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RESUMO

Esta tese aborda estudos feitos no sentido de se integrar as técnicas de controle adaptativo e do
Regulador Integrativo Universal (RIU). Os estudos comegaram com a implementagéo de um
ganho ndo constante, mas em funcdo do erro. Este controlador foi chamado de RIUM
(Regulador Integrativo Universal Modificado). Isso ser& o primeiro passo rumo a
implementacdo de ganhos adaptativos. Foram feitas simulag6es com o controle de voo de um
quadrirotor. Com o intuito de validar a técnica proposta, foram feitas comparagdes com as
técnicas RIU, MRAC (Model Reference Adaptive Control) e combinacgdes destas técnicas. As
comparacOes foram feitas a partir dos resultados plotados nos gréaficos e no calculo de dois
indices de desempenho: o erro acumulado (EA) e a demanda de controle (DC). Uma
demonstracdo analitica de estabilidade da técnica de controle RIUM também foi apresentada.
Depois disso, foram analisadas formas de se integrar controle adaptativo com RIU, e foram
testadas as formas obtidas. As contribuicOes deste trabalho foram a apresentacdo e estudo
detalhado do controlador RIUM aplicados a um quadrirotor, e os estudos inicias feitos no intuito

de projetar um Regulador Integrativo Universal com ganhos adaptativos (RIUA).

PALAVRAS-CHAVE: Regulador Integrativo Universal, quadrirotor, controle por modos

deslizantes, controle de voo, controle nado linear.



ABSTRACT
This thesis addresses studies carried out in order to integrate the adaptive control techniques
and the Universal Integral Regulator (UIR). The studies started with the implementation of a
non-constant gain, but based on the error. This controller was called MUIR (Modified Universal
Integral Regulator). This will be the first step towards implementing adaptive gains.
Simulations with flight control of a quadrotor were performed. In order to validate the proposed
technique, comparisons were made with the UIR, MRAC (Model Reference Adaptive Control)
techniques and combinations of these techniques were tested. Comparisons were based on the
results plotted on graphs and on the calculation of two performance indices: the accumulated
error (AE) and the control demand (CD). An analytical stability demonstration of the MUIR
control technique was also presented. After that, ways of integrating adaptive control with UIR
were analyzed, and the obtained ways were tested. The contributions of this work were the
presentation and detailed study of the MUIR controller applied to a quadrotor, and the initial

studies carried out in order to design a Universal Integral Regulator with adaptive gains (AUIR).

Keywords: Universal Integral Regulator, quad-rotor, sliding mode control, flight control,

nonlinear control.
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1. INTRODUCAO

1.1 CONTEXTO E MOTIVACAO

Nos ultimos anos tem sido cada vez mais usadas aeronaves ndo tripuladas para executar
certas missdes. Ha aeronaves que podem ser comandadas por pilotos humanos, mesmo que a
distancia e aeronaves capazes de voar de forma autbnoma, ou seja, sem a intervencdo humana.
Estes dependem muito de sistema de controle automatico para garantir a execucao da missao.
Os sistemas de controle podem ser usados para garantir o voo de aeronaves com qualidades de
Voo insatisfatdrias.

Segundo Tischler (1996), a utilizacdo dos sistemas de controle no meio aeroespacial
tem uma longa e distinta tradicdo com inicio no século XX e com os estudos em dinamica de
voo. Devido a criticidade dos sistemas de controle de voo, a industria aeronautica e autoridades
certificadoras tém usado técnicas de controle mais conhecidas, geralmente, leis de controle
linear, mas que, ndo permitem extrair todo o desempenho de aeronaves, em certas
aplicacdes/missbes (SOUSA, 2013).

Obteve-se grandes desenvolvimentos na teoria de controle, com aplicagdes que vao
desde o controlador PID amplamente encontrado nas indUstrias de processo até controladores
de alta performance, especificos para as aplicacGes aeroespaciais.

A utilizacdo dos sistemas de controle no meio aeroespacial, devido a natureza altamente
interdisciplinar dos conceitos envolvidos no controle de uma aeronave, tem sido muito estudada
e ainda é vista como um desafio substancial para a engenharia. Grandes mudancas na dindmica
da aeronave devido a maiores envelopes de voo podem fazer com que uma aeronave seja estavel
em uma condicdo, se torne instdvel em outra (STEVENS et al., 2016). Como exemplo,
mudancas de coeficientes aerodindmicos, do nimero de Mach, diferentes pressdes dindmicas e

variacdo da massa da aeronave, produzem diferencas na dindmica de voo das aeronaves.
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Entre efeitos aerodindmicos na dinamica de voo de aeronaves podem ser citados 0s
seguintes exemplos: voo hipersénico e avides com estrutura flexivel. De acordo com Wang e
Stengel (2000), com relacdo a voo hipersénico as aeronaves sdo altamente sensiveis a estas
mudancgas, especialmente a mudangas/alteracdes nas condigdes atmosféricas e parametros
aerodinamicos afetando seu desempenho (XU et al., 2004). Outro tipo do efeito destas
mudancas é a instabilidade apresentada em algumas aeronaves comerciais no modo dutch roll
para determinadas condicfes de velocidade e altitude. Outro aspecto que é necessario
considerar durante a implementacéo de controladores é o aumento na flexibilidade estrutural,
este conduz a criacao de efeitos aeroservoelasticos, os quais afetam significativamente a largura
de banda dos controladores (SIMOES et al., 2011).

Com relacdo a avides com estrutura flexivel, estes fendmenos tornam-se criticos,
especialmente, quando exigidas algumas especificaces de projeto, tal como restricGes de
desempenho e robustez, os quais estao relacionados com os objetivos de controle (SIMOES, et
al., 2011). Sistemas de controle lineares, que sdo comumente usados na inddstria ndo
conseguem lidar muito bem com as situacfes descritas: aeronaves flexiveis, voo hipersénico e
aeronaves instaveis.

A utilizacdo de técnicas de controle baseada em modelos lineares é empregada para
representar o comportamento do processo com modelos mais simples, no entanto, isto também
constitui uma deficiéncia potencial porque tais modelos lineares séo, muitas vezes, inadequados
guando se faz necessario uma melhor aproximacdo de um processo. Segundo Zhang e Jiang
(2008), os sistemas modernos contam com controladores sofisticados para atender maiores
requisitos de desempenho e seguranga. Um projeto de um controlador convencional para um
sistema complexo pode resultar em um desempenho insatisfatorio, ou mesmo instabilidade,
principalmente em caso de avarias em atuadores, sensores ou outros componentes do sistema.

De acordo com Diaz Méndez (2018), o desenvolvimento de novos materiais e 0
crescimento da demanda por aeronaves cada vez mais leves tém influenciado na criagdo 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.
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Segundo Slotine e Li (1991), métodos de controle linear estdo baseados na suposicao de
pequenas faixas de operacao, quando a faixa de operacdo requerida € ampla, o controlador linear
possui um desempenho pobre ou instavel devido as nao linearidades do sistema nédo terem sido
compensadas adequadamente. Cabe ressaltar também que a maioria das técnicas de controle
lineares estdo baseadas na hipotese implicita de que todos os sistemas sdo linearizaveis,
omitindo a existéncia de ndo linearidades que ndo satisfazem o principio de sobreposicao.

Por outro lado, técnicas de controle ndo lineares permitem lidar com as ndo linearidades
dos sistemas numa faixa de operacdo maior (SLOTINE E LI, 1991). O conceito de faixa de
operacao é definido, em sistemas ndo lineares, como a regido de atracéo, ou seja, 0 conjunto de
todos os pontos de partida (valores iniciais) que convergem para o atrator, a qual segundo Lee
et al. (2015) é pequena em sistemas dinamicos linearizados.

Segundo Sousa (2013), a implementacdo de leis de controle ndo lineares permite extrair
um maior desempenho da aeronave e comandar sua dindmica de maneira mais satisfatoria,
como a implementacdo em aeronaves que possam apresentar grande variagdo da sua dinamica,
ao longo do envelope de voo.

Os controladores ndo lineares, os quais empregam modelos mais realistas e, portanto,
mais complexos, para a descri¢do de processos ndo lineares, eliminam a simplicidade associada
as técnicas lineares. Algumas das técnicas de controle ndo lineares mais utilizadas na atualidade
estdo baseadas na linearizacdo por realimentacdo, método simples que permite transformar total
ou parcialmente o modelo ndo linear do sistema original num modelo linear equivalente com
uma forma mais simples, porém, este método nao leva em conta incertezas no modelo e nem
perturbacdes (SLOTINE & LI, 1991). Ja as técnicas robustas de controle ndo linear como o
controle por estrutura variavel contornam estas limitagdes e tém provado ser efetivas. A correta
compensacdo de sistemas ndo lineares requer um amplo conhecimento matematico devido a
complexidade dos parametros envolvidos na anélise.

Contudo, para estas leis de controle ndo lineares e destinadas as aplicagcbes mais
avancadas, faz-se necessario um estudo detalhado acerca da estabilidade do sistema de controle.
Particularmente para a técnica de controle Regulador Integrativo Universal (RIU) uma analise
detalhada de estabilidade foi feita por Diaz-Méndez (2018).
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No estudo aqui apresentado foi feita uma modificacdo de uma teoria de controle
conhecida como RIU, desenvolvida por Seshagiri e Khalil (2005). Essa técnica de controle foi
o resultado de uma série de trabalhos como Khalil (2000) e Khalil (2002). A aplicacao do RIU
no presente trabalho esta relacionada ao sistema de controle de voo de um drone do tipo
quadrirotor, vale ressaltar que o desempenho do RIU foi comprovado em varios trabalhos nessa
area, como em Vo e Seshagiri (2008), Seshagiri e Promtun (2008), Sousa e Paglione (2012) e
recentemente em Diaz-Méndez et al. (2019).

O RIU é uma lei de controle utilizada para problemas de controle. A principal inovacao
deste método deve-se & melhora da resposta transiente do sistema causada pela agéo integral, a
qual é realizada com a introducdo de um integrador que age condicionalmente, dentro da
camada limite. Isto é, o RIU é um controlador por modos deslizantes continuo (utilizando
saturador) com um integrador condicional. A abordagem de saturacdo € ativada para reduzir a
oscilacdo excessiva e permanente (chattering). Uma das contribui¢des principais desta tese é a
modificacdo do RIU.

Em Damm e Nguyen (2011), uma modificacdo foi feita no RIU, assumiu-se que o ganho
principal do controlador ndo depende da dinamica interna do sistema, a fim de simplificar a
computacdo analitica dos parametros do controlador, mas as custas de garantir apenas
estabilidade semiglobal, e ndo global como no RIU original.

Mesmo com todas estas vantagens, ainda ha algumas situagdes que mostram a
necessidade de melhorias nas leis de controle do tipo RIU. Como exemplo, em Sousa (2013),
notou-se que alguns ganhos traziam resultados satisfatorios para rastreamento de alguns sinais
de referéncia e para sinais de rastreamento com amplitudes muito diferentes, outros ganhos
seriam necessarios. O mesmo autor aplicou a técnica RIU em controle de helicdpteros e
percebeu-se a necessidade de ganhos variaveis, e se possivel adaptativos.

Estes fatos, junto com um conhecimento prévio de técnicas de controle adaptativo
permitiram a proposicdo de desenvolver um Regulador Integrativo Universal Modificado
(RIUM) e depois, Adaptativo (RIUA). Na técnica RIUM, os ganhos nédo seriam constantes, a
implementacdo de ganhos em fungédo do erro seriam um primeiro passo rumo a implementacéo
de ganhos adaptativos. A proposta deste doutorado surgiu destas consideragoes.

Foi escolhido utilizar um veiculo tipo quadrirotor porque estes sdo naturalmente
instaveis. Este fato ajudaria a notar mais rapidamente os efeitos das leis de controle. A
modelagem dinamica do quadrirotor leva em consideragdo varios pardmetros que podem afetar
a dindmica de uma estrutura voadora, como atritos devido a torques aerodinamicos, forcas de

arrasto ao longo do eixo (x, y, z) e efeitos giroscopios.
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Com relagdo a técnica de controle adaptativo, esta pode ser implementada para otimizar
0 desempenho do controlador existente. O controlador adaptativo aprende os parametros do
sistema em tempo real, e induz ganhos adicionais a lei de controle, de modo que reaja a
mudancas na dindmica do quadrirotor. Como em Ren et al. (2017) e Diaz Méndez et al. (2020),
o0 controle adaptativo tem sido utilizado para lidar com falhas de rotores, deslocamento de
cargas, incerteza do atuador, entre outros.

Uma das técnicas de controle adaptativo € o MRAC (Controle Adaptativo por Modelo
de Referéncia), seu objetivo é calcular a entrada de controle que faz com que a dinamica real e
a de referéncia coincidam. Um mecanismo de ajuste de parametros do controlador estavel é
determinado usando a teoria de estabilidade de Lyapunov. O mecanismo adaptativo toma os
erros como entrada e alteram os ganhos adaptativos que realimentam o controlador (JURADO
& HERNANDEZ, 2018).

Durante as pesquisas como em Ren et al. (2017) e Diaz Méndez et al. (2020), a autora
deste trabalho descobriu que alguns pesquisadores ja tém relatado o uso do sliding mode
adaptativo. Isto reforcou e ajudou a incentivar a continuidade no tema inicial.

Portanto, no presente trabalho propde-se uma modificacdo do ganho principal da lei de
controle RIU, a fim de tornar esse ganho uma variavel diretamente dependente do erro de
rastreamento, seguindo uma funcéo linear conhecida. Essa modificacéo na lei de controle RIU
original, deu-se 0 nome de RIUM (Regulador Integrativo Universal Modificado). Espera-se
reduzir a demanda de controle e melhorar a resposta de rastreamento dos estados de controle
de voo da aeronave. O uso do controlador RIU no presente trabalho €, em parte, devido a sua
facil implementagdo e ajuste de seus pardmetros. Outro motivo ¢ a “ndo necessidade” do
conhecimento exato do modelo, recurso muito Gtil quando todo o modelo da aeronave nédo esta
disponivel.

Utilizou-se também, a lei de controle MRAC e foram feitos estudos relativos a
combinacdo das técnicas MRAC e RIU. Inicialmente foi considerado usar a mesma expressao
do RIU com ganhos calculados a partir do MRAC. Até o presente momento, ndao foram
encontrados resultados satisfatorios com esta técnica, embora a ideia ainda ndo tenha sido
descartada. Foi considerado também implementar a soma de MRAC com RIU e MRAC com
RIUM e também um acoplamento com as técnicas MRAC e RIU. Estas técnicas trouxeram
resultados satisfatorios, particularmente no controle apos a ocorréncia de falhas graves, como a
falha de um rotor em um veiculo do tipo quadrirotor. O intuito em todas as simulacdes era

reduzir o erro acumulado e a demanda de controle.
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Estas pesquisas na combinagdo do RIU com o0 MRAC e o acoplamento do MRAC com
o RIU foram feitas também para aumentar a resiliéncia do sistema a falhas, trata-se de controle
reconfiguravel, essa é uma novidade do trabalho realizado.

Em Damm e Nguyen (2011), foi proposta uma mudanca no ganho. A aplicacdo do
RIU+MRAC, RIUM+MRAC e o acoplamento do MRAC com o RIU no rastreamento do
quadrirotor, ao entendimento da autora deste trabalho, € pioneira. N&do foram encontrados
registros com a soma das leis de controle RIU com 0 MRAC e RIUM com 0 MRAC, e também
nem o acoplamento do MRAC com o RIU. O preciso rastreamento foi demonstrado com o0s

resultados de simulagGes numeéricas.

1.2 JUSTIFICATIVA

Para aplicacdes em aeronaves de alto desempenho ou mesmo com caracteristicas de alta
flexibilidade e também quadrirotores, tem sido pesquisada a implementacdo de técnicas de
controle ndo lineares e mais avangadas como sliding mode (DA SILVA, 2007), (PROMTUN
& SESHAGIRI, 2009) (BOUADI, et al., 2011a) (HERRERA et al., 2015), (GONZALEZ-
HERNANDEZ et al., 2017), redes neurais artificiais, inversdo dinamica (FISHER, 2004),
(LUBAS, 2008), (GIVISIEZ, 2009), (KAMEI, 2011), (BECERRA-VARGAS & BELO, 2012),
(LIN et. al., 2013), backstepping (MADANI & BENALLEGUE, 2006), (HENRIQUEZ, 2011),
differential flatnes, sliding mode adaptativo (XU, et al., 2004), neuro-fuzzy, regulador
integrativo universal (SESHAGIRI & PROMTUN, 2008), (BURGER 2011), (ENE, 2013),
(SOUSA, 2013), (CAMPOS, 2017), (DIAZ-MENDEZ et al., 2019), dentre outras.

Contudo, para estas leis de controle ndo lineares e destinadas as aplicagcbes mais
avancadas, faz-se necessario um estudo detalhado acerca da estabilidade do sistema de controle.
Particularmente para o Regulador Integrativo Universal (RIU), uma andlise detalhada de
estabilidade foi feita por Diaz-Méndez (2018).

