve o angulo de proa em £0, 6°. Conclui-se que
o projeto analitico do RIU implementado mostrou-se capaz de determinar analiticamente os ga-
nhos dos controladores SISO projetados, conduzindo ao rastreamento satisfatorio dos sinais de

referéncia preestabelecidos.



Capitulo 7

Conclusoes e Trabalhos Futuros

7.1 Conclusoes

Nesta tese foi feito um estudo detalhado da técnica de controle ndo linear Regulador
Integrativo Universal (RIU) como uma metodologia eficiente e promissora para a aplicacio
em controle de voo de avides e quadrirotores. Devido a complexidade do projeto analitico
desta técnica, no decorrer do trabalho, novos problemas de controle como a estabilizacdo do
péndulo invertido ndo linear e o controle de um quadrirotor foram implementados a fim de
facilitar o entendimento da técnica. Inicialmente projetaram-se controladores nio lineares como
a Inversdao Dindmica Nao Linear (NDI) e técnicas lineares como LQR e controle classico e
compararam-se com o RIU quanto ao seu desempenho no rastreamento de sinais de referéncia
em diferentes pontos do envelope de voo. Posteriormente, projetou-se o RIU tedrico sendo

possivel determinar os ganhos tedricos e a demonstracao de estabilidade do sistema.

Com base no processo de implementagdo das técnicas de controle pode-se dizer de ma-
neira geral que a escolha do RIU, para o controle de voo é vantajosa, as principais razdes desta
afirmacdo sdo: i) em relacdo a dificuldade de projeto da técnica, o RIU mostrou-se menos com-
plexo do que a inversdo dindmica ndo linear. E possivel utilizar uma estrutura simplificada do
RIU, e mesmo sem o célculo tedrico dos seus parametros este demonstrou um desempenho
igual ou superior as outras técnicas (detalhes serdo dados ainda nesta subse¢do). Por outro lado,
a inversao dindmica ndo linear ndo oferece outro caminho que ndo seja o tratamento direto e
detalhado das equagdes da dindmica a ser invertida. ii) quando comparado o RIU com as técni-
cas lineares, o simples fato de prescindir do escalonamento de ganhos faz o RIU mais robusto,
permitindo que um mesmo conjunto de ganhos seja védlido em diferentes pontos do envelope de
voo, sem precisar recalcular os ganhos para cada ponto como no LQR e, iii) enquanto a ques-
tdo da estabilidade, o RIU mostrou-se como uma técnica interessante no campo académico por
permitir a demonstracao tedrica de estabilidade e a obtengdo dos seus parametros de controle,

0 que permite atingir publicacdes com maior profundidade tedrica. Além desta justificativa,
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algumas observagdes mais especificas se apresentam a seguir:

* Enquanto a formulacdo do problema de controle e manuseio das equacdes: embora em
Seshagiri e Promtun (2008) tenha sido mencionada a viabilidade de colocar as Equagdes
da dinamica de uma aeronave na forma affine in the input, na maioria dos trabalhos em
controle de voo que aplicam esta técnica, decidiu-se por linearizar a dindmica e trabalhar
com a decomposicao modal da aeronave (modos: curto periodo, fugoide, etc), tal como no
proprio trabalho de Seshagiri e Promtun (2008),Ene (2013) e Promtun e Seshagiri (2009).
No presente trabalho demonstrou-se que o sistema podia de fato ser escrito em tal forma
(affine in the input, vide Apéndice A), As equacdes da dinamica foram expandidas e foi
implementado o projeto analitico do controlador com o uso deste modelo completo. Além
disso, a implementacdo da inversdo dindmica ndo linear apresentou resultados satisfato-
rios. Para essa implementacdo foi criado um cédigo computacional, para o cdlculo dos

graus relativos e para a inversao das extensas e complexas equagdes do sistema.

* Determinaram-se analiticamente os valores dos graus relativos dos controladores para
todos os estados a serem controlados, permitindo verificar os valores deste importante
parametro previamente utilizados nos trabalhos de de Sousa et al. (2013) e Campos et al.
(2017), os quais produziram resultados satisfatorios pelo observado nas simula¢des nu-

méricas.

* Enquanto a inovagdo de aplicacdo: a aplicacdo do RIU tanto no problema de estabili-
za¢do do péndulo invertido quanto no quadrirotor, ao entendimento do autor desta tese,
¢é pioneira. Nao foram encontrados registros da implementacdo do RIU nestes campos.
O projeto analitico do RIU aplicado no péndulo invertido no carro mostrou-se capaz de
demonstrar a estabilidade do sistema, inclusive, foi possivel determinar o ganho minimo
do controlador capaz de garantir a estabilidade do sistema. As simula¢des permitem ve-
rificar esta afirmacao (vide Apéndice B). Com respeito ao quadrirotor, o projeto analitico
foi satisfatoriamente implementado permitindo determinar os ganhos dos controladores
tedricos através de estimativas baseadas em dados reais. Demonstrou-se através de si-
mulagdes o preciso rastreamento dos sinais de referéncia, incentivando a implementacio

experimental do controladores na placa de controle embarcada no quadrirotor.

* Nesta tese ideou-se uma estratégia grafica para escolher o valor da camada limite do con-
trolador RIU. O criador da técnica Khalil (2000) menciona que o RIU oferece a vantagem
de ndo escolher um valor deste parametro exageradamente pequeno e sim, o suficiente-
mente pequeno para atingir o desempenho do SMC ideal. Como mencionado anterior-
mente, estabeleceu-se um simples método grafico o qual, em conjunto com o critério de
apari¢do do fendmeno de chattering permite estabelecer e justificar o uso do valor da ca-
mada limite. Tal como mostrado no projeto analitico RIU na dindmica longitudinal da

aeronave e no quadrirotor.
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+ E importante ressaltar que em nenhuma das referéncias desta tese, onde o RIU foi im-
plementado, mostrou-se sequer a definicdo de fungdes classe Kappa utilizadas para a
demonstracdo da estabilidade (exponencial) interna dos sistemas nem a demonstracao
propriamente dita. Neste trabalho, especificamente na aplica¢ido do projeto analitico do
RIU a dinimica longitudinal do Mirage III, demonstrou-se a estabilidade exponencial
do sistema apresentando-a passo a passo e com todos os detalhes necessdrios para o seu

entendimento.

* Como respeito a comparagdo das técnicas nao lineares (RIU e NDI), as simula¢des nu-
méricas mostraram um rastreamento satisfatério para ambas técnicas do ponto de vista
qualitativo, portanto, indices de desempenho relacionados ao erro de rastremanento acu-
mulado e a atividade de controle foram propostos e calculados. Na Tabela 7.1 é possivel
observar de maneira resumida o desempenho de cada controlador para cada estado con-
trolado da aeronave. Conclui-se que enquanto a precisdo (menor erro de rastreamento
acumulado) em 7 dos 8 estados controlados o RIU apresentou um desempenho "Alto",
sendo inferior ao NDI apenas no controle do angulo de atitude. Enquanto a atividade
de controle, no controle de & ambos apresentaram um desempenho similar ("igual"), no
controle de 8, p e ¢ o RIU foi superior e no controle de ¢, H e 5 o NDI foi superior. Cabe
salientar que superior indica que teve menor demanda de controle, mas mesmo nos casos
onde o RIU ndo foi inferior, o controle se manteve dentro dos limites operativos (pelo

proprio uso do atuador).

* Com respeito a comparagdo de desempenho do RIU com as técnicas lineares pode-se di-
zer que enquanto ao erro de rastreamento acumulado, o RIU apresentou um desempenho
"Alto"em comparacao com controle 6timo (LQR) e controle Classico, sendo muito simi-
lar a este dltimo. No quesito "atividade de controle", o RIU mostrou-se inferior pelo sim-
ples fato de demandar maior atividade de controle, o que nio quer dizer necessariamente
que requereu maiores deflexdes das superficies (vide Figuras 5.63 e 5.67). Sabe-se que a
técnica LQR ¢ amplamente utilizada na industria aerondutica na atualidade, percebeu-se
nos resultados, que mesmo com um RIU simplificado e com ganhos obtidos por tentativa
e erro, o desempenho enquanto a erro de rastreamento foi superior ao LQR. Espera-se

que este trabalho sirva de incentivo para futuras aplicacdes na industria aerondutica.

* Com respeito ao projeto analitico do RIU na dinamica longitudinal, foi possivel inserir in-
certezas no modelo (caso 2), demonstrando maior precisdo (menor erro acumulado) com
uma demanda de controle ligeiramente maior. Isto demonstra a robustez do controlador
RIU em lidar e contornar incertezas no modelo do sistema. Demonstrou-se através de si-
mulag@o numérica que o ganho do controlador calculado trata-se efetivamente do ganho
minimo (ou préximo dele), quando reduzido em (1/4) mostrou uma pobre capacidade de

rastreamento do sinal de referéncia. Verificou-se também a robustez do controlador pelo
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fato de manter o desempenho de rastreamento para diferentes amplitudes do sinal de re-
feréncia comandado, demonstrando uma ampla regido de atragdo. As observacoes neste
item permitem confirmar as vantagens do uso de técnicas de controle ndo lineares em
contraposicdo com as lineares, isto é, maior robustez, maior dominio de atracio e a nao

necessidade de escalonamento de ganhos.

Com respeito ao projeto analitico do RIU na dindmica latero-direcional, conclui-se que
o controlador projetado resolveu o problema de rastreamento eficientemente com erros
de rastreamento nao maiores a 2° e baixa demanda de controle. Contribuiu-se com a
obtencdo da arquitetura de um controlador RIU (representado pela Equagdo 5.107) para
sistemas mutuamente acoplados ndo abordada na literatura até o momento. A estratégia
comum para implementacao do RIU em sistemas MIMO ¢€ a aplicacdo de um controlador
independente para cada loop de controle (DE SOUSA et al., 2013), (CAMPOS et al.,
2017). Nesta tese, demonstrou-se através do projeto analitico que, quando os sistemas
sdo mutuamente acoplados, ambas entradas de controle contribuem simultaneamente no
rastreio de cada estado a controlar. Outra inovagao desta tese foi o procedimento para
o cdlculo do valor maximo do ganho usando uma simples andlise de sensibilidade e a

plotagem da superficie do ganho baseada nos pardmetros mais influentes.

Tabela 7.1: Comparacao de desempenho com NDI.

RIU-NDI

q 0 o Vv H P 10) 15}
RIU Alto Baixo Alto Alto Alto Alto Alto Alto

Erro NDI Baixo Alto Baixo Baixo Baixo Baixo Baixo Baixo
Controle RIU Baixo Alto Igual - Baixo Alto  Alto Baixo
NDI Alto Baixo Igual - Alto Baixo Baixo Alto

Tabela 7.2: Comparacio de desempenho com técnicas lineares.

RIU-LQR RIU-Classico
v H
Erro RIU Alto RIU Alto
NDI Baixo LQR Baixo
Controle RIU Baixo RIU Baixo
NDI Alto LQR Alto

7.2 Recomendacoes para Trabalhos Futuros

Como sugestdes para a continuag@o do desenvolvimento do tema principal desta tese, ou

para novos trabalhos na drea, destacam-se:
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* Por simplicidade, no desenvolvimento tedrico do projeto do controlador RIU, foi omitida
a presenga de perturbacdes externas (somente incertezas no modelo foram levadas em

conta). Espera-se que em futuras implementagdes estas sejam consideradas.

* LimitacOes foram encontradas na aplicacdo do projeto analitico do RIU na dindmica
latero-direcional. O método de mapeamento proposto para a determinacdo do maximo
da expressdao do ganho funcionou para o caso atual, porém, para aplicacdes futuras, ¢
necessdrio um conhecimento profundo da dindmica da aeronave, porque ndo necessaria-
mente a combinacgdo de parametros (angulos, taxas, etc) definida pelos vetores representa
o comportamento real da aeronave. Como consequéncia, podem aparecer valores maxi-
mos dos ganhos para uma determinada combinacdo de parametros que ndo representam
as condig¢des reais de operacdo da aeronave. A falta de conhecimento das taxas mdximas
(p, q e r) também dificultam a anélise, porém, demonstrou-se nesta tese que o controlador

conseguiu um rastreamento satisfatorio confirmando a robustez da técnica.

» Sabe-se que o ambiente no qual operam os quadrirotores € altamente turbulento, além
disso, conhecer com precisdo alguns dos seus parametros constitutivos ndo € uma tarefa
facil, portanto, espera-se que em trabalhos futuros, sejam levadas em conta incertezas e

perturbacdes no projeto analitico a fim de tornar o controlador mais robusto.

* Continuando com o quadrirotor, como atividade complementaria nesta tese, tentou-se
implementar o controlador RIU na placa de controle embarcada de um quadrirotor, po-
rém, ndo foi possivel finalizar. Sugere-se a utilizacdo de um drone com uma plataforma
aberta e de fécil acesso a programacao da lei de controle para implementar o controlador
e verificar os resultados analiticos e numéricos obtidos nesta tese. Espera-se que seja

considerada a modelagem de sensores também.