O uso do controle adaptativo permite estimar os parametros do controlador a fim de
garantir convergéncia exponencial do erro de rastreamento do sistema mesmo na presenca de
incertezas. Com relagdo a técnica de controle adaptativo, esta pode ser implementada para
otimizar o desempenho do controlador existente. O controlador adaptativo aprende os
parametros do sistema em tempo real, e induz ganhos adicionais a lei de controle, de modo que

esta reaja a mudancas na dindmica do quadrirotor.
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Foi escolhido um quadrirotor como plataforma de aplicacdo pois seu uso € bastante
extensivo na atualidade nas mais variadas aplicagdes, naturalmente instaveis, sujeitos a
perturbacdes e incertezas de modelagem.

Algumas das qualidades do RIU sédo os indices de robustez, e a reducdo do efeito do
windup (saturacdo da acdo de controle). Também, como essencial objetivo, é a implementagéo
do ganho principal variavel, tornando esse ganho diretamente dependente do erro de
rastreamento e variavel no tempo, seguindo uma funcdo linear conhecida. Neste trabalho, esta
técnica é chamada de RIU Modificado (RIUM).

Damm e Nguyen (2011), apresentaram uma expressdo geral para o ganho, e uma
expressao do ganho em funcdo da norma do erro com uma parcela constante. Aqui a expressdo
proposta € ligeiramente diferente: o ganho tem uma parcela constante também, porém tem uma
parcela que varia linearmente com o erro.

Utilizou-se um quadrirotor para verificar a eficiéncia da abordagem via simulagdes
numeéricas. Foi feita uma comparacdo de resultados através de simula¢fes numéricas com as
leis de controle RIU, RIUM, MRAC, RIU+MRAC, RIUM+MRAC e 0 acoplamento do MRAC
com o RIU, com e sem perturbagdes, com o intuito de analisar qual técnica serd melhor para
ser utilizada em determinada situacdo. Além disso, foi feita uma demonstracdo analitica da
técnica RIUM, com o intuito de incentivar o uso desta técnica em sistemas de controle.

Os resultados observados sdo apresentados nos capitulos a seguir. As comparacdes
feitas permitiram uma andlise dos ganhos de cada técnica proposta, e da escolha da melhor
técnica a ser aplicada em determinada situacao.

Né&o foram encontrados registros com modificacdo (proposta neste trabalho) no ganho
principal da lei de controle RIU, e nem da soma das leis de controle RIU com 0 MRAC, ou do
RIUM com MRAC. Estudos do acoplamento do RIU com 0 MRAC néo tinham sido reportados
até os dias atuais. Resultados de simulacGes demonstraram um excelente rastreamento dos

sinais de referéncia para muitas das simulacoes feitas.
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1.3 OBJETIVOS

1.3.1 Objetivo Geral

Busca-se incentivar o uso da técnica de controle ndo linear, Regulador Integrativo
Universal Modificado. Fez-se um uso combinado do RIU com o0 MRAC e também iniciou-se
pesquisas sobre a integracdo de controle adaptativo com o RIU. Além de, permitir um melhor
conhecimento para a implementacéo no futuro da demonstracéo analitica de estabilidade da lei

de controle proposta.

1.3.2 Objetivos Especificos

Os objetivos especificos sdo:

o Estudar detalhadamente possibilidades de aplicar uso conjunto do MRAC (Controle
Adaptativo por Modelo de Referéncia) com o Regulador Integrativo Universal (RI1U);

o Determinar os valores dos ganhos utilizando as técnicas RIU, RIUM, RIU + MRAC,
RIUM + MRAC, acoplamento do MRAC com o RIU;

o Validacdo dos valores dos ganhos através de simulagGes numéricas para verificar a
estabilidade, desempenho e capacidade de controle das técnicas utilizadas, visando
compreender a melhora da resposta de rastreamento;

o Comparar o desempenho das técnicas de controle RIU, RIUM, MRAC, RIU + MRAC,
RIUM + MRAC e acoplamento do MRAC com o RIU, com e sem perturba¢oes, e com
aplicacdo de falha (incertezas no modelo), através de simula¢6es numéricas, a fim de
demonstrar a superioridade das técnicas de controle RIU + MRAC, RIUM + MRAC e
acoplamento do MRAC com o RIU;

o Elaboracdo da demonstragdo analitica de estabilidade da lei de controle proposta
(RIUM) como forma de incentivar o uso destas em futuros projetos de sistemas de
controle.

o Validacgdo da proposta do uso combinado do RIU com o MRAC.
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1.4 ESTRUTURA DO TRABALHO

Este trabalho estd organizado em 6 capitulos, finalizando com as referéncias
bibliogréaficas. A seguir sdo apresentados os assuntos relacionados a cada capitulo.

No Capitulo 1, faz-se uma introducdo sobre as leis de controle a serem estudadas, que
sera utilizada para controlar o voo da aeronave. Uma justificativa sobre a importancia desse
estudo, juntamente com os principais objetivos sdo retratados nesse capitulo. Por fim, uma
revisao da literatura sobre as técnicas de controle e suas particularidades é apresentada.

No Capitulo 2, apresenta-se o sistema de controle e simulagdo de voo, controle ndo
linear, trabalhos relacionados com o RIU e controle adaptativo.

No Capitulo 3, é apresentada a formulacao do problema das leis de controle: Regulador
Integrativo Universal (RIU), RIUM (Regulador Integrativo Universal Modificado), MRAC
(Controle Adaptativo por Modelo de Referéncia), RIU + MRAC e RIUM + MRAC.

No Capitulo 4, € apresentado o0 modelo ndo linear do quadrirotor utilizado.

No Capitulo 5, fez-se a demonstracdo de estabilidade da lei de controle Regulador
Integrativo Universal Modificado (RIUM).

No Capitulo 6, apresentam-se os resultados obtidos com as técnicas de controle: RIU,
RIUM, MRAC, RIU + MRAC, RIUM + MRAC e acoplamento do MRAC com o RIU, fazendo-
se uma comparacado destas técnicas aos problemas de rastreabilidade, incluindo perturbacgdes e
falhas. Simula¢bes numéricas e analise dos resultados também fazem parte deste capitulo.

Finalmente no Capitulo 7, as conclusdes sobre os resultados serdo apresentadas

juntamente com sugestdes para trabalhos futuros oriundas deste trabalho.
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2. ESTADO DA ARTE ACERCA DE CONTROLE

O trabalho desenvolvido contempla prioritariamente analises na mudanga do ganho
principal da técnica de controle Regulador Integrativo Universal, buscando reduzir a demanda
de controle e melhorar a resposta de rastreamento dos estados de controle de voo da aeronave.
E também ¢ feita uma comparacdo das leis de controle RIU, RIUM, MRAC, RIU + MRAC,
RIUM + MRAC e acoplamento do MRAC com o RIU, fazendo-se uma comparacgdo destas
técnicas aos problemas de rastreabilidade, incluindo perturbacdes e falhas. Logo, esta secédo
apresentara um breve resumo de algumas das principais ideias estudadas que tém ligacao direta
com o propdsito aqui empenhado. Para isso, a revisao dos trabalhos foi dissociada em cinco
vertentes, as quais foram postas separadamente devido a particularidade de cada um dos
assuntos.

A primeira frente aborda estudos feitos sobre sistemas de controle de voo e simulagédo
de voo. E a base de qualquer controle utilizado, tanto linear como néo linear.

A segunda frente abordada se refere aos estudos e pesquisas sobre controle néo linear,
focando principalmente nas metodologias comumente utilizadas e pesquisas normalmente
feitas em aeronaves. Este assunto € crucial, pois € um pilar no qual esta pesquisa esta apoiada.

J& a terceira vertente abordada é referente a técnica de controle néo linear utilizada,
Regulador Integrativo Universal, aplicada em diversos tipos de plataformas.

A quarta vertente abordada refere-se a técnica de controle ndo linear, Controle
Adaptativo por Modelo de Referéncia (MRAC).

E por fim, na quinta vertente é abordado o uso do controle adaptativo em técnicas de
controle, tanto linear como ndo linear. Torna-se importante conhecer as explicagdes contidas
na literatura para formar uma base de comparacao e averiguar se os resultados obtidos estdo em
consonancia com o que é tradicionalmente proposto pela literatura.

O assunto de leis de controle aplicado a aeronaves é muito extenso. Os seguintes itens
apresentam uma revisao historica de alguns trabalhos apresentados na literatura relacionados

ao projeto de leis de controle de aeronaves.
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2.1 SISTEMAS DE CONTROLE E SIMULACAO DE VOO

Stevens e Lewis (2003) dizem que o primeiro sistema de controle automatico de voo foi
criado em 1912. Era um sistema de piloto automatico feito pela Sperry Gyroscope Company, e
testado em 1914. O desenvolvimento de pilotos automaticos permitiu que Wiley Post, em 1933,
voasse ao redor do globo em menos de oito dias.

No final da década de 1930, a teoria de controle classico comecou a se desenvolver, e
com a Segunda Guerra Mundial (1939-1945), o desenvolvimento de aeronaves acelerou e criou
a necessidade de anlise de comportamento dindmico das aeronaves.

Ja no final da década de 1940, ocorreu o surgimento dos primeiros computadores
analogicos, e em 1948 (EVANS, 1950) publicou a técnica de andlise de lugar das raizes, e
comecaram a surgir analises de estabilidade de aeronaves quando controlada pelo piloto
automatico. Nesta época, o0 envelope de voo das aeronaves comegou a expandir, com varias
aeronaves, como o Bell X-1, a primeira aeronave supersonica, e outras aeronaves da familia X
(DA SILVA, 2010).

Com a expansdo do envelope de voo e a importancia dos efeitos aeroelésticos,
comecaram a surgir problemas de estabilidade e controle das aeronaves, ja que havia uma gama
maior de condi¢bes de voo que a aeronave estava sujeita, levando a varios acidentes (alguns
catastroficos) com as aeronaves X-2 e X-3, e também potencializados por ocorréncias de efeitos
aeroelasticos até entdo desconhecidas, como divergéncia, flutter, entre outras (DA SILVA,
2010).

Nesta época de 1940, comecaram a surgir superficies de controles com atuadores
hidraulicos, devido ao aumento das cargas aerodindmicas que surgiram com 0 maior
desempenho e tamanho de aeronaves, possibilitando a implementacdo de aumento artificial de
estabilidade, utilizando sinal vindo dos sensores de velocidades angulares, que alimentavam os
atuadores das superficies de comando, alterando os modos naturais da aeronave, e também
possibilitaram o surgimento de pilotos automaticos mais complexos (OGATA, 2010). Porém,
ha aeronaves sem atuadores hidraulicos, e que usam piloto automatico, mesmo para superficie
de controle ndo atuadas hidraulica ou eletricamente. O desenvolvimento de transmisséo de
comandos do piloto por sinais elétricos em fios elétricos permitiu a utilizacdo de mais

funcionalidades para o controle de voo (tecnologia Fly By Wire).



30

Os sistemas de controle sdo compostos pelos sensores, atuadores, fios (barramentos),
computadores, que contém as leis de controle, além dos instrumentos de apresentagdo de
informacdes para os pilotos. Este trabalho ira analisar apenas as expressfes matematicas
contidas nas leis de controle. Com relacdo a este assunto, ha diferentes técnicas que tém sido
usadas na definig&o das leis de controle. Algumas das técnicas sdo comentadas a seguir.

Em muitos dos exemplos comentados, foram apresentadas técnicas que visam garantir
0 desempenho e estabilidade da lei de controle, mesmo quando ha efeitos aeroelasticos, que
alteram a dindmica de voo da aeronave.

Mclean (1978) utiliza controle 6timo e teoria algebrica de controle por modelo de
referéncia para suprimir os efeitos de turbuléncia na dindmica de voo e na resposta estrutural
de uma aeronave flexivel.

Kubica et al. (1995) usam as técnicas de controle 6timo e eigenstructure assignement
em uma otimizacdo com vinculos para estabilizar modos rigidos e flexiveis da aeronave e para
aumentar a robustez paramétrica.

Uma metodologia de controle robusta baseada em programacdo quadratica é aplicada
no projeto de leis de controle de uma aeronave (LIVET et al., 1995).

Joshi e Kelkar (1996) utilizam técnicas de controle robusto tipo LQG para controlar a
dindmica linear de uma aeronave sujeita a efeitos aeroelasticos.

Lavretsky e Henderson (1999) usaram a técnica de redes neurais artificiais para projetar
a lei de controle de uma aeronave flexivel.

Djokic e Barbaric (2012) sugeriu uma nova abordagem gue integra o uso de simulagdes
no processo de desenvolvimento do sistema de controle de voo. A simulagdo comega com um
refinamento dos requisitos do sistema e se estende ao projeto preliminar, desenvolvimento de
hardware e software, integracdo do sistema, qualidade de voo e teste de confiabilidade, e por

fim a validacdo e verificacdo do sistema.
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De acordo com Slotine et al. (1991) métodos de controle linear estdo baseados na
suposicdo de pequenas faixas de operacdo. Contudo, quando a faixa de operacao requerida é
ampla, o controlador linear possui um desempenho pobre ou instavel devido as ndo linearidades
do sistema ndo terem sido compensadas adequadamente. Porém, a maioria das técnicas de
controle lineares estdo baseadas na hipdtese implicita de que todos os sistemas sdo linearizaveis,
omitindo somente a existéncia de ndo linearidades que ndo satisfazem o principio de
sobreposicdo. Por outro lado, técnicas de controle ndo lineares permitem lidar com as nao
linearidades dos sistemas numa faixa de operacdo maior (SLOTINE et al., 1991). O conceito
de faixa de operacdo € relacionado em sistemas nédo lineares como a regido de atracdo, a qual
segundo Lee et al. (2015) é pequena em sistemas dinamicos linearizados.

2.1.1 Controle Nao Linear

Algumas técnicas de controle ndo linear, especificamente as baseadas em linearizacao
por realimentacdo, requerem um amplo conhecimento do modelo da planta a ser controlada, em
razdo disso, precisa-se que 0s projetistas destes controladores entendam profundamente as
equacOes ndo lineares da dinamica de voo de aeronaves. Segundo Slotine e Li (1991), a
linearizacdo por realimentacdo permite a obtencdo de um modelo a partir de um sistema néo
linear que permite capturar a dindmica do sistema original numa faixa operacional de interesse,
desta forma, permite facilmente projetar um controlador ndo linear, sendo esta a base para
implementacédo da inversdo dindmica néo linear (NDI).

Slotine e Li (1991) afirmam e recomendam o uso de técnicas robustas de controle nao
linear como controle por modos deslizantes (SMC). Estas ja consideram, além do modelo
nominal, alguma caracterizagdo do modelo de incertezas. E uma lei de controle amplamente
usada para problema de regulacdo do quadrirotor e controle de rastreamento.

Xu et al. (2004) controlaram a dindmica longitudinal de uma aeronave hipersdnica
usando controle por modos deslizantes. Os perigosos efeitos adversos, provocados por
incertezas no modelo, e a alta sensibilidade de aeronaves hiperpersonicas as mudancas
atmosféricas, motivaram o uso desta técnica. Tanto a altitude quanto a velocidade da aeronave
foram satisfatoriamente controlados. Estabilidade e robustez foram garantidas, mas em
detrimento de desempenho, isto é, demandando altos valores de ganho, o que conduziu ao uso
de controle adaptativo em conjunto com modos deslizantes. Foi demonstrado que 0os modos

deslizantes (ou controle a estrutura variavel) requerem alta atividade de controle.
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Seshagiri e Khalil (2005) advertem que o incremento dos ganhos para reduzir os erros
é indesejavel, porque isto pode excitar dindmicas de alta frequéncia ndo modeladas.
Especificamente, devido ao fendbmeno de chattering, provocado quando modos deslizantes
ideais sdo implementados com a utilizacdo de funcdes de chaveamento (switching control).

Da Silva (2007) utilizou a técnica SMC para o controle da dindmica longitudinal
(estaticamente instavel) de uma aeronave hipersonica, tanto para estabilizar o sistema na
presenca de perturbacdes, quanto para fazer o rastreamento de referéncias de velocidade e
altitude. Seu trabalho foi de grande importancia pelo fato de ter desenvolvido uma analise de
estabilidade de modos deslizantes, segundo o metodo direto de Lyapunov e também por ter
fornecido um procedimento matematico detalhado, para o projeto deste tipo de controlador.

Uma técnica de otimizacdo non-smooth, ou seja, técnica utilizada em funcdes cujos
gradientes ndo sdo definidos em todos os pontos, é usada para definir os ganhos do controlador
da dindmica lateral de uma aeronave em Simdes et al. (2011).

Henriquez (2011) usou a técnica de controle backstepping para controlar a dindmica de
voo de uma aeronave flexivel. Essa técnica, foi desenvolvida para projetar controles de
estabilizacdo, para uma classe especial de sistemas dindmicos ndo lineares. Esses sistemas, sdo
construidos a partir de subsistemas que se irradiam de um subsistema irredutivel, que pode ser
estabilizado usando algum outro método.

Em Da Silva (2012) foram utilizadas técnicas de controle ndo linear 6timo quadratico
com realimentacdo de saida e redes neurais, para garantir que a dindmica de uma aeronave
flexivel rastreasse a dindmica do mesmo avidao, mas com alta rigidez estrutural. Este avido, com
modelo de corpo rigido € o modelo de referéncia que o avido flexivel deve rastrear.

Diaz-Méndez (2018) resolveu um problema de rastreamento de um quadrirotor usando
uma lei de controle ndo linear relativamente nova, baseada no controle por modo deslizante que
faz uso de um Integrador Condicional. Esta lei melhora a resposta transitoria e as deficiéncias
de vibracdo de abordagens anteriores de controladores baseados em SMC semelhantes. A
estabilidade da técnica de controle foi demonstrada por uma anélise de Lyapunov e a eficacia e
desempenho do método proposto foram comparados com um similar. Foram feitas simulacdes
na presenca de perturbacOes externas para avaliar a robustez do controlador. Foi demonstrado
menor erro de rastreamento acumulado, melhora na resposta transitoria e rejeicdo de

perturbacdes quando comparado ao controlador convencional (LQR).
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Cabe salientar que os modos deslizantes, devido serem técnicas de controle por estrutura
variavel, apresentam uma capacidade intuitiva de solucionar um sistema de ordem n através da
solucdo de um sistema de primeira ordem (SOUSA, 2013), porém, desvantagens como a
oscilacdo excessiva e permanente nos atuadores (chattering) e degradacdo da resposta
transiente tem levado esta técnica a experimentar varias melhoras ao longo dos anos.

A técnica de controle Regulador Integrativo Universal (RIU) foi desenvolvida a partir

do controle SMC que sera abordado no proximo item.

2.1.2 Trabalhos Relacionados com o Regulador Integrativo Universal

Com o intuito de evitar o efeito chattering (proprio do controle por modos deslizantes),
foi feita uma aproximacdo da funcdo sign (préprio do controle por estrutura variavel) pela
funcdo saturacdo (sat.) (KHALIL, 2002).

O controle por modos deslizantes por si s6 ndo degrada a resposta transiente. Em alguns
problemas ndo garante um erro estatico totalmente nulo. Para contornar essa deficiéncia foi
criado o ISMC (Integral Sliding Mode Control) usando integrador convencional, o qual degrada
a resposta transiente pois alimenta o fendbmeno conhecido como windup (erro acumulado pela
parte integral). Apesar disso, o ISMC garante erro nulo em regime permanente (KHALIL,
2000). Portanto, o integrador condicional do RIU contorna esse novo problema funcionando
como SMC ideal fora da camada limite e como CISMC (Conditional Integrator Sliding Mode
Control) dentro da camada limite.

Para contornar a degradacédo da resposta transiente, Khalil (2000) propds a utilizacao de
um controlador com acdo integral condicional, conhecido 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.

Seshagiri e Khalil (2005) desenvolveram estudos analiticos de estabilidade,
demonstrando a capacidade da técnica RIU para estabilizar assintoticamente sistemas nao
lineares de fase minima. A introducdo de um integrador condicional (IC) para melhorar a
resposta transiente e a0 mesmo tempo garantir a recuperacdo do desempenho do controle por

modos deslizantes ideal, foi sua principal contribuicéo.
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A técnica SMC foi satisfatoriamente testada no controle de aeronaves, tanto de fase
minima (PROMTUN & SESHAGIRI, 2009) quanto de fase ndo minima (SHKOLNIKOV &
SHTESSEL, 2001).

Burger (2011) utilizou o Regulador Integrativo Universal no controle de trajetérias de
submarinos e de formacéo de submarinos na presenca de perturbacdes (variagdo nas correntes
oceanicas). Analisou-se analiticamente a estabilidade e demonstrou-se a convergéncia
assintotica dos veiculos individualmente e em formacao. Finalmente, ressaltou-se a facilidade
de implementacdo 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.

Sousa e Paglione (2012) implementaram a técnica de controle ndo linear, conhecida
como Regulador Integrativo Universal, e desenvolveram uma proposicao dos valores de graus
relativos de parametros da dindmica de voo comumente controlados. A validacgdo destes valores
foi feita com base em resultados de simulagdes. O RIU foi implementado para o controle de
altitude, velocidade, angulo de ataque, angulo de atitude, taxa de arfagem, taxa de guinada,
angulo de rolamento, angulo de proa e posi¢do longitudinal para um modelo matematico ndo
linear do caca F-16. Sousa (2013) aplicou a mesma técnica no controle de um avido de
transporte convencional muito flexivel.

O RIU foi aplicado satisfatoriamente no controle da dindmica longitudinal
(SESHAGIRI & PROMTUN, 2008), (ENE, 2013) e lateral (VO & SESHAGIRI, 2008) da
aeronave caca F-16. Também, foram obtidos excelentes resultados no controle de uma aeronave
muito flexivel em Sousa (2013) e em Sousa et al. (2013). Nestes dois Gltimos, por meio do uso
de observadores de alto ganho, foi possivel estimar as derivadas de altitude, velocidade e do
angulo de guinada. E tambeém, através do RIU foi possivel projetar amortecedores de arfagem
e de guinada, além de realizar o rastreamento de velocidade, altitude e angulo de rolamento. A
robustez desta técnica de controle demonstrou uma alta capacidade para compensar os efeitos
da flexibilidade estrutural, refletidos na diminuicdo da eficiéncia das superficies de controle
(SOUSA, 2013).

Santos (2017) utilizando a mesma metodologia que Sousa e Paglione (2012), avaliou o
comportamento do caga Mirage Ill, utilizando o RIU, quando o mesmo apresentar um defeito
em uma de suas superficies de controle. O controle foi utilizado inicialmente para controlar a
dindmica da aeronave sem falhas, e posteriormente, foi introduzida uma falha e realizada as
adaptacOes na tentativa de que este controlasse a aeronave, quando ocorre uma falha do tipo

travamento no aileron.
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Em Diaz-Méndez et al. (2017) o RIU foi aplicado em um péndulo invertido ndo linear,
com o intuito de demonstrar a aplicacdo do projeto analitico e calculo dos pardmetros do
controlador.

Campos (2017) fez um estudo detalhado, via simula¢cdes numéricas e controle de voo,
acerca do uso de leis de controle, para controlar a dindmica de duas aeronaves, uma aeronave
rigida, Mirage 111, e uma aeronave de asas flexiveis com a metodologia NFNS_s (Non Linear
Flight Dynamics — Non Linear Structural Dynamics, strain based formulation), (NFNS_s190),
(SOUSA, 2013).

As leis de controle utilizadas em Campos (2017) foram, controle Proporcional
Derivativo Integrativo (PID), Regulador Integrativo Universal (RIU), Inversdo Dinamica e
Sliding Mode. Foi realizada uma comparacdo dessas técnicas de controle com base em
resultados de simulacGes feitas para verificar o desempenho e sintonia dos controladores,
chegando a concluséo de que cada lei tem seus prds e contras. Porém, o RIU teve suas vantagens
comparada com as demais, como: i) simplicidade das expressfes obtidas para as leis de
controle; ii) o fato de ndo serem requeridos conhecimentos detalhados do modelo matematico
do avido; iii) a precisdo dos resultados obtidos, mesmo com o uso de atuadores; iv) robustez da
lei de controle; v) capacidade de compensar efeitos de flexibilidade estrutural.

Contudo, em Campos (2017), a melhor técnica utilizada foi o Regulador Integrativo
Universal, pois com base na analise dos resultados obtidos, ficou constatada a eficiéncia da lei
de controle, que permitiu controlar diferentes varidveis apenas ajustando 0s ganhos
experimentalmente e salvo as limitacdes fisicas do sistema e limitacGes de esforco em localizar
os coeficientes 6timos, apresentou resultados satisfatérios. Diaz-Méndez et al. (2019) fez uma
analise detalhada sobre o projeto do controlador ndo linear Regulador Integrativo Universal
(RIU) com énfase na obtencdo analitica dos seus parametros sintonizaveis e na demonstracao
analitica de estabilidade da técnica de controle, aplicada no controle de voo na aeronave de
combate, Mirage IlI.

Campos et al. (2020) propuseram resolver um problema de rastreamento de um
quadrirotor utilizando uma nova lei de controle néo linear baseada no RIU, considerando o
ganho principal dependente do erro de rastreamento (ganho variavel). A lei de controle no
trabalho apresentado é chamada Regulador Integrativo Universal Modificado, obteve uma
melhora na resposta transitoria e reduziu a demanda de controle, quando comparado a
abordagens anteriores de controladores similares. Foi demonstrado a estabilidade utilizando

uma funcdo candidata de Lyapunov.
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Baseado em estudos recentes, é possivel afirmar que a técnica de controle Regulador
Integrativo Universal € utilizada em diversas pesquisas, como Liu et al., (2009), Benamor et
al., (2011), Prusty et al., (2016), Ren et al., (2017), Diaz-Méndez et al., (2017), Campos et al.,
(2020), entre outros.

Habitualmente, para estudos de controle, principalmente em aeronaves, a maioria dos
pesquisadores optam por utilizar técnicas de controle ja desenvolvidas e sem nenhuma
modificacdo. Assim, ha poucos estudos utilizando uma abordagem modificada a partir do
Regulador Integrativo Universal na literatura e necessarios para o desenvolvimento desta
técnica. Este fato junto com os possiveis ganhos na modificagdo proposta tornam esta pesquisa

importante e vélida.

2.1.3 Controle Adaptativo

O controle adaptativo surgiu de uma necessidade préatica de controle em que sistemas
realimentados ndo eram satisfatorios, essa necessidade foi o projeto de aeronaves de alto
desempenho. Essas aeronaves operam com grande variacdo de velocidade e altitude e
descobriu-se que o controle com ganho constante e realimentacédo linear funcionava bem para
uma condigdo de controle, mas ndo em todas as condi¢des de voo (HAGGLUND, et al., 1995).

Um sistema de controle por realimentacdo tem como objetivo o desenvolvimento de um
sistema que seja capaz de manter certo desempenho mesmo com perturbacdes que o afetam.
Porém, para determinadas situa¢Bes, em que ocorrem variacdes maiores e mais significativas
para 0 comportamento dindmico do sistema controlado, os coeficientes constantes e 0 ganho de
realimentacdo ndo sdo capazes de atingir o desempenho desejado. Assim, o controle adaptativo
aparece como solucéo para a adequacéo dos parametros do controlador, variando-os de forma
a manter as especificacoes de desempenho do sistema.

Sistemas adaptativos sao importantes por possuirem propriedades Uteis e muitas vezes
singulares, que podem ser utilizadas proveitosamente para projetar sistemas de controle com
melhor desempenho e funcionalidade.

Todos os resultados obtidos com o uso do Regulador Integrativo Universal sdo um
estimulo para a continuacao dos estudos desta téecnica. Um aperfeicoamento considerado para
esta técnica de controle é o uso de ganhos variaveis, que poderiam ser usados para aumentar a
eficiéncia no rastreamento de sinais comandados, particularmente para os parametros que
possuem graus relativos 3 e 4. Neste caso, foi considerada a ideia de controle adaptativo. Nesta

secdo sdo apresentados resultados de estudos com o uso de controle adaptativo, somente.
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Tang et al. (2007) desenvolveram uma abordagem direta para o controle adaptativo de
uma classe de sistemas néo lineares de multiplas entradas multiplas saidas (MIMO) na presenga
de falhas de atuadores. Nela, é projetado um controlador adaptativo de compensacéo de falha
capaz de acomodar incertezas, valores e padrdes de tempo de falha do atuador.

Segundo Promtun e Seshagiri (2009) atualmente, as abordagens na area de controle de
voo reconfiguravel incluem o Multiple Mode Switch (XIAO et al., 2010), o Pseudo Inverse (LI
& CHEN, 2003), o Adaptive Control (BRINKER & WISE, 2000), Control Allocation
(DAVIDSON et al.,, 2001, e SHERTZER et al.,, 2002), a Eigenstructure Assignment
(BODSON, 2002) e o Sliding Mode Control (WELLS & HESS, 2002).

Bouadi et al. (2011a) aproveitando a capacidade de modos deslizantes em lidar com
incertezas paramétricas, propds um controlador adaptativo combinando as técnicas de controle
ndo lineares NDI e SMC, para o controle de trajetdria longitudinal de uma aeronave de
transporte cujo modelo é 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.

Loukal e Benalia (2016) fizeram uma comparacdo entre um controlador Fuzzy com
ganho adaptativo e um controlador Pl convencional, usado para controle de velocidade com
controle direto de orientacdo de fluxo do estator de um motor de indugdo duplamente
alimentado. O controlador Fuzzy foi utilizado para ajustar, em tempo real, os ganhos do
controlador e os resultados obtidos mostraram a eficacia do método, com bom desempenho e
robustez contra perturbacfes exteriores.

Lee e Tsai (2010) apresentaram um controlador adaptativo baseado em Lyapunov com
acdo integral para helicopteros de pequena escala, realizando misséo de langamento aéreo. O
controlador proposto foi projetado por meio de uma abordagem de backstepping adaptativo. O
método proposto ndo apenas superou a variacdo abrupta de massa, mas também forneceu

melhor desempenho para erros de posigéo inicial.
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Wang et al., (2020) propuseram uma estratégia de controle adaptativo tolerante a falhas
para um helicoptero quadrirotor na presenca de falhas no atuador e incertezas do modelo
integrando o controle por modo deslizante e a rede neural de fungéo de base radial. Assumindo
o0 conhecimento dos limites das perturbacgdes externas, um controle de modo deslizante de linha
de base é primeiro projetado para alcangar o desempenho de rastreamento do sistema desejado
e manter a insensibilidade as perturbacfes. Esquemas de controle adaptativo neural sdo
construidos e incorporados ao controle de modo deslizante da linha de base para lidar com eles.
Foram feitos varios testes de simulacdes para validar a eficacia da estratégia de controle
proposta, onde um quadrirotor esta sujeito a variagdes de momento de inércia e diferentes niveis
de falhas no atuador.

Agarwal et al., (2021) analisaram algoritmos para controle adaptativo, principalmente
focados no controle adaptativo por modelo de referéncia (MRAC) de forma que, apesar de
qualquer incerteza, os parametros permanegcam proximos ao comportamento de um modelo de
referéncia desejado com a combinacéo de inversdo dindmica como controlador adaptativo para
tais cenarios, o que ajuda no desacoplamento dos estados de voo para o sistema ndo linear.

Nas literaturas recentes, ja existem varios trabalhos referentes ao projeto de controle
adaptativo por modelo de referéncia (MRAC) para um quadrirotor UAV, como Whintehead e
Bieniawski (2010), Schreier e Darmstadt (2012), Dydek et al., (2013), Chen et al., (2014),
Selfridge e Tao (2014), Selfridge e Tao (2016), Fan et al., (2016), Jurado et al., (2017), entre
outros.

Whintehead e Bieniawski (2010) demonstraram a aplicacdo do MRAC de realimentacao
de estado aum UAV em miniatura de quadrirotor. Incluindo aspectos de modelagem de sistema
nominal e ndo nominal, selecdo de modelos de projetos apropriados e modificacdes Uteis na
abordagem basica para a dindmica especifica em consideracdo. O projeto foi implementado no
Laboratorio de Tecnologia de Enxame De Veiculos da Boeing e os dados de um voo de teste

de laboratdrio exibiram a robustez do esquema de controle desenvolvido para perturbacoes.
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Schreier e Darmstadt (2012) propuseram duas variantes de controladores de espaco de
estados adaptativos para estabilizacdo de atitude e auto ajuste de um quadrirotor. Primeiro,
propuseram a utilizacdo de um Controlador Adaptativo de Identificacdo de Modelo (MIAC),
em termos de combinacdo de um estimador de minimos quadrados recursivo com esquecimento
exponencial com um controlador de espaco de estados de tempo discreto integral. Além disso,
um esquema de controle adaptativo por modelo de referéncia (MRAC) de tempo continuo
baseado na teoria de Lyapunov é aplicado a dinamica simplificada do quadrirotor, o que garante
estabilidade assintdtica global para sistemas globais lineares. A eficacia dos métodos
adaptativos sugeridos € demonstrada em simulacBes e os resultados sdo comparados a um
controlador de espaco de estado integral ndo adaptativo.

Dydek et al., (2013) aproveitando a aplicacdo do controle adaptativo de referéncia de
modelo direto e indireto a uma plataforma de veiculo aéreo néo tripulado quadrirotor leve e de
baixo custo, um controlador de rastreamento de trajetéria de linha de base € aumentado por um
controlador adaptativo. A abordagem € validada utilizando simulacdes e testadas em voo em
uma instalacao de teste interna. O controlador adaptativo oferece maior robustez as incertezas
paramétricas. Em particular, descobriu-se que é eficaz na mitigacdo dos efeitos de uma
anomalia de perda de empuxo, que pode ocorrer devido a falha de componente ou dano fisico.

Chen et al., (2014) propuseram um esquema de controle adaptativo por modelo de
referéncia (MRAC) multivariavel estavel para um quadrirotor com sistema de controle de voo
MIMO com perturbacdo externa desconhecida. Primeiramente foi projetado um observador de
perturbacao para monitorar bem a perturbacdo desconhecida. E entdo, o controlador adaptativo
foi desenvolvido com base no observador de perturbagéo para compensar a perturbacao externa
e rastrear os estados desejados do sistema.