* Aplicar o projeto analitico do RIU a aeronaves flexiveis e muito flexiveis como a do
trabalho de Sousa (2013), com o intuito de demonstrar a estabilidade do sistema (aero-
nave+controlador) e determinar teoricamente os parametros do controlador. Por meio de
simulacdes esta técnica de controle ja mostrou resultados satisfatérios, porém, existe um
desafio para a aplicacdo analitica do RIU com respeito a estrutura das equagdes da dina-
mica da aeronave, isto, devido ao fato de ndo ser facil encontrar uma relacio direta entre

entradas e saidas (affine in the input form).

* Aplicar o projeto analitico do RIU no controle de voo de helicépteros. A primeira razao
¢ pela novidade da abordagem de aplicacao do RIU e a segunda pelo fato das dindmicas
longitudinal e latero-direcional ndo serem facilmente "desacopldveis", para mais informa-
¢oes vide o trabalho de Sousa (2015) e Padfield (2008). O estudo em helicOpteros pode

ser direcionado a area gust load alleviation
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Apéendice A

Desenvolvimento das Equacoes da
Dinamica do Aviao

Este Apéndice apresenta o desenvolvimento das equagdes da dinamica longitudinal e
latero-direcional do modelo de aeronave Mirage III. A ideia principal consiste em substituir
todas as equacdes dependentes de cada estado até chegar numa relacdo direta entre esses esta-

dos e as entradas de controle respetivas.

A.1 Dinamica Longitudinal da Aeronave

A.1.1 Dinamica da Velocidade Total

Sabe-se que a dindmica da velocidade total depende diretamente da dindmica prépria de
cada uma das suas componentes, internamente estas velocidades longitudinais, laterais e ver-
ticais estdo escritas em funcdo das forcas aerodinamicas e devido a estas serem formuladas
em base a coeficientes aerodinamicos, logo, por meio das derivativas de estabilidade é possi-
vel encontrar a relagdo direta entre a deflexdo das superficies de controle e estes coeficientes,

procede-se a realizar este processo para a velocidade total:

UL + VU + ww

-
\%
F,
_w {r(vSinﬁ)—q(Vsinacosﬁ)—gsin@Jfg]
| A.l)
r (
+Vs‘1/nﬁ {—r(Vcosozcosﬁ)+p(VSiHOé(3035>+QSinq)COS@+_yl
m
. F
_i_w {Q(VcosozCOSﬁ)_P(V51H5)+9COS®COS®+_Z]
m
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V =71V cosacos sin f — ¢V sin avcos o cos? 3 — g cos a cos B sin ©

F), cos a cos ) ) ) . .
—B — 1V cosacos sin 5+ pV sin asin 8 cos 3 + g sin §sin ® cos ©
m

F,sin 3 ) ) ) ' ' (A.2)
+ —— + gV sinacosacos® f — pV sinasin S cos f + gsin a cos 5 cos P cos O
F.sinacos 8
m

V = —gcosacosfsin® + gsin fsin ® cos © + g sin o cos [ cos P cos ©

n F, cosacos 8 N F,sin 3 n F,sinacosf (A.3)

m m m

Devido a hipétese de motores sem vetoragdo (avy), as forgas ao longo dos eixos do corpo serdo:

F,=F,+ %pVQSCw, F, = %pVQSCy, F, = %pxﬂsoz (A4)
Sendo g = % pV'? a pressdo dindmica do ar, substituindo a Equagio A.4 na Equagio A.3 temos:

V = gfio+ % [cos acos B (Fer + gSCy) + sin gSC,, + sin v cos S SC, | (A.5)
Onde:

f1o = — cos avcos B sin © + sin 5 sin ® cos © + sin a cos 5 cos P cos O (A.6)

Os coeficientes aerodinamicos C,, C,, e C', definidos na Equagdo A.5 sdo definidos como:

C,=—Cycosa+ Cpsina
Cy - C1ya, (A7)

C,=—-Cysina — Cf cos

Substituindo estes coeficientes na Equagdo A.5 chega-se em:

. 1
V= gf1v+E {Fucosa+ gS[cosa(—Cycosa+ Cpsina) +sina (—Cysina — Cp cos )|}
(A.8)
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Considerando também para o modelo longitudinal da aeronave, v6o com asas niveladas (® =

0), a Equacao A.6 se transforma em:
fiv = —cosasin © + sina cos © = sin (o — O) (A.9)

Substituindo a Equacdo A.9 em A.8, obtém-se:

. F, q
V =gsin(a —0)+ L cos a+q— (—C’d cos® a + Cp sinacos a — Cysin® a — O, sin a cos a)
m m
(A.10)
A qual finalmente pode ser simplificada como:
. . et qS
V =gsin(a—0)+ —cosa — Cy— (A.11)
m m
Sabendo pela modelagem aerodinamica do avido que:
Cy= Cyo + kC?
c (A.12)

C1 = Cuo+ Craa + Cuad. +Cuy (1) 0

A Equagdo A.12 poderia ser substituida em A.11 e obter a dindmica do sistema com rela¢do
direta com o controle (affine in the input), devido a ndo lineridade entre o controle e o estado
correspondente, neste caso a Velocidade total (V) produzida pelo termo C? € possivel linearizar
a entrada de controle (J,) através de uma expansio por serie de Taylor de C%, este procedi-
mento que foi adotado por Givisiéz (2009). Porém, este método faz aparecer o grau relativo
muito "cedo", isto quer dizer que, ao substituir C; na Equacdo A.11, estd sendo considerada
a influéncia da deflexdo da superficie de controle na forca aerodinamica, hipdtese descartada
nesta tese a efeitos da demonstracdo de estabilidade com a técnica RIU. Devido a hipétese
de considerar a deflexdo da superficie de controle unicamente como fonte geradora de mo-
mento através das taxas de velocidade angular, na Equacdo A.12 o termo (5. é considerado

nulo, como consequéncia, Cy = f (, ¢). A Equagdo A.11 transforma-se em A.13 substituindo
2
F.=F (pﬁ) (146,) =T (1+35,).