Veiculos aéreos nao tripulados multirotores (MAVS) com capacidade de interagdo com
0 ambiente tém recebido atencdo crescente recentemente. No entanto, a rapida mudanca de
parametros durante o voo apresenta um desafio para o controle estdvel dos MAVs. Fan et al.,
(2016) desenvolveram um controlador de linha de base de um quadrirotor com base no controle
adaptativo por modelo de referéncia classico (MRAC) e um identificador é introduzido para
lidar com a incerteza nos parametros. Especificamente, o método recursivo dos minimos
quadrados com fator de esquecimento (FFRLS) é usado para projetar o identificador. Foram
feitas simulagdes tanto com o controlador MRAC de linha de base quanto o controlador MRAC
aumentado. Os resultados mostraram melhoras na estabilidade na presenca de mudancgas de

parametro com o controlador MRAC aumentado.
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Jurado et al., (2018) propuseram um esquema de controle adaptativo por modelo de
referéncia (MRAC) para realizar a tarefa de controle de atitude para um veiculo aéreo ndo
tripulado (UAV) quadrirotor decomposto em sistemas rotacional e translacional. Cada sistema
foi representado por um modelo parametrizado a partir do qual um MRAC direto foi projetado.
Um controlador PID foi implementado para controle de altitude.

O quadrirotor é um sistema ndo linear altamente acoplado, como em Labbadi e
Cherkaoui (2019). Algoritmos de controle sdo necessarios para sua estabilizacdo, como em
Castillo et al., (2004) e Khan e Kadri (2014).

No presente trabalho, foi estudado e aplicado a técnica de controle Regulador
Integrativo Universal, aproveitando as qualidades do SMC, principalmente sua robustez. Foi
modificado o ganho principal, tornando esse ganho uma variavel diretamente dependente do
erro de rastreamento, seguindo uma funcéo linear conhecida, no controle das aeronaves.

Foi testada a integracdo das técnicas do RIU com o MRAC, com o intuito de usar
vantagens de ambas técnicas. Foi feita uma comparacdo das leis de controle RIU, RIUM,
MRAC, RIU + MRAC e RIUM + MRAC, fazendo-se uma comparagdo destas técnicas aos
problemas de rastreabilidade, incluindo perturbacdes e falhas. Utilizou-se um quadrirotor para
verificar a eficiéncia da abordagem via simula¢des numéricas.

Algumas das contribuicdes do presente trabalho sdo: a novidade da modificacdo
proposta no RIU, e a soma das leis de controle RIU + MRAC, RIUM + MRAC, com e sem
perturbacao e aplicacdo de falha, e o resultado de suas melhorias esperadas em problemas de
rastreamento de controle de voo. Realizou-se a demonstracdo analitica de estabilidade da lei de
controle RIUM do quadrirotor, como forma de incentivar o uso desta técnica em futuros
projetos de sistemas de controle.
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3. FUNDAMENTOS TEORICOS DAS LEIS DE CONTROLE
ROBUSTAS E ADAPTATIVAS CONSIDERADAS

O foco neste capitulo é passar os conceitos de modos deslizantes, superficie deslizante,
camada limite, importancia e utilidade das técnicas de controle Regulador Integrativo Universal
(RIU), baseado nos trabalhos de Khalil (2000) e Seshagiri e Khalil (2005) e Controle
Adaptativo por Modelo de Referéncia (MRAC), e também, a modificacdo do ganho principal
na técnica de controle Regulador Integrativo Universal. Tornando esse ganho adaptativo como
uma variavel diretamente dependente do erro de rastreamento.

A técnica de controle do tipo Regulador Integrativo Universal é derivada da técnica de
controle por modos deslizantes, ou seja, por estrutura variavel que pode ser visto no Apéndice
A. Devido a este motivo um melhor entendimento desta técnica do Regulador Integrativo
Universal s6 é possivel ao se ter um conhecimento prévio de controle por modos deslizantes.

O Regulador Integrativo Universal (RIU) é uma técnica relativamente recente na qual é
introduzida ag&o integrativa condicional ao controlador por estrutura varidvel (VSC — Variable
Structure Control), também conhecido como controle por modos deslizantes (SMC — Sliding
Mode Control). E também a funcéo sinal é substituida por funcdo saturacdo. E ainda, ndo se
requer o controle equivalente (que é funcdo da dindmica do sistema). Este controle equivalente
é praticamente o controle por inversdo dindmica. Este controlador possui uma estrutura simples
e facil de implementar, pois ndo é requerido nenhum conhecimento detalhado do modelo,
precisa-se unicamente de duas informacdes a respeito do sistema a ser controlado: i) grau
relativo e ii) sinal do ganho de alta frequéncia.

O RIU foi apresentado pela primeira vez por Khalil (2000) para sistemas ndo lineares
SISO. Depois foi estendido em Seshagiri e Khalil (2005) para sistemas MIMO, onde foi
mostrado que a estrutura do regulador integrativo universal coincide com o Pl classico e
controladores PID, seguido por saturagcdo, para sistemas com grau relativo um e dois
(SESHAGIRI e KHALLIL, 2005). Nesta técnica ndo se usa 0 SMC ideal, é necessario fazer uma
aproximacéo da técnica do SMC por meio da substituicdo da funcdo (sgn(s)) (descontinua)
por uma continua, definida pela funcéo saturacdo (sat(s/u)) a fim de minimizar o fenémeno

de chattering.
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A principal inovacdo desta técnica de controle é a inclusdo de um integrador
condicional, o qual age exclusivamente dentro da camada limite da superficie deslizante. De
acordo com Vo e Seshagiri (2008) a estrutura deste controlador é um caso especial do projeto
genérico de um controlador de regulacéo de saida robusto, para sistemas transformaveis a forma
normal, cujo integrador condicional permite o uso de pequenos ganhos.

Segundo Sousa e Paglione (2012), o RIU tem apresentado resultados satisfatorios no
controle da dindmica de voo de aeronaves.

A técnica do regulador integrativo universal, desenvolvida a partir da técnica de controle
por estrutura variavel, possui as vantagens do controle por estrutura variavel e minimiza as
desvantagens desta mesma técnica de controle. A aplicagdo de técnicas de controle ndo lineares
em controle de voo vem ganhando popularidade nos Gltimos anos. Suas principais vantagens

Sao:

) A estabilidade desta técnica de controle pode ser provada analiticamente;

i) Imprecisdes no modelo e perturbacdes externas podem ser compensadas;

iii) N&o é requerido conhecimento detalhado do modelo. As Unicas informacdes requeridas
séo o grau relativo do sistema e o sinal do ganho de alta frequéncia (SESHAGIRI &
KHALIL, 2005);

iv) O chattering € minimizado ao se trocar a funcéo sinal (sgn(s)) pela funcéo saturacéo

(sat(s/u)), e também ao se usar integracdo condicional.

Todos esses fatores sdo um incentivo para 0 uso desta técnica para se controlar a

dindmica de voo de aeronaves.

3.1 REGULADOR INTEGRATIVO UNIVERSAL

A concepcdo do regulador integrativo universal comecou no final do século passado
com o trabalho desenvolvido por Mahmoud e Khalil (1996), os quais introduziram controle
integral para garantir estabilidade assintdtica e 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, desde que compartilhe 0 mesmo grau relativo

e mesmo sinal do ganho de alta frequéncia (KHALIL, 2000).
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O RIU é derivado da técnica de controle ndo linear SMC (Sliding Mode Control), mas
inclui um saturador. em vez do original interruptor liga/desliga do SMC, a fim de reduzir o
fendmeno de vibracdo (chattering) na saida do controle, sua implementacéo € simples.

A definicdo dos graus relativos requer o calculo de derivadas de Lie sucessivas até que
seja verificada uma relacéo direta entre uma das derivadas da saida comandada e o sinal de
entrada, ou seja, grau relativo de um sistema é o nUmero de vezes que precisamos derivar a
saida y até que apareca o controle u explicitamente.

Aproveitando a flexibilidade de Mahmoud e Khalil (1996), a respeito da escolha da
técnica de controle a ser usada para estabilizar o ponto de equilibrio do sistema, Khalil (2000)
propbs o RIU para sistemas SISO, de fase minima, mas usando observadores de alto ganho,
além disso sugeriu um procedimento de sintonizacdo dos parametros chave do controlador.

Neste trabalho utiliza-se a técnica de controle RIU proposta em Khalil (2000) e
estendida em Seshagiri e Khalil (2005) para sistemas MIMO com o intuito de resolver o
problema de rastreabilidade aplicado a um quadrirotor, sua dindmica é ndo linear e com graus
relativos bem definidos.

A principal inovagdo desta técnica deve-se a melhora da resposta transiente do sistema
causada pela acdo integral, a qual € realizada com a introducdo de um integrador, o qual age
condicionalmente, dentro da camada limite. Isto ¢, o RIU € um controlador por modos

deslizantes continuo, ou seja, utiliza-se saturador, com um integrador condicional.

3.1.1 Projeto Analitico do Controlador RIU

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

(2005). Esta abordagem é para sistemas MIMO de fase minima e adaptavel a sistemas SISO.
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3.1.1.1 Definigéo do sistema a controlar

Como ja& mencionado anteriormente, o Regulador Integrativo Universal (RIU),
desenvolvido por Seshagiri e Khalil (2005), é direcionado para a regulacdo de saidas de
sistemas ndo lineares MIMO (Multi-Input Multi-Output). Uma das limitaces dessa abordagem
é que a referéncia deve ser assintoticamente constante. Para simplificar a explicacdo, no
presente trabalho o sistema MIMO de segunda ordem é preciso estar na forma candnica de

entrada como na Equacéo 3.1.

).Cl = xZ
Xy = f(x1,%2) + g(xg, x)u (3.1)
y =X

Onde x = {x,, x,} pertence ao espaco R™ e é chamado de vetor de estados do sistema e
n a ordem do mesmo, u a entrada de controle, pertence ao espaco R™ e é chamado de vetor de
controle sendo m o nimero de controles disponiveis e f(x;,x;) € R™ e g(x1,%x,) € R™™ sdo

fungbes continuas. Definindo-se y,.r = x; . como funcdo de referéncia, o erro de

ef
rastreamento € definido como e;(t) =y — y,.r , isto €, a diferenca entre a saida real e a

referéncia.
3.1.1.2 Projeto da lei de controle

O problema de controle serd determinar o valor da entrada de controle u para garantir a
convergéncia assintotica do erro de rastreamento e;(t) para zero. Para isso, € necessario
transformar o sistema na forma normal, isso é feito derivando varias vezes uma Derivada de
Lie do vetor de saida y até que a entrada de controle u apareca. Este procedimento permite
separar a dindmica interna do sistema da dinamica “externa”. No caso do sistema definido na

Equacdo 3.1, a dindmica externa do sistema € descrita pela Equacéo 3.2.

{ é1=ez

é; = f(er,e2) + gley, ex)u (3.2)
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Como j& mencionado anteriormente, o controlador RIU é uma melhora do controle por
modos deslizantes utilizando integradores condicionais. A definigdo da lei de controle é feita
nas seguintes etapas: i) define-se uma lei de controle com realimentacéo de estados. Isto é feito
com base na hipétese de que o erro e suas derivadas estao disponiveis para retroacao; ii) define-
se um observador de alto ganho. No caso quando as derivadas dos erros medidos ndo estejam
disponiveis para retroagéo.

O primeiro passo no projeto de leis de controle por modos deslizantes / estrutura variavel
é especificar a superficie deslizante, sem o integrador, na qual o movimento deslizante acontece.
Cabe salientar que a ordem é definida pelo respectivo grau relativo (SESHAGIRI & KHALIL,
2005), (SLOTINE & LI, 1991).

O Unico conhecimento do modelo necessario para projetar a lei de controle RIU € o grau
relativo (p) do sistema a ser controlado, ou seja, 0 numero de derivadas da saida a serem
executadas para encontrar uma relacdo direta com a entrada de controle, explicado em Diaz-
Méndez (2019), e o sinal de alta frequéncia Seshagiri e Khalil (2005).

Na auséncia da acdo integrativa, é definida a seguinte superficie deslizante:

pi—1
5 = Z kief + e}, (3.3)
=1

Sendo que as constantes kf, ou seja, ki, k5,..., k5 _, sdo escolhidas de tal forma que o
polindmio A7~ + kj _,AP"2 4. +k{ = 0 seja Hurwitz, ou seja, que suas raizes A*, 42,...,
APi=1 possuam estritamente parte real negativa, ou seja, tenha todas as suas raizes no semi-
plano complexo esquerdo, isto é suas raizes < 0. De tal forma que quando as suas superficies
sejam restritas a s; = 0, 0 erro de rastreamento e! e suas derivadas convirjam para zero
(SESHAGIRI & KHALIL, 2005). Caso as derivadas do erro ndo estejam disponiveis, utiliza-
se observadores de alto ganho para estima-las.

Faz-se a seguir a introducdo do integrador condicional, no qual a integracdo ocorre

apenas dentro da camada limite, modificando a superficie deslizante ideal, obtendo-se:

s; = kio; + Z k}eji + e;',i (3.4)
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Desta forma o erro permanente tenderd para zero e a resposta transitdria ndo sera
prejudicada. Para um melhor entendimento da Equacéo 3.4, nesse trabalho, pode-se reescrever
a funcéo deslizante como a Equacao 3.5. A superficie deslizante com integrador condicional é

definida como:
s =koo + ke, + e, (3.5)

Sendo g; a saida do integrador condicional da Equacao 3.6. Percebe-se que a partir deste
passo faz-se uma aproximacdo continua do controlador por modos deslizantes usando-se a

funcdo saturacdo sat(.). O integrador condicional € definido como:
. i Si i
0; = —kOO'i + ‘Llisat ‘[T B kO >0 (36)
i

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

Dentro da camada limite ocorrera a integracdo condicional e o erro de rastreamento
convergira para zero.

A constante k; € R™™ deve satisfazer a condicdo (Hurwitz), é selecionado como A +
k, = 0, de tal forma que os autovalores A possuam parte real negativa, isto é k; > 0, isso é
feito para garantir a convergéncia da superficie deslizante s. Como mencionado anteriormente,
0 RIU inclui um Integrador Condicional (IC), na Equacdo 3.4 a variavel o representa a saida

desse IC, e o proprio IC é definido na Equacdo 3.6. Reescrevendo a Equacao 3.6 tem-se:
6 = —ko + psat(s/p) (3.7)

Sendo que o termo sat(.) é uma suavizacdo do termo descontinuo sign(.) feita em
uma fina camada (camada limite) em torno da superficie (s + u). Esta suavizacéo é feita com
0 intuito de minimizar o chattering (oscilagbes com altissimas frequéncias). A funcdo de

saturacao é expressa como:

s/u,sels| <1

sat(s/u) = {sign(s),se Is| > 1 (3.8)
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Em Seshagiri e Khalil (2005), com o intuito de simplificar o controlador, finalmente é
definida a expressdo para a lei de controle do tipo regulador integrativo universal para controlar

sistemas com dindmica néo linear, apresentada na Equacéo 3.9.

koo + kieq + kye,+...+e
u=—K. [sat (2)] = - .lsat( 0 L p 2 p)l (3.9

Onde:

W: espessura da camada limite.

e.=y—r

r: sinal de referéncia.

e,. derivadade e,deordemi—1,i =1,2,...,p
p: grau relativo.

o integrador condicional.

s: superficie deslizante.

k: ganho principal do controlador.

ko: ganho usado no integrador condicional.

Alguns recursos tornam essa técnica de controle uma ferramenta importante para
melhorar o desempenho da resposta dindmica de sistemas ndo lineares. Um desses recursos €
sua natureza nao linear, o RIU é baseado na lei de controle ndo linear SMC (Sliding Mode
Control), mas inclui um saturador, em vez do original interruptor liga/desliga do SMC, a fim
de reduzir o fendmeno de vibracdo (chattering) na saida do controle. Outra caracteristica
importante é a inclusdo de um Integrador Condicional (IC), que melhora a degradacdo de
desempenho causada, em esforcos anteriores, pela inclusdo de integradores convencionais. O
IC melhora a resposta transitoria do sistema e garante ao mesmo tempo, erro de rastreamento
zero.

Segundo Seshagiri e Khalil (2005), os parametros do controlador a serem ajustados sao
K e u. u deve ser escolhido suficientemente pequeno para recuperar o desempenho do SMC
ideal (mudando a superficie deslizante) e o valor minimo do ganho K pode ser determinado por
meio de demonstragdo analitica, como feito em Diaz-Méndez et al. (2019) e Damm e Nguyen

(2011) ou simplesmente definido o valor fisico maximo permitido.
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Esta técnica de controle é resultado de varios trabalhos resumidos em uma série de
artigos como: Seshagiri e Khalil (2005), Khalil (2000) e Khalil (2002). Vale ressaltar que o
desempenho do RIU no controle de voo foi comprovado em diversos trabalhos, como em Vo e
Seshagiri (2008), Seshagiri e Promtun (2008) e de Sousa e Paglione (2012), e recentemente em
Campos (2017), Campos et al. (2017), Diaz-Méndez et al. (2019), Oliveira (2020) e Diaz-
Méndez et al. (2022).

3.2 REGULADOR INTEGRATIVO UNIVERSAL MODIFICADO

O RIU original possui uma caracteristica, na qual o seu saturador altera sua estrutura
quando mais proximo do equilibrio. Consiste que quando a superficie deslizante € maior que
um determinado valor, esse valor é chamado de camada limite (espessura em torno de s = 0).
Segundo Seshagiri e Khalil (2005) o valor da camada limite deve ser o suficientemente pequeno
de tal forma que o desempenho da aproximacédo continua dos modos deslizantes se aproxime
dos modos deslizantes ideal. O comportamento do SMC associado ao IC é ainda um pouco de
estrutura variavel, mas de uma forma muito mais suavizada, a abordagem de saturacgdo é ativada
para reduzir a vibragdo (chattering).

O RIU original tem uma estrutura variavel. Sua superficie de deslizamento altera sua
estrutura quando mais préxima do equilibrio, ou seja, quando a superficie de deslizamento é
menor que um determinado valor, esse valor é chamado de camada limite (espessura em torno
de s = 0).

Muda-se a estrutura do RIU dependendo se a superficie deslizante se encontra dentro
ou fora da camada limite. Cabe salientar que o saturador ndo altera a estrutura. Fora da camada
limite o RIU se comporta igual ao SCM Ideal/Original. Porém apenas dentro da camada limite,
devido ao integrador condicional, o controlador tem um efeito anti-windup que melhora a
resposta transiente do sistema controlado.

Em Damm e Nguyen (2011), foi feita uma modificagdo do RIU, assumiu-se que o0 ganho
principal do controlador ndo depende da dinamica interna do sistema a fim de simplificar o
calculo analitico dos pardmetros do controlador. A implementacdo desta modificagdo no

controle da dindmica de voo foi feita no sistema de controle de um avido de combate: F-16.
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O principal ganho a ser ajustado no RIU original é uma constante que ndo depende
diretamente do erro de rastreamento. Nesta se¢do é proposta uma modificacdo desse ganho.
Este ganho é considerado variavel e linearmente dependente do erro de rastreamento, é uma
combinacdo de RIU e ganho pequeno, como em Sousa e Paglione (2012). Espera-se uma
reducdo na demanda de controle e uma melhoria na precisdo da resposta dindmica de um
quadrirotor durante a execucdo de um problema de controle de rastreamento. Serdo descritos
os indices usados para comparar a resposta de ambos os controladores (com e sem a
modificacéo).

Como mostra na Equacao 3.9, o ganho K do RIU original é uma constante. Seu valor
minimo pode ser determinado com precisdo somente se 0 modelo matematico for bem
conhecido. Inspirados nos trabalhos de Ba et al. (2018), Zhang et al. (2008) e Loukal e Benalia
(2016), onde um ganho muda diretamente com o erro de rastreamento. No presente trabalho é
proposta a seguinte funcao linear (Equacdo 3.10) para o ganho K, de modo que dependa do

erro.
K(e;) = ale;|+ b (3.10)

Onde os parametros reais a e b s@o encontrados por um processo de tentativa e erro. Os
parametros a e b sdo definidos como inclinacéo e ganho com erro zero, respectivamente.

Os resultados sdo comparados usando dois indicadores ou indices de desempenho, o
erro acumulado (EA) e a demanda de controle (DC). Eles sdo definidos neste trabalho da

seguinte forma:

t=T
EA = Z |e{| parai =x,y,z (3.11)
t=0

t=T
DC = Zt=0|u(t) . (3.12)

Onde T € o tempo de simulagdo e u,, a entrada de controle de equilibrio, esse ultimo
parametro € constante e depende das condigdes iniciais de equilibrio.

Alguns trabalhos tém apresentado indices de desempenho utilizando valor absoluto
como em Ren et al. (2017), Diaz-Méndez et al. (2022), Campos et al. (2020) e Barbosa (2017).
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Portanto, a nova equacdo para a lei de controle Regulador Integrativo Universal
Modificado (RIUM) é:

koo + kieq + kyey+...+e
u=—K(ep). [sat <£>] = —K(ey). [sat( 0 LA p)l (3.13)
u u
E, substituindo a Equacédo 3.10 na Equacéo 3.13, tem-se:
S
u = —(ale;| + b). [sat (;)]
(3.14)

= —(aleq| + b). [sat(

koo + kieq + kyep,+... +ep>l
U

33 CONTROLE ADAPTATIVO POR MODELO DE REFERENCIA
(MRAC)

Dentre os varios tipos de configuracdes de controles adaptativos, o Controle Adaptativo
por Modelo de Referéncia (MRAC) é um controle relativamente facil de se implementar, com
certa rapidez de adaptacdo e pode ser utilizado em diversas situacOes. Devido a essas
caracteristicas, esse foi um dos modelos adotados na realizacdo desse trabalho.

Se espera que o RIU Modificado, tenha o ganho K, variavel no tempo, de forma a obter
respostas melhores que o RIU original, principalmente quando aplicado perturbaces e falha.

Existem técnicas de controle tolerantes a falhas, nas quais o ganho adaptativo garante
que o sistema vai conseguir compensar as falhas. A regra com a qual sdo definidos os ganhos
do MRAC foi usada como inspiracdo para conseguir projetar os ganhos adaptativos do RIU. A
forma como o ganho adaptativo é implementado serviu de inspira¢do no RIU modificado.

O diagrama representativo de um MRAC é dado pela Figura 3.1, este modelo possui
uma malha de realimentacdo principal, composta pelo processo e pelo controlador, e outra
malha de realimentacdo, que altera os parametros do controlador. A malha principal é chamada
de malha interna, enquanto a malha de ajuste dos parametros é chamada de malha externa
(HAGGLUND, et al., 1995).
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Figura 3.1 — Diagrama de Blocos do Sistema Adaptativo por Modelo de Referéncia.

Para simplificar a explica¢do, considerou-se um sistema simples de primeira ordem

representado pela equacéo diferencial:

ili_}t/ = —ay+ bu (3.15)

y € a saida do sistema que pretende-se controlar, u é a saida de um controlador, ou seja,
a entrada de controle e a e b sdo constantes desconhecidas que determinam a dindmica do
sistema.

O objetivo do Controle Adaptativo por Modelo de Referéncia (MRAC) é calcular uma
entrada de controle de modo que a saida do sistema seja 0 mais proximo possivel de uma saida
de um modelo de referéncia. O modelo de referéncia é um modelo que especifica o
comportamento desejado do sistema. Ou seja, a saida do modelo de referéncia é a saida desejada
do sistema. Durante o processo do MRAC, assume-se que 0 modelo de referéncia & conhecido.

Para 0 modelo da Equagéo 3.15, o modelo de referéncia ¢é definido por:

d
% = —AmYm + bmuc (3.16)



52

O modelo realmente tem-se que se comportar de maneira semelhante ao comportamento
do modelo de referéncia, ou seja, a saida y,, tem que ser o mais préximo possivel de y ou vice-
versa, e encontra-se uma lei de controle u em funcéo do tempo que ira conseguir realiza-lo.

vm € a saida do modelo de referéncia, u, é a entrada do modelo de referéncia, conhecido,
a,, € b, sdo os pardmetros do modelo de referéncia e sdo conhecidos. O sinal também é
conhecido, pode ser por exemplo, um impulso ou um sinal senoidal, entre outros.

Como u,. é conhecido simula-se o modelo de referéncia resolvendo-se a Equacéo
diferencial ordinaria 3.16 para calcular y,,, em funcdo do tempo, ent&o y,,, também é conhecido.
E tem-se que ter certeza de que a planta, ou sua saida y segue este sinal. A estrutura da entrada
de controle € dada por:

u(t) = 6;(Ouc(t) — 6,(t)y(t) (3.17)

0, e 8, sdo parametros de controle adaptativo que sdo determinados por um algoritmo.
O proprio controlador leva a entrada para 0 modelo de referéncia, ele acessa o valor de saida da
planta, entdo este é o mecanismo de realimentagdo. O sinal de controle acessa a saida da planta
e esses parametros 6, e 6, sdo 0s parametros que devem-se projetar. Especifica-se esses
parametros, ou seja, deve-se encontrar essas funcgdes 6, e 6, como funcdes do tempo.

O objetivo do algoritmo de controle adaptativo é determinar os parametros 6,(t) e
0,(t), tal que a saida do sistema y(t) seja 0 mais proximo possivel da saida do modelo de
referéncia y,, (t) para alguma funcdo de entrada de referéncia selecionada u.(t).

Para alcancar esse controle, o primeiro passo € substituir esse algoritmo de controle na
dindmica no sistema, entdo se substituir a lei de controle da Equacéo 3.17 na Equacéo 3.15, e

no final, obtém-se o sistema em malha fechada:

d
d_}t] =—(a+b8,)y + bO u, (3.18)

Comparando a Equagdo 3.18 com o modelo de referéncia da Equagdo 3.16. Fazendo
com que y = y,, e analisa-se a primeira parcela da Equagéo 3.18 e compara-se com a primeira

parcela da Equacdo 3.16, descobre-se que o valor de 8, é:

a, —a
6, = ’”T (3.19)



53

Fazendo o mesmo com a segunda parcela das Equacgdes 3.16 e 3.18, descobre-se que o

valor de 8, é:
b
6, = = (3.20)
b
Se 6, e 6, tomaram-se 0s seguintes valores constantes:
., bm , am—a
91:9127,92=92= b (3.21)

Ou seja, alcanca-se o comportamento desejado do sistema, assim pode-se concluir que
a dindmica do sistema em malha fechada, Equacao 3.18, é idéntica ao modelo de referéncia,
Equacdo 3.16.

Mas o problema é que néo se pode determinar os parametros 6 e 6, dessa maneira, pois
nédo se conhece a priori 0s parametros (constantes) a e b do sistema e consequentemente ndo
pode-se determinar os parametros 6; e 6, dessa forma. Ou seja, a dindmica da planta é
desconhecida, s6 se conhece a estrutura da dindmica da planta. Apesar disso, a analise
apresentada acima ajuda a validar a convergéncia do controlador adaptativo que sera
desenvolvido na sequéncia.

No entanto, os valores dos parametros 6, e 6, que atingem mais o0 comportamento 6timo
do sistema sdo importantes, pois, se o0 algoritmo de controle for projetado de maneira adequada,
0s parametros 8, e 8, devem convergir para esses valores nas simulagoes.

Existem muitas maneiras de derivar o algoritmo de controle adaptativo, uma das
maneiras mais conhecidas é utilizar a regra de controle adaptativo MIT. Seu nome deriva do
local onde foi desenvolvida, no Draper Laboratory do MIT (Massachusetts Institute of
Technology) (HAGGLUND, et al., 1995). Posteriormente, em 1973, este laboratdrio se separou
do MIT, para se tornar uma organizagédo de pesquisa independente e sem fins lucrativos.

A regra de controle adaptativo MIT visa minimizar a seguinte funcéo de custo:

J = %ez (3.22)
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O erro é simplesmente a diferenca entre a saida da planta y e a saida do nosso modelo

de referéncia y,,, definido por:

e(t) = y() — ym(0) (3.23)

Considerando-se um sistema de malha fechada em que o controlador tem um parametro
ajustavel 6, e 6,. Para diminuir o valor de J da nossa funcao de custo € razoavel ajustar 0s
parametros 6, e 6, nadirecdo do gradiente negativo de J, ou seja, pode-se simplesmente afirmar
gue a mudanca de 6, e 6, no tempo devem estar em direcdo negativa do gradiente da funcéo J
em relacdo aos parametros 6; e 6,, como indica na Equacdo 3.24. O que leva ao outro nome

pelo qual a regra é conhecida, Método do Gradiente. Calculando as derivadas parciais obtemos:

o, o] _ oe
ac ~ %o8, - %90,

(3.24)
e, a de
ac -~ %90, "% %e,

Esta é a regra MIT, onde as derivadas parciais ;Te e :Te chamadas de derivadas de
1 2

sensibilidade do sistema, revela como o erro ¢ influenciado pelo pardmetro ajustavel.

As variaveis 6, e 8, podem ser avaliadas como um vetor nos casos em que existem

2

diversos parametros ajustaveis, nestes casos, >
1

e :Te referem-se ao gradiente do erro com
2

respeito aos parametros.

Para calcular essas derivadas parciais, precisa-se expressar y(t) da Equacédo 3.18. O
primeiro passo é introduzir o operador diferencial (derivativo) p. Este é um operador muito
importante para representar as derivadas como p vezes f(t), isto é muito semelhante a
abordagem de Laplace, onde a variavel complexa s tem uma interpretacdo de tomar a primeira

derivada da Equacéo 3.18.

pf(e) = L0 (325)
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A Equacdo 3.18 especifica a dinamica da planta, essa primeira derivada pode ser

representada como p vezes y. Consequentemente, da Equagdo 3.18, obtém-se:

_ bbyu,
Y p+a+bb, (3.26)
Com base na Equacéo 3.26, o erro pode ser escrito conforme a Equacdo 3.27.
bo
ey (3.27)

=T atbe,

Aplicando as derivadas parciais na Equacdo 3.27 em relacdo aos parametros 8, e 6,

obtém-se:
de bu,
90, p+a-+bb, (3.28)
de —by '

6—92=p+a+b92

A Equacéo 3.28 representa as derivadas parciais. Analisando essas derivadas parciais,
elas ndo sdo computaveis, o problema € que os parametros a e b sdo desconhecidos, ndo se sabe
a dindmica da planta entdo é preciso introduzir alguma aproximacdo. No cenario ideal os
parametros 6; e 6, devem convergir para os valores 6; e 8, que tornam a dindmica em malha

fechada igual a dindmica do modelo de referéncia.
* b * - ~ -
Sef, =6;] = 7’” ed, =06; = a”;—a, entdo sabemos que temos um controlador perfeito.

Podemos usar a Equagéo 3.21 para supor que os parametros 6, e 8, sdo muito proximos do 6;

e 6. Isto torna todo este termo a,, igual a:

ay, =a+ b, =~ a+bb, (3.29)
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Fazendo-se esta aproximacao pode-se aproximar estes dois termos desconhecidos nos
denominadores na Equacdo 3.28, e as derivadas parciais se tornam p + a,, nos denominadores.

De acordo com isso, tem-se:

de _ bu,

06, - p+an, (3.30)
de —by

36, p+tan

Substituindo as derivadas parciais da Equacdo 3.30 na Equacdo 3.24 obtém-se as

~ .. ~ b
expressoes finais que descrevem as mudancas de parametros no tempo. Chama-se o termo «a —

m

de y, esse termo € um novo ganho de controle que é um parametro ajustavel no algoritmo de
controle adaptativo, ele deve ser definido pelo usuéario. A escolha do ganho de adaptacdo é

crucial. Entéo as expressoes finais sao:

do, b anu. AU,
S gl =—y
dt a, pta p+a
" " " (3.31)
d92 b amy amYy
——=a—" e=y e
dt am p+an p+a,
Para controlar os ganhos, normaliza-se este filtro:
1
3.32
. (3.32)
E torna-se
1
3.33
ora. (3.33)

Desta forma consegue-se que este filtro tenha um ganho de estado estacionario unitario,
que € muito conveniente para um algoritmo de controle. A Equacéo 3.31 é muito importante,

pois especifica a mudanca dos pardametros 6, e 8, em relacdo ao tempo.
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As Equaces 3.31 devem ser acopladas com a Equacédo 3.26 para descrever a dindmica
do sistema em malha fechada. Estas equagfes sdo escritas nas formas mistas de dominio do
tempo e operador diferencial p. Desta forma, para simular essas duas equacdes precisa-se
converté-las para um dominio de tempo puro e precisa-se escrever um modelo de espaco de
estados. Portanto, ap6s alguns passos algébricos, principalmente deseja-se ndo usar esses
operadores diferenciais p.

Pode-se simplesmente fazer isso revogando a definicdo de um operador diferencial,
Equacéo 3.31, e no final obtém-se o modelo de espaco de estados.

Substituindo a Equacdo 3.23 nas Equacdes 3.31, obtém-se:

él + amél = —Yanucy + ¥ amYmUc
0, + ambs = Yamy? — YamYmy (3.34)
y =—ay+ bBu, — b,y

Onde

. de; .. db;

et N Tt 3.35
6 =—"6;=— (3.35)

Esse sistema de equacBes diferenciais é acoplado com a Equacdo do modelo de

referéncia 3.16 que reescreve-se abaixo para maior clareza.

ddL;n = —amYm + bmuc (3.36)
Para os selecionados u.(t) podemos simular o modelo de referéncia, Equacao 3.36.
Dessa forma, obtemos a saida do modelo de referéncia y,, (t), que é uma funcdo conhecida do
tempo. As séries temporais {u.(t), y,,(t)} sdo utilizadas como “entradas” conhecidas para
orientar a dindmica.
Para simular o modelo da Equagéo 3.34 precisa-se escrever essas equagdes diferenciais
na forma de espaco de estados. Primeiramente, introduz as varidveis do espa¢o de estados, onde

X, 605, x,60,,x360,, x,60,, €xséasaiday.