. T q T
V:gsin(a—@)—l——cosa—ﬁCd(a,q)—l— (—cosa) On (A.13)
m m m
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A.1.2 Dinamica do Angulo de Ataque

F,
q(Vecosacosf) —p(Vsinf)+ gcos®cos© + —

u —wu  V cosacosf3 [

“= u? 4+ w? & "
_Vsm‘/;o;cosﬁ [T(Vsinﬁ)—q(VSiH(XCOSﬁ)_gSin@+%
(A.14)

F.
Oé:QCOS2OéCOSQB—pCOSOéCOSﬁSiDﬂ-i—%COSO&COSﬁCOSqDCOS@—F —‘Z/COS&COSﬁ
m

. . . g . : F, .
—rsm&cosﬁsmﬁ—i—qsmzacosQﬂ—i—Vsmacosﬁsm@— —T/smacosﬁ
m

(A.15)

Sob a hipétese de angulo de derrapagem nulo e asas niveladas (5 = & = 0), a Equagao A.15

transforma-se em A.16.
a = QCOS204—|—£COSOACOS@+ —Z cosa+ ¢sin® a + gsmasm@ — ——sina (A.16)
V mV \%4 mV

Substituindo as forcas aerodinamicas, chega-se em:

Fo o . 75 .
a=q-+ % cos (a — ©) — m\t/ sin o + anL_V [C, cosa — Cysina] (A.17)
Simplifica-se o termo dentro do colchete sendo que [C', cos a« — C,. sin a] = —C',, desprezando

a contribuicdo do controle nas forcas aerodinadmicas e aplicando um tratamento andlogo ao
empuxo do motor no caso da velocidade resulta em:

: g T a5 T .

&= =cos(v—0O) — —sina+ —Cr (o, q) — | ——sina | 0, A.18

A.1.3 Dinamica do Angulo de Atitude
O = qgcos® — rsin® (A.19)

Considerando asas niveladas (¢ = 0), chega-se em:

O =g (A.20)
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A.1.4 Dinamica da Taxa de Arfagem

G = cspr —cg (P> —1°) + oM (A.21)

Sob a hipétesede: f =P =0ep=7r=20

. M gSe,,  gSc c

q = C7M = E = EC'm = E [Cmo + CmaOé -+ Cmq (v) q + Cmépépi| (A22)

. qSe ¢ gSe

i =T |Cmo + Ca+ o, <v> a| + ( » Cm5p> 5, (A23)
A.1.5 Dinamica da Altitude

h=usin® — vsin® cos © — wcos  cos O (A.24)
Considerando asas niveladas (& = 0):

h=usin® —wcos® =V cosacos Bsin©® — V sin a cos 8 cos O (A.25)

A efeitos da demonstracao de estabildade da dinamica longitudinal, e considerando desacopla-

mento entre as dindmicas, assume-se angulo de derrapagem nulo (8 = 0)
h =V (cosasin® —sinacos©) = Vsin (O — a) (A.26)

O conjunto de Equacdes A.13, A.18, A.20, A.23 e A.26 compdem a dindmica longitudinal da

aeronave na forma affine in the input.

A.2 Dinamica Latero-Direcional da Aeronave

O desenvolvimento das equagdes da dinamica lateral da aeronave € feita sob a hipdtese
da aeronave se encontrar em equilibrio longitudinal como condi¢io inicial, isto €, 79 — Oy =
o, com velocidade e altitude constantes, os dngulos de derrapagem e rolamento 5 e ¢ sdo
considerados o suficientemente pequenos para garantir que as aproximagoes sin & &~ T € cos T

1 sejam validas.
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A.2.1 Dinamica do Angulo de Derrapagem

Partindo da defini¢do do angulo de derrapagem em funcao das velocidades total e lateral
(Equacdo A.27), € feita a substituicdo da dindmica destas dltimas a fim de achar relacdo direta

com o controle respectivo.

- V2cosf
. Fy
B V(—ru+pw+981n<l>cos®+ (R)) (A27)
V2 cos 8
v {gfh, + % [cos awcos B (Fey + gSCy) + gSCysin B + gSC, sin a cos ﬁ]}
VZ2cos 8
Sendo:
f1o = — cos avcos B sin © + sin 5 sin ® cos © + sin a cos 5 cos P cos O (A.28)
Segundo Khatri et al. (2012) o termo da Equacdo A.28 pode ser reescrito como f, = —sin -,

sob a hipétese de vy = 0, logo f1, = 0. Por outro lado, assumindo que a velocidade longitudinal
¢ muito maior do que a velocidade lateral da aeronave, ou seja, u, o termo 1 = 0, logo, a
Equacdo A.27 é transformada em A.29:

—ru + pw + gsin ® cos © + %

b= V cos 3 (A-29)

Assumindo pequeno dngulo de derrapagem (f3) e sabendo que F,, = ¢SC,, sendo:

Cy = —Cysin B + Cy, cos 8

(A.30)
Cya = Cyﬁﬂ + Cyazdl + Cy&aéa
Logo a Equacdo A.29 é transformada em A.31.
S g . 1
B = - [(Cy, — Ca) B+ Cyyy + Cyy 00 + 7 o8 Opsin ® + v (—ru+pw) (A.31)

Finalmente, substituindo ©u = V cosagcos 5 e w = V sinagcos 3, sendo ag = O = ctte,
obtém-se:
s 4S5 g . .
B = - [(Cy, — Ca) B+ Cy, 6+ Cy,.00] + 7 oo Opsin @ +psinag —rcosagy (A.32)
m
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A.2.2 Dinamica do Angulo de Rolagem

De acordo com Young et al. (2006), a equacdo cinematica do angulo de derrapagem ¢é
escrita como na Equacdo A.33, sendo p, q e r as taxas de rolagem, arfagem e guinada respecti-

vamente, O o angulo de atitude e ® o angulo de rolagem.

® = p+tan© (gsin ® + 7 cos D) (A.33)
Sob a hipdtese de pequeno, e Equacido A.33 pode ser re-escrita da forma:

d = p+ rtan O, (A.34)

A Equagdo anterior pode ser verificada em Young et al. (2006). Ao entendimento do autor, o
fato de ¢ ~ 0 pode ser explicado da seguinte forma, considerando vOo em curva coordenada

(turning flight), a seguinte relacdo € atendida (Pamadi (2004), Equacdo 2.210).

gtan ®
_ A.35
w % (A.35)
Sabendo que w = ¥ e a taxa de arfagem:
q= U cos O sin @ (A.36)
Substituindo a Equagdo A.35 em A.36, e sabendo que O, € pequeno, tem-se que:
.2
gsin” @
= A37
1 V cos @ ( )

Como consequéncia, se ¢ for muito pequeno, logo, ¢ ~ 0.

A.2.3 Dinamica das Taxas de Rolagem a Guinada

Considerando as dinamicas das taxas de rolagem e guinada da Equacdo A.38, sendo L
e N os momentos de rolagem e arfagem respectivamente e as constantes ¢y, ¢y, C3, C4, Cg € Cg

dependentes dos momentos de inercia da aeronave.

p=gq(caar+cp)+csL+ caN

(A.38)
7 =q(csp+ cor) + 4L+ cgN



A.2. Dindmica Latero-Direcional da Aeronave 198

Sabendo que L = ¢gSIC; e N = ¢@S1C,, sendo:

l l [ [
C=0C,B+C, (V) p+Q, (v) 7+ Cl,, (v) da + Ciy, <V) 01

; l l ] (A.39)

Cn = Cn[gﬁ + Cnp (V) p + C’I’lr (V) T+ Cn(;a (V) 6a + Cn(;l (V) 5l

Sob a hipétese de ¢ ~ 0, a Equacao A.38 pode ser reescrita como:
. _ l l l [
p = c3qSl Clﬁﬁ—FClp V p—i—C’lT V T—i-Cl&a V §Q+Clél V 51
l l l l
ceasi[cus e (D) pren (D)rrcn (D)o cu (L))

V V V V (A.40)

. _ l [ [ [
P = cagSi {Olﬁﬂ e (V) p+C, (V) "G, (V) 5.+ Co (V) 51}
_ [ [ l [
+ ngSl |:C”/36 + C”p <V) p+ Cm- (V) T+ Cnsa (V) 6a + Cn(sz (V) 5l]

O conjunto de Equagdes A.32, A.34 e A.40 compdem a dindmica lateral da aeronave na forma

Affine in the input.



Apéndice B

Regulador Integrativo Universal
Aplicado ao Pendulo Invertido no
Carro

A planta considerada neste caso trata-se do modelo cldssico de um péndulo invertido cujo
pivo pode-se deslocar na dire¢@o horizontal através de um carro como mostrado na Figura B.1.
O atrito entre as partes moveis (pivd e rodas) € desprezado, portanto sdo consideradas duas
dindmicas, a do péndulo propriamente dita chamada de externa e a dindmica interna que seré a

do carro.

oM [—r
O 10

— X

Figura B.1: Péndulo invertido no carro.

O modelo ndo linear do sistema é obtido usando a somatodria de forcas e momentos da me-

canica newtoniana e considerando as aceleracdes relativas entre o péndulo e o carro, resultando

199
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cm:

F 4+ mlfcos® —mlf*sin® = (M +m) & B.D)
ml%0 + mil cos 8 = mgl sin 0 '

Sendo ¢ a aceleragdo da gravidade, x o deslocamento horizontal do carro, 6 o angulo que
o péndulo faz com a vertical sendo positivo na direcao mostrada na Figura B.1, F' a forca de
controle aplicada ao carro, M a massa do carro e m a massa pendurada na extremidade livre da
haste de comprimento /, a massa da haste considera-se desprezivel. Colocando as equagdes da

dindmica na forma matricial, tém-se:

(M +m) mlcost o ml6? sin 0 F (B.2)
mlcos®  ml? 6 [ | mglsing 0 '
Finalmente, fazendo a mudanga de varidveis: {z} = {x1, 2, 23,24} = {x, 0,6},

consegue-se por o sistema ndo linear no espaco dos estados, sendo este definidos pela dina-

mica do vetor {x}, reescrito da forma:

T =F(r)+G(z)u (B.3)

Com F (z) = {fi1, fo, f3, f1}T, G (x) = {91, 92,93,94}* e u = F. Os elementos dos

vetores F' (x) e G (x) sdo descritos como nas Equacdes B.4 e B.5.

fi(z) = 2o

ml:c?1 sin r3 — mg cos 3 sin x3
fa(w) = (M 4+ m) — mcos? z3 (B.4)
/3 (917) =Ty

CoS T3

fa(z) = %sin T3 — l fo (2)

g1 (x) = g3(x) =0
1
M +m) — mcos? x3 (B.5)
— COS T3
M + m) — mcos? 3]

g2 (ZL‘) = (
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B.1 Calculo do Grau Relativo e Transformacao a Forma
Normal

Como ja foi mencionado anteriormente, o regulador integrativo universal (RIU) consiste
inicialmente da aplicacdo da técnica de controle modos deslizantes, para isto, analiticamente
se faz necessdria a transformacio do sistema no espago dos estados a forma normal e como
consequéncia o valor dos graus relativos deve ser determinado. Considere-se o sistema repre-
sentado na Equacdo B.3, define-se o vetor de estados do sistema como = € R" sendo n a ordem
do sistema, u € R™ sendo m o nimero de controles e finalmente estabelece-se y € R™ como
sendo a saida do sistema, cabe salientar que segundo Khalil (2000), o nimero de saidas que
podem ser controladas deve ser igual ao nimero de controles disponiveis. A varidvel a ser con-
trolada serd o adngulo do péndulo, portanto, y = x3 = h(x). O grau relativo do sistema serd
entdo o minimo nimero de derivadas feitas a saida até o controle aparecer. Determina-se o grau

relativo através do uso da ferramenta matematica derivada de Lie, usando a equacdo a seguir:

LyLih(z) #0,k=p—1 (B.6)

Isto quer dizer, que o grau relativo serd igual a (k + 1), sendo k o niimero de vezes que
a derivada da Equagdo B.6 precisa ser feita até seu valor ser "ndo nulo". Fazendo isto para
o problema do péndulo tem-se que LyL}h(z) = 0 e LyLih(x) = g2 (z) = A(z), logo, o
grau relativo do sistema serd p = 2. A fungdo A (z) é chamada matriz de acoplamento do
sistema, neste caso de dimensdo unitaria, € requerido segundo Khalil (2000) que esta seja nao
singular e limitada longe de zero para a condicdo de involutividade do sistema ser atendida
(controlabilidade em sistemas lineares). No caso do péndulo invertido a fungio A () é singular

unicamente no dominio {r3 = £7}.

O novo sistema de coordenadas X — & necessdrio para completar a transformagdo do

sistema para a forma normal € definido como:

(B.7)

¢(:v):{£}: b= L (@) 1<i<mi<j<p
n

Lgn; =0 1<i<n—p

Ou seja, constréi-se um difeomorfismo local (Slotine ez al. (1991)) com as novas varidveis
sendo ¢ a nova varidvel da dinamica externa do sistema transformado de dimensdo p e n a dina-

mica interna de dimensdo (n — p), portanto a dindmica do sistema transformado sera definida



B.1. Cdlculo do Grau Relativo e Transformagdo a Forma Normal 202

Ccomo:
& =t 1<i<p-—-1
&=bEn) +anu (B.8)
n = Lf77¢
Sendo:

b(&,n) = Loh; (x
(&) = Lyl (2 (B.9)
a(&n) = LgL% hy (x) = A(x)
Aplicando a transformagdo a forma normal definida nas Equagdes B.7 e B.8 € possivel
determinar a forma normal do péndulo invertido no carro. Tanto a dindmica externa quanto a
interna sdo de ordem 2. E fcil perceber que a escolha 7, = x, satisfaz a condicdo Lgn =0,

jé a escolha de 7, deve ser feita de tal forma que:

e g

e il =0 B.10

92,7 (z) + 9z, (x) (B.10)

Fazendo uso de alguns artificios matemaéticos, chega-se em:

N2 = X2 — g2—<x>$4 (B.11)
94 (2)

Finalmente, o sistema € transformado a forma normal e colocando-o em fun¢ao das novas

coordenadas sera:

& =6
g cos& [ml€ssing; — mgcos & siné cos &
S2= l sinép - l { (M 4+ m) — mcos? & ] } CU[(M +m) — m0082£1]u (B.12)
l :
m=rnz+ &
cos &

m =gtan& + 153 sec & tan &
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B.2 Problema de Rastreabilidade

Rearranjando a dindmica externa da Equacdo B.12 € possivel colocar o sistema na forma

apresentada na Equacdo B.13 tal como em Seshagiri e Khalil (2005).