X1 = 91,X2 = 91,x3 = 02,x4 = éz,XS =y (337)
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As variaveis y,, e u. sdo fungdes conhecidas em fungéo do tempo, pois pode-se simular
a dindmica de um modelo de referéncia para um valor conhecido de u, e pode-se obter y,,, para
que eles atuem como entradas, eles acionam esse modelo. Entdo o sistema original que era de
primeira ordem se torna um modelo de espaco de quinta ordem quando é acoplado com o
controlador adaptativo.

Aumenta-se a ordem do sistema, e além disso pode-se observar que embora a dindmica

seja linear, quando é acoplado na dinamica com o controlador adaptativo o sistema se torna ndo

linear.
Entdo, 0 modelo de espaco de estados sera:
X1 = Xy
Xy = —QmXy — Y ApuUcXs + YA VimUc
X3 = X4 (3.38)
Xy = —AmXg + VAmXE — YA YmXs
X5 = —axs + bu.x; — bxzxs

Além da regra de controle adaptativo MIT, existem diversas maneiras de derivar o
algoritmo de controle adaptativo.

34 CONTROLE ADAPTATIDO POR MODELO DE REFERENCIA
(MRAC) ACOPLADO NO REGULADOR INTEGRATIVO UNIVERSAL
(RIU)

Durante a tese, foi analisada também outra forma de integrar o RIU com 0 MRAC. Esta
técnica foi chamada de MRAC acoplado com RIU. A técnica é descrita a seguir:
Considere o modelo de referéncia como:

Xref = ArefXref + BrefUc (3.39)

Ym € asaida do modelo de referéncia, u, é a entrada do modelo de referéncia conhecida.
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Consideremos uma classe de sistemas incertos na forma:
ip = Apxp + Bph (u + 070(x,)) (3.40)

Onde xp € R™ ¢ o vetor de estado do sistema, u € R™ € a entrada de controle, By €
R™P*™ & a matriz de controle constante conhecido, enquanto Ap € R™*™ ¢ A € R™*™ sdo
matrizes constantes desconhecidas.

Conforme dito anteriormente, a lei de controle RIU é definida como:

u =K. [sat (f)] (3.41)

Adicionando a lei de controle RIU dentro do controle MRAC tem-se:

BpA
U, = (uRIU + @T(D(xp)) BP (342)
ref
Entdo a Equacdo 3.39 podera ser escrita como:
S
Xref = ArepXrer — Ksat <l_l> BpA + 0T ®(x,)BpA (3.43)

Para realizar o controle é preciso igualar a Equacéo 3.40 com a Equacéo 3.43, e isolar o

u para que as duas dindmicas linearizadas se comportem iguais.
Xp(Ayer — A S
y o (e —4p) (p) (3.44)

Arer—A ~
Declara-se que - = K entdo:
P

u=KIxp —Ksat (%) (3.45)
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Como o ganho K é adaptativo, a Equacéo 3.45 ficara:

—~ S
u=KIxp — Ksat (l_l> (3.46)
Obtém-se:
%p = Aresxp + BpA (u — K xp + 070(x;,)) (3.47)

Substituindo a Equacdo 3.44 na Equacdo 3.47 e sabendo que K, = K, — K,

Xp = Aresxp + BpAA (K;xp +07d(x,) — Ksat (%)) (3.48)
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4. MODELO DA AERONAVE

Na Ultima década, o campo da robotica tem atraido grande atencdo dos pesquisadores,
0 uso de robds aéreos, como os Sistemas Aéreos N&o Tripulados, incentivando todos os tipos
de pesquisa e desenvolvimento, devido a sua grande variedade de aplicacbes. Um quadrirotor
é um tipo de drone, que consiste em uma aeronave com quatro rotores, com capacidade de
pousar e decolar verticalmente (LABBADI E CHERKAOUI, 2019) e (XIONG, et al., 2014).

Quadrirotores sdo usados em uma variedade de aplicagdes, como missfes militares,
missdes de busca/resgate, protecdo ambiental e outras aplicac6es diversas (HASSANALIAN et
al., 2017) e (MAIRAJ et al., 2019).

No trabalho apresentado neste documento, as leis de controle foram projetadas para
controlar a dinamica de voo de um quadrirotor. O modelo descritivo da dinamica de voo deste

quadrirotor é descrito neste capitulo.

41 MODELO NAO LINEAR DO QUADRIROTOR

Devido a grande quantidade de meios de propulsdo, os quadrirotores oferecem uma
excelente capacidade de carga e sdo relativamente simples de construir devido ao angulo de
passo das pas ndo ser variavel. O controle de tracdo € feito através da velocidade angular dos
motores (BOAUDI et al., 2011a).

4.1.1 Modelagem da dindmica de voo do quadrirotor

As equacdes diferenciais de movimento, ou seja, 0 modelo matematico do quadrirotor
em configuracdo X utilizado neste trabalho é baseado no modelo desenvolvido em Labbadi e
Cherkaoui (2019).

O quadrirotor tem quatro rotores em configuracdo cruzada, onde dois pares de rotores
giram em direcOes opostas. Variando a velocidade do rotor, é possivel alterar as forgas de
elevacdo e criar movimento. Aumentar ou diminuir uniformemente a velocidade dos quatro
rotores gera um movimento vertical. Mudar uniformemente a velocidade das hélices 2 e 4
produz a manobra de rotagéo.

A arfagem resulta da velocidade dos rotores de 1 e 3 alterados inversamente. A guinada

€ mais sutil, pois resulta da diferenca no contra torque entre cada par de hélice.
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Z

Figura 4.1 — Configuracdo do quadrirotor. Retirado de Bouadi et al. (2011b).

Para limitar a complexibilidade da modelagem dindmica, sdo adotadas as premissas:

)] A estrutura do quadrirotor é rigida e simétrica.

i) As hélices séo rigidas.

iii)  As forcas de tracdo e arrasto sdo proporcionais ao quadrado da rotagdo da
velocidade dos rotores.

Sob essas premissas, € possivel descrever sua dinamica de voo como a de um corpo
rigido sob forcas e momentos aerodindmicos causados pela rotacdo dos rotores.

O sistema de equacdes descritivo da dindmica de voo do quadrirotor € obtido com a
definicdo das forcas atuantes no sistema como a forca gravitacional, a for¢ca gerada pelo efeito
giroscopio e a forca produzida pela rotacdo dos propulsores, e com o uso do formalismo de
Newton-Euler (formalismo de Newton, ou seja, as trés leis de Newton para descrever a
dindmica, e angulos de Euler para descrever a orientacdo do quadrirotor).

A abordagem Newton-Euler é direta e utiliza equacdes focando nas forcas e torques
aplicados no corpo. Ressalta-se que, no presente estudo, optou-se por adotar a modelagem feita
a partir das equacgdes de Newton-Euler, por se mostrarem as mais adequadas para representar

matematicamente 0os movimentos e comportamentos do quadrirotor.
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Utilizando o formalismo Newton-Euler, as equacgdes dindmicas s&o descritas como:

m{=F+F;+F (4.1)
JQ=—-QAN]Q+—-T,— T, (4.2)
Onde:

¢: posicéo do centro de massa do quadrirotor em relacdo a estrutura inercial E.

m: massa total da estrutura.

Fy: resultante das forgas geradas pelos quatro rotores.

F,;: resultante das forcas de arrasto ao longo do eixo (X,Y, Z).

F,: forca da gravidade.

J: € R3*3, matriz de inércia polar constante definida positiva do quadrirotor em relagdo a
estrutura fixa do corpo.

0: velocidade angular do quadrirotor expressa na estrutura fixa do corpo.

I torque desenvolvido pelos rotores de acordo com a estrutura fixa do corpo.

I, resultante dos torques de atrito aerodinamico.

I resultante dos torques devido aos efeitos giroscopios.

L, O 0
J= 0 Iyy 0 (4-3)
0 0 I,

Onde:

L. momento de inércia de massa em torno do eixo x do corpo.
I,,,,- momento de inércia de massa em torno do eixo y do corpo.

I,,: momento de inércia de massa em torno do eixo z do corpo.

1 0 —senb 0]
n= <O cos¢ cosHsend)) o] (4.4)
0 -—seng cospcostd/ \qy
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No caso em que o quadrirotor realiza muitos movimentos angulares de baixa amplitude,

0 pode ser assimilado a [¢, 6, y]".

cos¢psenfseny) — sengcosy z F;

cos¢pcosh i—1

cospcosipsend + sengpseny\ 4
L

Fi = Ky
~Krgx O 0
Fg=| 0  —Krqy 0 ¢
0 0 —Krq

Kax 0 0
0  Kray 0 ]lQI2
0 0 K

4 0
L,=) QAJ, 0 >
9 Z <(_1)i+1wi

(4.5)

(4.6)

(4.7)

(4.8)

(4.9)

(4.10)

(4.11)



Onde:

K, coeficiente relacionado a forca de elevacao.

w;: velocidade angular do rotor.

Krax: Kray € Krqy: COeficientes de arrasto de translagao positiva.

d: distancia entre o centro de massa do quadrirotor e o eixo de rotagdo da hélice.

Kfrax: Kray € Kpq,: COeficientes de atrito aerodinamico.

J: inércia do motor.
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Ui, U,, U5 e Uy,: entradas de controle do sistema, nas quais sao descritas de acordo com

as velocidades angulares dos quatro rotores.

Uy Ky K, Kp K,
v, \_[-K, 0 K, o0
Uus | 0 K o K
Uy Cp —Cp Cp —Cp

.(_).=(U1_0)2+(A)3_(l)4

As restri¢Oes de entradas de controle sdo:

2
0 < Uy < 4K, 0hias
2 2
_prmax < UZ < prmax

2 2
_prmax < U3 < Kp(‘)max

2 2
_ZCDwmax < U4 < 2CDO‘)max

g & & &
AN WN NN PN
N

—

(4.12)

(4.13)

(4.14)

(4.15)

(4.16)

(4.17)
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O rotor é uma unidade constituida por um motor D.C. (direct current), ou seja, motor

de corrente continua (C.C.), que aciona um rotor através de um redutor. O motor D.C. é

governado pelas Equacdes (4.18) e (4.19).

dl
V=RI+L-+Kuw

dw 5
Kml =]rE+Kra) + Cs

Onde:

. tens@o de entrada do motor.

K,: constante de torque elétrico.
K,,: constante de torque mecanico.
R: resisténcia interna do motor.
J: inércia do rotor.

C,: atrito sélido.

O modelo que caracteriza a dindmica do rotor é:

@; = bV + By + Prw; + Prw?

Com:
_Cs
Po = Jr
_ —K.Kn,
ST
_Kr
,32 =

(4.18)

(4.19)

(4.20)

(4.21)

(4.22)

(4.23)
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K

h=_2
RJ;

(4.24)

Seja X = f(X) + g(X)u, onde f£(X) e g(X) sdo campos vetoriais suaves pertencentes
aR"™ com X =[¢,¢,0,0,9,9,x,%,,7,2,2 ]T, onde X é o vetor de estados X € R™ comn =
12eu=[F,74,7g,7y] cOMO 0 vetor de entrada de controle u € R™ com n = 4, portanto, o

problema de controle esta subatuado (ver Equacéo 4.25). As equacgdes da cinematica e dindmica
do veiculo séo apresentadas na Equactes 4.25. As variaveis de estado utilizadas sdo os angulos
de rolagem (¢), arfagem (0) e guinada (y). E também, a altitude do quadrirotor (h) e as posicGes

(X) e (Y) da aeronave.

( X1 = Xz _
X'Z = h1X4x6 + h2x4 + h3x5 + h1u2 + d¢
X3 = X4
564 = h4x2x6 + h5x2 + h6x£ + Ezu3 + dg
3.65 = Xg
566 = h7xZX4_ + hgxg + 713114 + dl[)
X‘7 = xg
) 1 d, (4.25)

Xg = hoxg + —u,u; +—
8 9Xg T - Usx m

X9 = X10

. " dy
X10 = N1oX10 T =UyUL +—
m m

X11 = X12

1 2
X1, = hy1X1, — g + —(cosx;cosx3)u; +—
\X12 11X12 — 9 m( 1 3) 1T
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Onde os coeficientes h; (i =1,...,11) e i_zj (i=1,...,3) sdo apresentados na Tabela
4.1 e u, e u, sdo definidos na Equacéo 4.26. As variaveis d; (i = x,y,z, ¢, 6,1) representam

as perturbacdes externas.

Tabela 4.1 — Definicao dos coeficientes h; e Ej.

I, —1 Q]
h=2—2|h, =——= — _ Jax
1 Ix 2 Ix h’3 Ix

Iz - Ix -Qr]r kf
h, = = — _ Y
4 Iy h5 Iy h’8 Iy
I, — I, kg k,
h, = =——22 | hg=——
7 1, ha 1, ° m
k k _ 1
h10=—zy h11:—EZ hlzl_
X
Ry = — Ry = d() = {dg,dg, dy, dy, dy, d,}
I I,

u, = (cos¢psenbcosy + sengpsen))
u, = (cospsenfseny — sendcosy) (4.26)
Qr=w1—a)2+a)3—w4

O modelo dindmico do sistema de posi¢do do quadrirotor possui trés saidas (x, y e z) e
uma entrada de controle u,. Para resolver o problema de subatuacéo, duas entradas de controles
virtuais (u, € u,) sdo projetadas pelo subsistema de posicao para gerar os angulos de Euler
desejados. Para isso, os controles de entrada u, € u, precisam ser invertidos para obter 0s
comandos de angulo de Euler que serdo usados como referéncia para o subsistema de atitude.
Usando a Equacdo 4.26, os angulos de inclinacdo e rotacdo desejados podem ser obtidos.
Portanto, esses angulos podem ser vistos na Equacdo 4.27. O esquema geral de controle
proposto € ilustrado na Figura 4.2.

X1q4 = arcsen(uxsende - uycosde)
U, COSXs54 + uysende) (4.27)

X3q = arcsen(
COSX14
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1° subsistema [

X7,X9,X11
Controlador
de posigao
Y7d u, +d,
Xod l u, +d, u, +d,
X11d
Inversor
Sinais de
x v x ’ x u + d
Referéncia |— l 1ds 43ds A5d 2 N d¢
f u
(desejado) Controlador 3 + dﬂ
de atitude Uy ] ;
; 1 Dinamica do quadrirotor
2° subsistema
X1, X3, X5

Figura 4.2 — Estrutura de controle do quadrirotor.

O esquema sinotico apresentado na Figura 4.2 mostra a arquitetura de controle para o
quadrirotor, 0 modelo dindmico do primeiro subsistema de controle de posi¢do do quadrirotor
tem trés saidas [x,y,z] = [x;, X9, x11] € trés entradas de controle {ul,ux,uy}. O segundo
subsistema de controle de atitude possui trés saidas [¢, 8, ] = [x4, x5, x5] e trés entradas de
controle [r¢ ,Tg ,rl,,]. O objetivo principal do presente trabalho é projetar controladores SISO
baseados no RIU e no MRAC e a combinacéo dos dois, para cada saida de ambos os subsistemas

a fim de resolver o problema de rastreamento da trajetéria de um quadrirotor.
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5. PROJETO E ANALISE DO CONTROLADOR
REGULADOR INTEGRATIVO UNIVERSAL MODIFICADO

5.1 PROJETO DO CONTROLADOR REGULADOR INTEGRATIVO
UNIVERSAL MODIFICADO

Nesta secéo, € apresentado o controlador ndo linear robusto para o quadrirotor UAV na
presenca de disturbios externos. E feita uma breve descricio do RIUM e sua implementagio
em ambos os sistemas de controle. O controlador de atitude gera os torques de rotacgéo,
inclinacdo e guinada para controlar a orientacdo do quadrirotor na presenca de distirbios
externos. Como mencionado anteriormente, a técnica RIUM é uma lei de controle baseada em
RIU proposto em Seshagiri e Khalil (2005) e desenvolvida em uma série de artigos (como
exemplo, Mahmoud e Khalil (1997) e Khalil (2000)). Foi desenvolvida para a regulacdo de
saida de uma classe de sistemas de fase minima ndo lineares no caso de referéncias
assintoticamente constantes.

Para a aplicagdo do RIUM, o Gnico conhecimento necessario sobre o sistema a ser
controlado é seu grau relativo e o sinal do ganho de alta frequéncia. Ou seja, € o nimero de
vezes que precisamos derivar a saida y até que o controle u apareca explicitamente. O grau
relativo € apenas necessario para definir corretamente a ordem da superficie deslizante.

De acordo com as Equacdes 3.3 a 3.9, u; € chamado de camada limite que deve ser
positiva e suficientemente pequena. A camada limite y; resulta da aproximacdo continua do
controlador por modos deslizantes usando a funcéo sat(-).