E=AE+Bb(En) +a(&n)yl

(B.13)
y=0C¢
Sendo as matrizes A, Be C:
0 1 0
A= B=|].c=[1 00 0 (B.14)
00
E os coeficientes a (£,m) e b (&, n):
g . cos&; [ ml€2siné; — mgcos&siné
b(&m) = Fsiné; — { 5
l l (M +m) — mcos? &] (B.15)

cos &
(M +m) — mcos? &]

a’(€777):_l

De acordo com (SESHAGIRI E KHALIL, 2005) o problema de rastreabilidade pode ser
resolvido se existir um ponto de equilibrio no qual y = rg, sendo 75 = limy_,oo1 (1), € 7 (1)
a referéncia a ser rastreada pela saida do sistema, isto €, o ponto de equilibrio desejado, no
caso particular do péndulo este serd # = 0, ou seja, na posigdo vertical (r (t) = 0). Com este
propésito define-se e = (5 o v), sendo { = v = [O, 0]7". Logo a dindmica do erro serd da

forma:

é=Ae+ Blb(e+v,n) +ale+v,n)ul (B.16)

Esta expressdo € idéntica a Equacdo B.13 mas com a mudanca de varidveis £ — e devido

args = 0.
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B.3 Definicao do Controlador

Com o grau relativo do sistema p = 2, a superficie deslizante com integrador condicional
€ definida como:

s = /{?00' + k161 + él (B17)

De acordo com a Equagdo B.16 e a natureza das matrizes A e B descritas na Equacdo B.14
verifica-se que €; = eq, deve-se lembrar que para as trajetérias do sistemas convergirem em
e = 0 é necessdrio que s0, por causa disso a constante k; deve satisfazer a condicao (Hurwitz)
A+ky; = 0, de tal forma que o autovalor A possua parte real negativa, isto é k; < 0. O integrador

condicional é definido como:

& = —koo + psat (f> ko> 0 (B.18)
[

O controlador proposto em Seshagiri e Khalil (2005) e implementado no péndulo inver-

tido tem a forma:

u = Bsat (f) (B.19)
U
Sendo:
sat <£> = <|_§|> se s> n (B.20)
K <ﬁ> se = s|<pu

O valor de 3 é definido como 5 = X\ 4 ¢, com ¢ > 0 obrigatoriamente, de tal forma que a
estabilidade assintética do sistema seja garantida, como serd mostrado na proxima se¢do, assim

como também o célculo de ).

B.4 Demonstracao de Estabilidade do Sistema

Com o intuito de demonstrar a estabilidade do sistema faz-se necessario colocar o sistema

em malha fechada fazendo a mudanga de varidveis ¢; = {¢;}, com 1 < ¢ < p — 1, logo usando
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a Equacdo B.17 chega-se em:

¢=M¢+ C(s— kyo) (B.21)

Sendo M = —k; e C = 1. Propdem-se as seguintes candidatas a funcdo de Lyapunov
(SESHAGIRI E KHALIL, 2005):

1

1
Ve =¢"Qs,V, = 5027 V,= 532 (B.22)

Para que o sistema possa finalmente ser escrito como:

¢ = —kis+ (s — koo)

s
$=A — [Bsat (—)
[ (B.23)
) s
0 == —koo + usat <—>
i
Sendo:
A=k {—koa + psat (£>] + kies +b(e+v,n) (B.24)
1

Para demonstrar a estabilidade da dindmica do erro se requer que () da Equagdo B.22
satisfaga a equagdo de Lyapunov: QM + MTQ = —1I, logo: Q = ﬁ e V. = (ﬁ) 2.
Em (SESHAGIRI E KHALIL, 2005) propuseram um conjunto compacto que permite estimar
a regido de atracdo do sistema o qual é adotado para o problema do péndulo invertido, este

conjunto € definido como na Equacdo B.25:

1 1 ?
Q=_V.<(c+pVi<-AV, < (4 (B.25)
2 2 \ ko
Sendoc > pex =4 | QC |> Maw, assumindo ¢ = 0,201, 4 = 0,2 € k; = 1 fazem
com que V. < 0, 0804, usando a respectiva candidata a fungdo de Lyapunov determina-se que o
dominio de atragdo é limitado por | ¢ |< 0,401, ou seja, para Angulos do péndulo § = 22,9773

graus.

A derivada da fungdo de Lyapunov paraoerro é: V. < — | ¢ |> 42 | ¢ || QC |
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(I's| 4ko| o), sabendo que: | o |< (&) e| s |[< c fora da camada limite garante-se que

Vg < 0. Portanto o subconjunto € invariante positivo.

Com o intuito de verificar que as trajetérias do sistema permanecem dentro da superficie
deslizante uma vez atingida, procede-se a demonstrar que Vg < 0. Derivando a Equacdo B.22

temos que:

s$ = sA — sfsat (i) (B.26)

Fora da camada limite o sat (i) = sign (i), logo: s$ = sA — sfsat (i) = (A —0),
¢ importante destacar que o valor de /3 é obtido através de 5 = \ + ¢, onde \ é determinado

pela maximizagao da Equagao B.27 (KHALIL, 2002A):

A > max (B.27)

A
a(e+v,n)

Devido a prépria defini¢do de 3 e ao fato de ¢ > 0 garante-se que ss = |s| (A — ) <
0, finalmente a dindmica da superficie deslizante € estavel dentro do subconjunto definido na
Equacgdo B.22. Para o caso da dindmica do integrador condicional € fécil determinar que a

derivada da respectiva fung¢do de Lyapunov dentro da camada limite (| s |< p) que é onde este
age:

V, =06 = —koo? + o (B.28)

Portanto, garante-se que V, <0 para o limite superior |o| < % sempre que ko > 0. Logo

(2. € um conjunto invariante positivo.

B.5 Analise de Estabilidade da Dinamica Interna

Analisar a dindmica interna de um sistema nao linear segundo (SLOTINE et al., 1991),
requer da andlise da "dinamica zero", ou seja, permite concluir que uma vez atingido o objetivo

do controle (¢ = 0), a dinAmica interna do sistema convergird a origem. A dinamica zero do



B.6. Cdlculo do Ganho do Controlador 207

péndulo invertido é definida por:

. N =12

n=fo(0,mn)=<" (B.29)
e =10

O fatode 1y = 29 = 12 €17y = 22 = 0 permite concluir que devido a aceleracdo

do carro ser nula, a velocidade deste serd constante assim que o péndulo for estabilizado na
posicao vertical, portanto, a dindmica interna nao € assintoticamente estdvel, serd verificado na
préxima se¢do que a posicdo do carro vai para uma condigdo de equilibrio diferente da inicial. E
indispensavel ressaltar neste ponto que o objetivo principal do trabalho € controlar o angulo do
péndulo a maneira de estabiliza-lo no ponto de equilibrio z3 = x4 = 0 o qual é originalmente
instavel (sem controle). Portanto, a estabilidade do carro propriamente dito foge do escopo
deste trabalho.

B.6 Calculo do Ganho do Controlador

Como foi mencionado anteriormente e demonstrado no inicio desta se¢do, o limite inferior
do ganho depende diretamente do valor de ( fora da camada limite |srvert > ), sendo este

calculado de tal forma que ss < 0. A maximizacdo da Equacdo B.26 usando B.24 resultard em:

—k2o + kop + k1ea + b (e + v, 1)
a(e+v,m)

(B.30)

A > max

Sabendo que || < (u/ko) assumindo |e| < |c|, escolhendo |¢| = 0,201 o qual satis-
faz a condi¢do ¢ > p. Neste conjunto maximiza-se b (-) e minimiza-se a (-) resultando em
A > 2,3056 para finalizar assume-se que ¢ = 0, 0944 entdo € possivel determinar o ganho do

controlador como sendo 5 = 2, 4.

B.7 Simulacoes Numéricas

O desempenho da técnica de controle projetada nas secdes anteriores € verificado aqui
através de simulacdes. A dinamica do péndulo invertido no carro descrita pela Equagao B.3
comM=1,m=0,1,1 =0,5 g = 9,81 ¢ FF = 0, todos no sistema internacional e usando
como condicdo inicial X, = {zo, %o, 00,00} = {0;0;22,97;0} é mostrada na Figura B.2 a

seguir:
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Figura B.2: Dinamica do péndulo invertido livre.

Percebe-se que o angulo maximo do péndulo ndo cresce mais do que (27 — 6y) pela con-
servacdo da energia e nem decresce com o tempo pelo fato de ndo ser considerado atrito no
pivo. Deve-se ressaltar que o objetivo principal do controle € estabilizar o angulo do pendulo
na posicdo vertical (f = 0), para isto, utiliza-se o controlador descrito pela Equag¢do B.19 com

condi¢des iniciais idénticas as mostrada acima, § = 2,4, u =0,2e ko = k1 = 1.

25
— 0 desejado (referéncia)

20 —0 real 1
% 15 1
=
©
c
(O]

o 10 4
(o]
©
o
>
255 7
[
0 p S——

_5 Il Il Il Il Il Il Il Il Il
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20

tempo [s]
Figura B.3: Estabilizacdao do angulo do péndulo.

E possivel observar na Figura B.3 que o sistema conseguiu estabilizar em aproximada-
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mente 15 segundos. Cabe salientar que o angulo inicial do péndulo foi escolhido como sendo
o limite da regido de atracdo estimada na subsecdo B.6. Como era de se esperar a dindmica
interna composta pela posi¢cdo e velocidade do carro ndo € assintoticamente estdvel, tal como

se mostra na Figura B.4.

300 18

16 1
250 [ 1
141 1

N
o
o
T
I

12 1

10 1

posicao do carro [m]
= =
o (o)
o o
velocidade do carro [m/s]

0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
tempo [s] tempo [s]

Figura B.4: Dinimica interna do sistema.

E ficil perceber que a posi¢io do carro nio estabilizou, porém, a velocidade atingiu um
maximo de 16,25 m/s aproximadamente. Devido a natureza da dindmica interna do sistema
(Equagdo B.29), e ao conceito de estabilidade no sentido de Lyapunov apresentado em (SLO-
TINE et al., 1991), o qual atribui esta estabilidade ao fato das trajetérias do sistema permane-
cerem arbitrariamente proximas da origem partindo o suficientemente préximo dela, permitem
concluir que a dindmica interna é marginalmente estdvel, portanto, se a velocidade do carro de-
sejada fosse a inicial (nula), por meio de pequenas perturbagcdes o sistema poderia ser voltado a
essa condi¢do. Por meio de simulagdes numéricas, foi aplicado um step de 1,514 Newtons por 4
segundos na forca de controle de tal forma a voltar o carro a velocidade neutra, demonstrando-se
a estabilidade no sentido de Lyapunov (marginalmente estavel) da dindmica interna do sistema.
A Figura B.5 ilustra o desempenho do controlador na tarefa de manter o angulo do péndulo na
posicao vertical mesmo apds o controle ser perturbado.

A Figura B.6 permite observar que a velocidade pode ser levada a valores desejados apli-
cando perturbagdes. Pretende-se em trabalhos futuros determinar a perturbacdo necesséria para
além de zerar a velocidade do carro, a posicao possa ser retornada a inicial mantendo a0 mesmo

tempo o angulo na posi¢do vertical.

Com o intuito de verificar que o ganho minimo calculado ndo estd sobre dimensionado,

simulou-se a resposta do sistema controlado com a condigdo inicial X, = {zg, %o, 0y, 00} =
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Figura B.S: Estabilizacdo dindmica externa com perturbacdo no controle.

{0;0; 1; 0}, a resposta obtida ¢ ilustrada na Figura B.7.

Percebe-se que pelo fato da perturbacdo ser menor o tempo de estabilizagdo se reduziu
para 10 segundos. Da mesma forma testou-se o desempenho da técnica de controle com um
ganho do controlador menor ao minimo calculado analiticamente, mostrando-se ineficiente na

tarefa de estabilizar o péndulo na posicdo vertical superior tal como mostrado na Figura B.8.
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Figura B.6: Estabilizacdo dindmica interna com perturbacio no controle.
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Figura B.7: Estabilizacdo do péndulo apds perturbacdo de 1 grau.
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Figura B.8: Resposta do péndulo com ganhos = 1e = 2,4.



Apéndice C

Expressoes da Inversao Dinamica Nao
Linear

Apresentam-se neste apéndice as expressdes das derivadas de Lie que definem os con-
troladores por Inversdo Dinamica Nao Linear projetados no Capitulo 5 para cada estado a ser
controlado. Resulta pouco pratico mostrar algumas expressoes "exageradamente extensas", para
isto, dispde-se de um arquivo digital chamado Anexoc.m no MATLAB® que contém todas as

expressoes destas derivadas de Lie, tanto as mostradas quanto as ndo mostradas neste apéndice.