A lei de controle RIUM é definida a partir da modificacdo da lei de controle RIU. E
dada por v; que é projetada para lidar com os termos incertos na expressao resultante s;, a ser
especificada posteriormente na analise de estabilidade. O controle RIUM € descrito pela

Equacdo 5.1.

u  =g(ees) ' [—f(ei e}) +vi]

. (5.1)
v; = —K;(e1)sat(s;/u;)
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Onde e} = é! e f(-) e g(-) sdo assumidas como funcdes suaves, com g(-) invertivel
para todo eji. Esta modificacao da lei de controle RIU foi feita com o objetivo de melhorar seu
desempenho. O ganho K; do RIU original é uma constante, seu valor minimo s6 pode ser
determinado com precisdo se 0 modelo matemaético do sistema for bem conhecido. Inspirado
nos trabalhos de Ba et al. (2018), Zhang e Gui (2008) e Loukal e Benalia (2016), onde um
ganho muda com o erro de rastreamento. Em Damm e Nguyen (2011) a expressdo usada é a
mesma mas aplicada para sistemas SISO. Neste trabalho, a seguinte funcéo linear (Equacéo

5.2) é proposta para que o ganho K; dependa diretamente do erro de rastreamento.
Ki(e) = ajlei| + b; (5.2)

Onde os parametros reais a; e b;, parai = x,y, z, ¢, 8,1, sdo escolhidos para garantir a
estabilidade de todo o sistema (ver secdo de demonstracdo de estabilidade). Estes sdo definidos

como ganhos de inclinagéo (a;) e erro zero (b;), respectivamente.

5.2 CONTROLE DE POSICAO DO QUADRIROTOR

Para o controle de posicdo do quadrirotor, seja x,, = [x,y,z] 0 vetor de estado, u, =
[u., uy, us] 0 vetor de entrada de controle e o vetor de saida, y, = h(x,) = [x,y, z]. O objetivo
do controle consiste em projetar controladores SISO RIUM independentes para rastrear uma
altitude de referéncia e uma trajetoria desejada no plano xy, uma vez atingida a altitude, na
presenca de disturbios. O grau relativo dos subsistemas de posicdo é p = 2 para 0 par
predefinido de entradas/saidas (x — u,,y = u,,z = u;). Os erros de rastreamento das

posicdes X, y e z do quadrirotor sdo definidos pela Equacéo 5.3.

X7 — X74
y| _ _
e; | = |¥9 — Xoa (5.3)
X11 — X114
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As superficies de deslizamento acionadas pelo erro de rastreamento sdo construidas
usando a Equacéo 5.3 e sdo dadas pela Equacdo 5.4 que por sua vez depende do integrador

condicional definido na Equacdo 3.6.

kyo, +kiel +e) (5.4)
k§o, + kief + e

 ——

Sy kio, + kief +ef
Sy =
SZ

Oy _kt?)co-x + .uxsat(sx/Ux)
6y | = |—ky oy + uysat(s,/uy,) (5.5)
Oz _kgo-z + .uzsat(sz/.uz)

Os ganhos k¥, k3 and kZ devem ser escolhidos positivos e suficientemente grandes para
que a condicdo de deslizamento seja atendida. f; = hoxs, f, = h10x,0 € f, = hy1x,;2—g e
tambem g;(-) = [(1/m)uy, (1/m)uy, (1/m)(cosx;cosx3)]. A dindmica das superficies

deslizantes, ou seja, sua primeira derivada é:

—(kg)ZO'x + kg sat(sy/uy) + kiey ]

y dy
+fx — X7q T gx(')ux + E

Sy —(ky)?0y + pyky sat(sy/iy) + ki ey
Syl = ) d (5.6)
S, +fy — Xgq t gy(')uy + Ey

—(k)?0, + u,kisat(s,/u,) + kies

, d
tfz =9 = ¥11a + 9w + EZ

Finalmente, os controladores de posicdo RIUM séo definidos usando o método de

controle equivalente da seguinte forma:

( m 5 x\2 x X, X dx
iux = u_l[_f;c + X7q + (k§) ox — pekysat(se/uy) — kiei] — u_l + Uy
m . d
{uy = u_l[_fy + Xoq + (k3)20y — uyky sat(sy/iy) — kiey] — u—i’ + vy (5.7)
|u e of 4 g+ Faa + (KD)0, — pakEsat(s, ) — k] - —— 4y
(1 cos(xy)cos(x3) " % 11d 0/ Tz R0 2z 1720 cos(xy)cos(xs) 2
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Com vy, v, e v, dados por:

Uyl = _Ky(ef)sat(sy/Uy) (5.8)

y
Vz _Kz (elz)sat(sz/UZ)

[Vx] _Kx (ef)sat(sx/Ux)

5.3 CONTROLE DE ATITUDE DO QUADRIROTOR

O controle de atitude do quadrirotor permite estabilizar e rastrear a trajetoria de voo
desejada. Para o problema de controle de atitude, o vetor de estado é definido por x, =
[¢, 8,1], o vetor de entrada de controle por u, = [u,, us, u,] € 0 vetor de saida y, = h(x,) =
[¢, 0,1]. O objetivo de controle é simplesmente encontrar u, para permitir que y, rastreie os
estados desejados x;d = ¢4, x3d = 6, € x5d = P, gerados pelo bloco inversor (veja a Figura
4.2) e causados pela entrada de controle u,. O grau relativo do subsistema de atitude também
¢ p =2 para as entradas/saidas pré-definidas (¢ — u,, 6 - uz, Y - u,). Os erros de

rastreamento da malha de controle de atitude sdo definidos como:

¢
e X1 — X14
ef | = %3 — %34 (5.9)
eV X5 — Xs5d

1

As superficies deslizantes e o integrador condicional sdo definidos como:

S kg’0¢+kfbefb+egb

[59] = |k§og + kel + (5.10)
v kg)all,+k;peip+e;p

O —kffa¢ + pgpsat(se/Ugp)

dg | = —k§ ag + pgsat(se/1e) (5.11)

Ty —kg’aw + pysat(sy/my)
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DEf|n|nd0 f¢ = h1X4,x6 + th4 + h3x%, fg = h4X2x6 + hsxz + h6x2 e fll) =
h,x,x4 + hgxZ, € g;(-) = [hy, hy, h3]. Tem-se que a primeira derivada da superficie de

deslizamento é calculada como:

—(k$) 204 + upklsat(sy/uy) + kfed
. tfo = X1a + gp(Iuz + dg
S¢ (k)2 K? K0 e
$o| = (ko) o9 + ugkgsat(se/te) + kie; (5.12)
$ tfo —%3a + go(Duz +dg
v P2 ¥ b
_(kO ) Oy + ﬂlpko sat(sd,/,ul,,) + k1 e,
+f¢ — 56.5d + +g¢(-)u4 + dw
Portanto, os controles de atitude do quadricdptero sao definidos da seguinte forma:
( 1 .
== [—fp + %14 + (kg’)za(p — /,td,k((f’sat(s(p//x(p) —k?ef - dyl + vy
1
uz = —l [—fo + &3q + (k§)?0g — ok sat(sg/ug) — kied — dg] + vg
| h, (5.13)
1 .
Uy = [~fp + Esa + (k) 20y — uykd sat(sy/uy) — k¥ e¥ —dy] + vy
3

Com vy, vg € vy, dados como:

Vo | = |=Kg(es)sat(se/ug) (5.14)

[V(p] —Kg(ef)sat(sy/ug)
Vy —Ky (eip)sat(sd,/,uw)
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5.4 DEMONSTRACAO DE ESTABILIDADE

A demonstracdo de estabilidade € realizada de forma genérica, ou seja, 0

subscrito/sobrescrito "i" seré associado a um estado a ser controlado (i.e: x, y, z, ¢, 0, etc.).

5.4.1 Definicao do sistema e controlador

Consideremos o sistema ndo linear SISO na forma candnica representado pela Equagao

5.15:
X1 = Xy
%y = f(x, x5, d;) + g(xf, x5, d)u (5.15)
y = xj

Onde X = {x,x}} € R™ é 0 vetor de estado, y € R™ é o vetor de saida, u € RP é o vetor
de entrada de controle, e f(xi, x5, d;) e g(xi,x},d;) sdo fungBes suaves continuas. O termo
d; representa distarbios externos.

O erro de rastreamento é definido como ef =x!—xi,, sendo x!; o sinal
desejado/referéncia a ser rastreado. A primeira derivada do erro de rastreamento é é! = e} =

xb —xt,, ou, el = xi — x¢,. Entdo, a dindmica do erro pode ser definida como:

Gh=ep o (5.16)
el =f(el,el) +g(el el)u '

Como o RIUM é baseado na lei de controle SMC, a superficie deslizante é definida

como:

s; = kbo; + kiel + el (5.17)
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Onde a variavel og; € R™ representa a saida do integrador condicional definido na

Equacdo 5.18.
6; = —kbo; + wisat(s;/u;) (5.18)

Sendo u; a camada limite da aproximagao continua do SMC que aciona a fungdo sat(.),
k& deve ser uma constante positiva e ki € R™" é escolhido tal que o polindmio k! + s;I,, seja

Hurwitz (I,, € uma matriz identidade n x n). A funcdo de saturacéo € definida como:

si/ sl se |lsill = w;

5.19
s se sl < (519)

sat (/o) = |

O integrador condicional dado na Equac¢do 5.18 s6 funciona dentro da camada limite

(IIsill < ).
Derivando a superficie de deslizamento tem-se:

S = kéa‘i + k;e; + eg (5.20)
= k{o; + kies + é; '
A Equacdo 5.20 pode ser reescrita usando as Equacdes 5.16 e 5.17, entdo, substituindo

o integrador condicional (Equacao 5.18) obtém-se:

S = kb(—kboi + misat(si/u)) + kies + &) (5.21)
= —ki20; + kbpugsat(si/u) + Kies + ¢} |

Adicionando e subtraindo o termo kj(kiel + e) ao lado direito da Equagdo 5.21,

resulta em:

i = —kt’o; + komsat(si/u) + kies + &5 — ki (kiei + e3) + ko(kiei + €3)
= —ki%0; + kbpsat(s;/u;) + kiel + éb — kikiel — kiel + kikiel + kiel (5.22)
= —k(kbo; + kiel +el) + ki(kiel + el) + kju;sat(s;/u;) + kiel + é}
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Usando a definigdo de superficie deslizante s; = k{o; + kiel + el e a definicdo de é,

(dada pela Equacdo 5.21), a Equacdo 5.22 pode ser reescrita como:
$i = —kosi + kopsat(s/uy) + ko (kief +e3) +kie; +f()+g(u (5.23)
Define-se a variavel intermediaria A(eq, e;):
Aey, e;) = ki(kief +e3) + kies + f(es, e;) (5.24)
Substituindo a Equacédo 5.24 na Equacédo 5.23, obtém-se:
$i = —kgs; + kopisat(s;/u;) + AC) + g(u (5.25)

Tal como definido na sec¢do de projeto do controlador, o controlador RIUM ¢é dado pela
seguinte expressao (Equacdo 5.26). Onde o ganho principal é representado pela Equacao 5.27.

u= —Ki(eli)sat(si/,ui) (5.26)
Ki(eD) = ajlei| + b; (5.27)
Substituindo a Equagdo 5.26 na Equacdo 5.27 leva a:

$i = —kgsi + kppisat(si/u) + ) — Ki()g()sat(si/m) (5.28)
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5.4.2 Demonstracdo de estabilidade fora da camada limite

Nesta secdo € demonstrado que fora da camada limite, o controlador RIUM é capaz de
estabilizar o sistema SISO da Equacdo 5.15, atraindo qualquer trajetoria para a superficie de

deslizamento dada pela Equacéo 5.17. Para isso, é proposta a Fungdo Candidata a Lyapunov

(FCL) V = %sTs. Antes de continuar, a Suposi¢do 1 deve ser definida.

Suposic¢ao 1: a funcdo A(e,, e,) € limitada por uma funcéo y(e,, e,) de classe k e uma

constante positiva A,:

[4i(et,e3)|| < vi(el e3) + A% (5.29)
Isso significa que:

AC) = ki(kiel +el) + kiel + f(.)
1A, < y:() + A (5.30)
|ké(kiel +el) + kiel + f() || < yi(.) + Ab

Entdo, quando as trajetorias de estado atingem a superficie de deslizamento, o erro de
rastreamento se aproxima de zero, levando ao limite superior da funcdo A(-) que sera usada

posteriormente.
|ai(el = 0,e5 = 0)|| = 1If(0,0)]| < A} (5.31)
Continuando com a demonstragdo, conforme apresentado anteriormente pela Equacao
5.19, fora da camada limite (||s;|| = ;), 0 comportamento da funcéo de saturacdo ¢ dominado
pela fungdo de comutacédo (sign(-)) dada por sat(-) = s;/|ls;||, entdo, a primeira derivada de

FCL: V = sTs; que depende da Equacio 5.28, torna-se:

s{si = —s{ kgs; + kopis{ si/llsill + sTAC) = K (s g()si/ sl (5.32)
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Usando as propriedades matematicas: s;s; = s;% ; s;2/lIs;|l = lIs;|l e a teoria de

Lyapunov V; = sT$; < 0, a Equacéo 5.32 fica:

s{$i = —k%}siz + kém_llsill +AC)s{ = gOKOllsill (5.33)
< —kollsill® + kopalls: Il + N2 ONlIs:ll = g ONKOllsill < 0
Usando a Suposicao 1 tem-se:
sisi = —kis® + kbpillsill + AC)s! — g(OKOlls |l (5.34)

< —kollsill” = (g OIK; () = i) — kg — &) lIsll < 0

Assume-se que A = min(]|g(.)|l) (condigdo critica que pode tornar “menos negativo”

0 Ultimo termo na desigualdade da Equacgéo 5.34) obtém-se:
s{$i = —kollsill* = (AK; () = v () — kop; — A)llsell < 0 (5.35)

Para garantir s7s; <0, é necessario que AK;(.) —y;(.) — kiu; — AL > 0. Entéo, o

ganho do controlador pode ser definido como:

Sendo K, uma constante positiva que garante que V = s7s$; < 0. Usando a definicdo de

RIUM, ou seja, substituindo K;(-) na Equacédo 5.27 obtém-se:
Escolhe-se qualquer um dos ganhos do controlador a; ou b;, 0 outro pode ser calculado

usando a Gltima igualdade (Equacdo 5.37) tal que possa ser satisfeita. Fazendo isso, pode-se

garantir que qualquer trajetdria partindo de fora da camada limite sera atraida para s = 0.
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5.4.3 Demonstracdo de estabilidade dentro da camada limite

Nesta secdo, 0 método direto de Lyapunov é utilizado para demonstrar que erro de
rastreamento, integrador condicional e superficie de deslizamento podem ser estabilizados
simultaneamente, ou seja, qualquer trajetdria iniciada dentro da camada limite atinge seu ponto
de equilibrio @ medida que o tempo tende ao infinito. Dentro da camada limite (||s;|| < w;), a
funcdo de saturacdo descrita na Equacao 5.28 é sat(s;/u;) = s;/u; € o erro é limitado pela
regiao 0, = {e = (e{,ezi) ER*XR" | |le]] < Ru}-

A dindmica do sistema dentro da camada limite é dada pela Equacdo 5.38 e composta
por: (i) a dindmica do integrador condicional obtida da Equacdo 5.18, (ii) erro dinamico (da

Equacdo 5.16) e (iii) a dinamica da superficie de deslizamento (da Equacéo 5.28).

d-i = —k(i)O'i + S
$i =A0)—gOK()si/w

Suposicao 2: dentro da regido (ef, es) € 0,, a funcio g(ei, e}) satisfaz a condigo de

Lipschitz:
lg(el, el) — g(0,0)||120 < llg(0,0)[lu(el, ef) (5.39)

Suposicdo 3: em (e, el) € R* x R™, g(ei, ei) + g7 (el ei) = 2AL, ,com 1 > 0.
Da Suposigdo 2, temos, [lg(.)g~1(0,0) — Il1A, < v(.). Em que v(ef,e}), entdo, a

funcdo v(.) pode ser limitada por:
v(eli,eﬁ') = v1||e{|| + v2||e§|| <k, (5.40)
Onde v,, v, € k,, Sd0 constantes positivas adequadas. O ponto de equilibrio do sistema

(Equacdo 5.38) pode ser definido como: el =el, s;=5; o;=0; com 5; = kic; =

971001 (0,0
u; Xeo  Usando a tltima definicdo de ponto de equilibrio e sat(s;/u;) = s;/u; leva a:

lIsill < w: = 1lg~*(0,0)£(0,0)]I < K(0,0) (5.41)
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Onde K(0,0) = K;(.) | el =0,el = 0. Esta condigio pode ser satisfeita usando a

entrada de controle dada pela Equagdo 5.26 e Suposicdes 1, 2 e 3.
O sistema na Equacéo 5.38 pode ser reescrito em termos de s; € a; como:

51' = —k(l)é:l + §i
el = —kiel +5§ — ki, (5.42)
S =00)—Ki()g3i/m — Ki(Dg()si/

Onde&i = 0; —Eie§i =S _Ei'
Para demonstrar que as variaveis do sistema na Equacdo 5.44 tende a seus pontos de

equilibrio quando a entrada de controle (Equacao 5.26) é usada, € necessario definir mais duas

suposicoes.
Suposic¢ao 4: dentro da camada limite, ou seja, ||s;|| < u;, a funcdo f(.) é Lipschitz, tal

que:
£ (er.e2) = FOO < Lylex | + Lzl ezl (5.43)
Coml, el, € R*.
Suposic¢ao 5: dentro da camada limite (||s;|| < y;), a funcéo K;(.) satisfaz:
(5.44)

Ki() —K(0,0) < x() = Lxa||e| + Axz||€dl

Onde y, e y, sdo constantes positivas adequadas e A é definido como na Suposi¢éo 3.