C.1 Taxa de Arfagem

Lghq = q_SC7lCm6p

2 2y, = [ (C.1)
Lihg = cspr — cs(p” — 17) + qSerl | Cpao + Cpp, v )4

C.2 Angulo de Atitude

_ 63V?2pcosd

LoLiho = =—25000

(C.2)

213
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L?ch@ = Sing [q <

372p N 257 1.49210"°V?p (30, 90 B N 2lp  63r
497 497 4.7221019 10 500 20 16V 200V

2 1 231 14 21 2
9aV?4p (L(Sl 38 231p 7r) N cosd [_p_+ Tpr r

5630 \ 200 20 800V | 20V 30 18 ' 30

TV? 17 21
- 4005 < 103 + 105) — rcos¢ + gsing [p + tanb(rcosd + gsing)]
(C.3)
C.3 Angulo de Ataque
17pr Ca1z3 — pv 4+ 2qu — Ch1a 2uCyy
[2h, = 21 _ -
fha = g~ = Cos ( Cot 2
Cog + Ca11 — Coro + 2quw —rv 2wC,y p? 7l

C, — — 4 —
e ( Con cz ) T30 30
N (49wcos — 49ucospsent) (gecosp — rsend) V2p (1Ta  2l1g

5Cu1 4000 \ 100 10V

Oa4 gv2pu <55;gc())sa . Ca16 + Ca15 + Ca14 + 5.4x1(i.1jglcgfsﬁsen¢>
-2, 3700
. gv2pw (55§Z%na 4 Oal? 4 CalS + Oalg + 5.411(1).15;1105155(10036)

3700

C, C, 9V
- C_?(pu +rw) + C 15‘)/ {ﬁ (W(Cars — Care + Ca14) — u(Car7 + Cors + Carg))
L 3V2pC0 (25 N 10097 2.9210%V?2pCls

Cut 284 497 1491 9.221018

vw [9V2pC3 372p N 251 2.9210%V?2pCls

Ca1 5680 497 497 9.2x1018
_ 49ucosbseng [p + tanb(rcosp + gsend)]

5u? + 5w?

C.sV — Cos(v/V) [9V2pw [ 3cosasen

_ 8‘/20 cZiﬁ/ ) { 37(’]% < - b + Cpo1cosasenfs — C(ﬁocosacosﬁ)
al
2

_ 9;)/70%“ (35671(;86715 + Cao18enasens — C’amsenacosﬁ)

(C4)
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Sendo:

Coy = u? + w?

oo 30 9% B 20p G
270 500 ' 20 16V 200

i&l 35 231p  147r

200 20 800V + 40V
COA = Coﬂu + C(046'w

Oa3 =

Cos = Corw — Cuptt + Cygv
Ca6 = Cag + Call - Cal() + quw —T1v
Car = Ca13 — pv + qu — Ca2

c 49cosfseng N 9C21 V2 p(Crzr5en — Coanocosf3)
s = w—ru —
s 5 b 3700
O _ 9V2p(0a14 + Ca15 - CalG)
9 3700
<4.1x101551 X 4‘1951014) <9‘Ox1014p>3/4
oo 2721011 2721010 6.601014
10— 7400
49
Cor1 = Esen@ (C.5)
9V2p
al2 = S5~ Ca Ca Ca
12 = 3500 (Car7 + Ca1s + Caro)

Coiz = Ecosqﬁcos@

Ca1a = Cuapcosasenf

Cais = Chorcosacoss
551
Coi6 = ﬁasenoz

Ca17 = Cuoosenasens

Coig = Cyuorsenacoss
551

Curg = ﬁacosoz
0a 30, 30
Cuoo = — -
2= 700" 10 3
5.4210a? 3
Coz21 -

582101 200

A expressao para LgL}ha € exageradamente extensa e ndo seréd apresentada.
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C.4 Velocidade Total

L h . 6.6x1014 (C 6)
g 2.0x1014 '

41210 (w)i’um

n 6.62101%
5 2.02104

9V%p 54210402 38576,0 3 (78, 55l ()
3700 {COSO‘COSB( 287101 | 3125 +%> o omna <E+ 250)

5o 36 3
+lﬁ)

49sing ~ 4-1x10% (g,oLowp):s/;;
sin .

L¢hy, =10 — qu —

+ cosasinf (100 10 3

As expressdes para LyLihy, Lihy, LyLih,, e Lih,, sio exageradamente extensas e néo

sdo apresentadas.

C.5 Altitude

As expressoes para LgLffh e L?}h i, sdo exageradamente extensas € ndo sdo apresenta-

das.

C.6 Taxa de Rolagem

Lghp :q_SQJ,lCléa
c

{
Lth, =q(c17 + cap) + GScsl [Czﬁﬁ +Q, (V) p+G, (V) 7’] T (C.8)

c z
+ gSeal [Onﬁ B+C, (%) p+C (V) r}

C.7 Angulo de Rolagem com Amortecedor de Guinada

OV2p  4.48210'6

LyLihy = —
9o 2840  4.72x1020

pV2cosgtant (C.9
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497 1491 951 \500 20 16V 200V

1.4210'7V2p (175, 33 231p  147r

25 1009 3V? 99, 21 63r
o (3-40) S (i 2

20 41 . o
200 20 _ 800V 4OV) + (tan“0 + 1)(rcos¢ + qsing)(qcosp — rsing)

2 2 1.4x1017V/2 0 21 63
—cosptant [q (37 L 5r) _ LAxl0V7p (& B 2lp r )

4.7210%0

497 497 4.7x1020 500 20 16V+2OOV

+9V2p <i51 36 231p  147r

7630 \ 200 _ 20 _ 800V + 40\/) + tanf(qcosp — rsing) [p + tanb(rcosd + gsing)]

2 2 2
, P 17pr r Ve (96, 17a  21q
Fsingtant { 30 718 T30 4000 \20 T 100 T 10V

(C.10)
2.16x10%° _
=" C.11
Lol = =1 571007 1D
5 _9pV? (38 N 231p  147r 1.49210'°pV? (34, = B N 2lp  63r
I 75680 \ 20 ' 800V 40V 4.7221019 10 20 16V 200V

(37 %
T\ 497 " 197

(C.12)
C.8 Angulo de derrapagem
ohs = 142870%0 (Vcosﬁ — V?2cosf + uvcosasin + vwsz’nasinﬁ) (C.13)

A expressdo para L}hg ¢ exageradamente extensa e ndo € apresentada.
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