Uma vez definidas todas as suposic@es, aplica-se 0 método direto de Lyapunov por meio

da definicdo da Func¢do Candidata a Lyapunov (FCL) na Equacdo 5.45.

M Ay or . 5T
w =70iTal- +?e{ e; + 12 : (5.45)
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Onde A; e A, sdo constantes positivas. A primeira derivada pode ser facilmente

calculada, resultando em:
W = 1151'715'1' + AzeiTé{ + §iT§i (546)
Substituindo a Equagdo 5.42 na Equacdo 5.46.

W = /1151-T(—k(i)6i + §l) + Aze{T(—kieli + §i - kb&l)
+5,7(AC) — K; (g ()3i/m — K (D g ()5 /m)

(5.47)

Como (eli, eé) € 0y, A(.) pode ser expresso como na Equagdo 5.48 e substituindo a

Equacdo 5.48 na Equacdo 5.47 leva a Equacéo 5.49.
AC) = kiSi — (k§)?6; — (ki)%ef + ki — kikidi + f() (5.48)

W = Ala'iT(—k(i)ON'i + 51) + Aze:{T(—k:{e{ + §i - k(L)&L) + §LT[k6§l — (k(‘,)25L
—(kb)%el + kis; — kikic, — Ki()g()i/u] + 57 (FC) — Ki(.)g()5:/w)
=~k 2 + 1,65, — Lok (e8)” + Apels, — Aykbels; + kis? — (kb)*5:6,

—gi(ki)ze{ + kis? — k§Sikis; — Ki()g ()52 /wi + 5:(f () — Ki(Dg()si/ 1)

(5.49)

Se todos os termos com sinal positivo do lado direito da Gltima equagdo possuem um
limite superior conhecido, entdo, o ganho do controlador K;(.) pode ser projetado de modo que
W < 0, e a estabilidade dentro da camada limite seja demonstrada. Analisando primeiro o
termo (f (.) — K;(.)g()si/m).

Substituindo 5; obtém-se:

K;()
K(0,0)

1fC) = Ki(DgC)si/mill = Hf(-) - g(-)g’l(O,O)f(O,O)H (5.50)



K(0,0)
K(0,0)

Adicionando e subtraindo os termos K’i;(g)f(o,O) e

igualdade, tem-se:

k() Ki(.) +K(0,0)

KQgQsi|| -
Jre == — 76 - 100 - i w@0a 00 - 1r0) - ST 00|
K:() 1 K;(.) —K(0,0)
<|f Q)= fO0I+ K(0,0) llg(.)g™*(0,0) — LIl f (0,0 + KO0 £ (0,0)1|

Usando as Suposicdes de 1 a 5 tem-se:

1fC) = Ki(DgC)si/umill

, 1 K ~
< lflet| + Lalez| + K((f 3) lg()g7(0,0) = Lllllf Q0
K;(.) —K(0,0
+ SO X0 0,0

K(0,0)

Por meio das Suposicdes 1 e 2, a Equacdo 5.52 torna-se:

1fC) = Ki()g(C)si/mill
Ki() Ki(.) —K(0,0)

< bleill + Lllesll + g5 55O + ko OO
Usando a Suposicdo 5 e reorganizando os termos, tem-se:
—_ . ; JUL . .
1FC) = KO gOF/mll < b + Lofled]] +v() + 522 4 X _x¢

K(0,0) ~ K(0,0)

Por fim, obtemos:

1FC) = Ki(DgCsi/umill

< (L4 + (2 +k )K(O 0)) led]

(lz +v, + (B + k )K(0 0)> l|ez]|
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£(0,0) no lado direito da

(5.51)

(5.52)

(5.53)

(5.54)

(5.55)



AX1
K(0,0)

Definindo ¢; = Iy + vy + (A5 + k)

Equacéo 5.55 se torna:

IF () = K (Dg(si/uill < cq|ed]| + cz||ek]]

Com base na Gltima analise, a FCL definida na Equacéo 5.49 é dada por:

W = =k 67 + 1,655 — Akt (el)” + Azels; — Askbeld; + kb2

— (k)56 — 5i(Kki) el + kis? — kb3ikia;
—Ki (g3 /ui + 5:(FC) — Ki(Dg(Ds/m)

1 A _ Aok :
< =2 (lsill = a2 = 2 (1l = lled ) + == (il = [lef )’

ki 2 ki ? i
) 3) (gl = 13:1D* + u(lleill ~lIsil)’
Lk 1 (|le
olk 1”(|| ill = 1152 = = (llef]| = lis;1)°
c k
1 Pl e - sy = 22 chut - s

o1 . , L )
|00 5 (0 2k + (k)" + K[k + ok )| N
) 1 , , ) )
+ [—/12||k§|| + E(az + k5 + ||k ||* + cr + c2||k;||)] lled||”

—[=k§ = ||ki]l = c2 + KiONgOll/m

1 . . S ; ;
= (A 2 4+ (k)" + [k + e[S+ 1 + o [ ]| + ok 1M1

e c, = lz+v2+(A‘ + k,

K(O 0)
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entdo, a

(5.56)

(5.57)

Pode-se verificar que alinhando A;, A, e K;(.) satisfatoriamente grande e y;

suficientemente pequeno, multiplicando os termos ||a;||?, ||e;||? € ||;||? se tornam zero, ent&o,

W(t)>0eW < —w,W (onde w, € uma constante positiva) para todo ¢ # o, e; #0es #

s. Finalmente, pode-se concluir que W (t) converge exponencialmente para zero a medida que

o tempo tende ao infinito. Como consequéncia, o erro de rastreamento e, (t) tende a zeroe o €

s convergem para seu equilibrio, garantindo a estabilidade exponencial do sistema dentro da

camada limite ||s;|| < p;.
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6. RESULTADOS E DISCUSSAO

Ao longo deste trabalho foram introduzidas algumas técnicas de controle aplicaveis a
sistemas ndo lineares como Regulador Integrativo Universal (RIU), Regulador Integrativo
Universal Modificado e Controle Adaptativo por Modelo de Referéncia, vantagens e
desvantagens de cada uma delas foram comentadas. A formulacdo de ambas as técnicas,
previamente escolhidas como as técnicas alvo de estudo neste trabalho, foram detalhadas e o
processo para determinar seus parametros de sintonizacéo foi descrito no capitulo 3. O modelo
da aeronave utilizada foi apresentado no Capitulo 4, especialmente as devidas equacOes. E a
demonstracdo de estabilidade foi apresentada no Capitulo 5.

Neste capitulo serdo apresentados os resultados da aplicagdo de controle ndo linear
utilizando as técnicas de controle, primeiramente o RIU e ap6s o RIU Modificado, MRAC,
RIU+MRAC, RIUM+MRAC e o acoplamento do MRAC com o RIU, utilizando um
quadrirotor. Foram feitas essas modificacdes nas leis para verificar se ha uma melhora no seu
desempenho. Nesta secdo serdo demonstrados os resultados de ambos os controladores, com e
sem perturbac6es e com falha.

Para implementacdo do controle foram feitas simulagdes numéricas da dindmica da
aeronave considerada. Foram feitas simulacdes e depois analises qualitativas dos resultados
para ver a representatividade da aeronave modelada, a coeréncia fisica.

Na secdo 6.1 sao apresentados os indices de desempenho avaliados no rastreamento da
aeronave. Em seguida, na secdo 6.2 € apresentado um modelo inicial para viabilidade com as

leis de controle. Na secdo 6.3 sdo apresentadas as simulacdes, utilizou-se um quadrirotor.
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6.1 INDICES DE DESEMPENHO AVALIADOS

Como ja mencionado anteriormente, com o intuito de comparar quantitativamente a
qualidade do rastreamento fornecido pelas duas técnicas de controle a ser implementadas, dois
indices de desempenho foram usados neste trabalho, um indice denominado Erro Acumulado
(EA) definido pela Equacédo 3.11 e um outro chamado de Demanda de Controle (DC) definido
na Equacéo 3.12 ao longo do tempo de simulacéo. O primeiro faz 0 somatorio do valor absoluto
do erro de rastreamento ao longo do tempo de simulacdo, e o segundo analogamente acumula
o0 valor absoluto do controle. Estas estimativas sdo importantes, pois ndo apenas comparam a
amplitude da superficie de controle utilizada, mas também o tempo que ela é demandada
durante a manobra. As simulacbes a seguir validam a eficiéncia do esquema de controle
utilizado neste trabalho.

No recente trabalho Ren et al. (2017) um indice de desempenho similar conhecido como
Integral Square Error (ISE) foi usado com o mesmo propdsito. Sera visto em alguns resultados
gue ndo necessariamente alta demanda de controle significa maiores deflexdes da superficie de
controle. O tempo total que foi demandando o controle é importante e € levado em conta nas
Equacdes 3.11 e 3.12.

Neste trabalho apresenta-se a aplicacdo de cinco técnicas de controle ndo linear:

i) Regulador Integrativo Universal,

i) Regulador Integrativo Universal Modificado;

iii)  Controle Adaptativo por Modelo de Referéncia;

iv) Regulador Integrativo Universal + Controle Adaptativo por Modelo de
Referéncia;

V) Regulador Integrativo Universal Modificado + Controle Adaptativo por Modelo
de Referéncia.

Vi) Controle Adaptativo por Modelo de Referéncia acoplado no Regulador

Integrativo Universal.



6.2 MODELO INICIAL PARA VIABILIDADE

Considere a dindmica do péndulo simples representada pela Equacéo 6.1.

561 =X
X, = —asen(x,) — bx, + cu
y=X1
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(6.1)

Onde x; e x, representam, respectivamente, a posicdo angular e a velocidade do

péndulo. a, b e ¢ séo constantes que dependem da massa, comprimento e rigidez do péndulo e

u é a entrada de torque. O objetivo do controle é estabilizar o péndulo em um angulo constante

r. Cinco leis de controle sdo propostas para resolver o problema, Controle de Modo Deslizante,

Controle de Modo Deslizante Integral, Controle de Modo Deslizante com Integrador

Condicional, Regulador Integrativo Universal e Regulador Integrativo Universal Modificado.

Para demonstrar as afirmagOes anteriores, analisa-se uma estrutura mais simples

primeiro. Diferentes leis de controle leis de controle baseadas em SMC, sdo usadas. A Figura

6.1 ilustra os resultados da simulacéo.
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Figura 6.1 — Comparagéo das Leis de Controle no problema de estabilizagéo do péndulo

simples.
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A Figura 6.1 mostra claramente a presenca de chattering na entrada de controle (alta
frequéncia na curva roxa), este é um comportamento inerente ao controlador SMC ideal. E fécil
notar o efeito windup degradando a resposta transitoria no caso do ISMC e finalmente, como
esperado, o0 CISMC ndo apenas recuperou o desempenho do SMC, como também reduziu a
demanda de controle u.

Através deste resultado da simulagdo, ao comparar com outras técnicas de controle,
pode-se observar, na Figura 6.1, que o controle projetado pelo RIU e RIUM permite obter o

melhor desempenho de rastreamento e uma reducdo na demanda de controle.
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01 | | | | = | | RIUM+MRAC
0 1 2 3 4 5 6 7 8

time (s)

Figura 6.2 — Comparagéo das Leis de Controle utilizadas neste trabalho no problema de
estabilizagdo do péndulo simples.

Neste resultado da simulacdo, ao comparar com as técnicas de controle utilizadas neste
trabalho, observa-se na Figura 6.2, que ha chattering no controlador MRAC, ja o controle

projetado da soma do RIUM+MRAC tem-se uma reducao na demanda de controle.
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6.3 RESULTADOS E ANALISES DAS SIMULACOES

Esta secdo apresenta a simulacdo numeérica do controlador para validar o desempenho
das leis de controle propostas. Os parametros do quadrirotor utilizado na simulagdo sdo
apresentados na Tabela 6.1.

O método de controle proposto foi testado resolvendo o problema de posi¢do proposto
em Loukal e Benalia (2016), os valores da posicéo inicial e do angulo de Euler do quadrirotor
para testes de simulacdo sdo respectivamente [0,0,0] m e [0,0,0] rad. Os pardmetros dos

controladores RIU e RIUM estdo listados na Tabela 6.2.

Tabela 6.1 — Parametros do quadrirotor, de acordo com Labbadi e Cherkaoui (2019).

Parametro Valor Parametro Valor

g(m/s?) 9,81 ke, (N. s/m) 5,5670 x 10~
m(kg) 0,486 k,(N.s/m) 55670 x 1074

I (kg.m?) 3827 %107 k. (N.s/m) 55670x107*

1, (kg. m?) 3,827 x 1073 kfay (N.s/m) 55670 % 10-4
I,(kg.m*) 76566 X 107 . (N.s/m) 55670x107*
1.(kg.m%) 2,8385 x 1075 b(N.s% 2,9842 x 1073

k. (N.s/m) 55670 x 10~* d(N.s?) 3,2320 x 1072

Tabela 6.2 — Pardmetros dos sistemas de controle RIU e RIUM.

RIU Valor RIUM Valor

k¥, kX, Koy, 1y 1; 0,5; —0,25; 0.5 K%, K, @y, by, iy 1; 0,5; —0,05; —0,25; 0,5
k3 kY, Ky, 1y 2; 0,5; —0,25; 0,5 kY, kY, ay, by, 1, 2; 0,5; —0,05; —0,25; 0,5
kZ, k%, K, 11, 2; 1,3; —2; 0,3 kZ,kZ, a,, by, iy 2; 1,3; 0,05; —2; 0,3
kg el Kot L 13 =011 Kk, k2, ap, by, iy 1; 1,3; —0,00009; —0,1; 1
k., k%, Ko, ug 1;1,3; =0,1; 1 k8, k9, ag, by, 1o 1; 1,3; —0,00005; —0,1; 1
kg’rkip»Kw'#w 1; 2; —0,5; 5 kép'kip:aw»bw:#w 1; 2; —0,04; —0,5; 5

A Figura 6.3 mostra a trajetoria de voo 3D do quadricdptero, pode-se observar que 0s
controladores RIU e RIUM rastrearam com precisdo a trajetoria de referéncia quadrada, porém
as técnicas MRAC, RIU+MRAC e RIUM+MRAC obteram um pequeno desvio.



Figura 6.4 — Trajetdria quadrada 3D do quadrirotor com duas voltas.
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Analisando a Figura 6.4, percebe-se que o erro diminui a partir da segunda volta
utilizando as técnicas RIU+MRAC e RIUM+MRAC, ou seja, a partir da segunda volta essas
técnicas de controle conseguem realizar o rastreamento da trajetéria do quadrirotor. Isto sugere

que houve um aprendizado da lei de controle MRAC.
6.4 SIMULAC()ES NUMERICAS NO QUADRIROTOR

A presente secdo tem como objetivo aplicar as técnicas de controle RIU, RIUM, MRAC,
RIU+MRAC, RIUM+MRAC e o acoplamento do MRAC com o RIU, no problema de
rastreamento de um quadrirotor.

Nesta secdo apresentam-se os resultados obtidos de ambos os controladores aplicado a
um drone do tipo quadrirotor em um problema de rastreamento. Os ganhos dos controladores e
a selecdo da camada limite destes foi feita por um processo de tentativa e erro, porém como
base em alguns trabalhos, como Khalil (2000), Khalil (2002), Seshagiri e Khalil (2005),
Seshagiri e Promtun (2008), Campos (2017), Campos et al. (2017), Diaz-Méndez (2018), Diaz-
Meéndez et al. (2019) e Campos et al. (2020).

Em todas as simulacdes, as curvas pretas mostram o valor do sinal desejado, as curvas
azuis mostram o valor real dos estados utilizando RIU, as curvas verdes mostram o valor real
dos estados utilizando o controle RIUM, as curvas azuis claro mostram o valor real dos estados
utilizando o MRAC, as curvas roxas mostram o valor real dos estados utilizando o RIU+MRAC,
as curvas amarelas mostram o valor real dos estados utilizando o RIUM+MRAC e as curvas
vermelhas mostram o valor real dos estados utilizando a juncdo das duas técnicas de controle

MRAC com o RIU, tornando-a uma nova técnica de controle.

6.4.1 Controle da Altitude do Quadrirotor

Os valores dos ganhos utilizados nas leis de controle RIU e RIUM, e a espessura da
camada limite foram apresentados na Tabela 6.2. As Figura 6.5, 6.6 e 6.7 apresentam o

rastreamento da altitude utilizando as leis de controle ja mencionadas anteriormente.
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Figura 6.5 — Resposta da posicéo de altitude do quadrirotor (RIU e RIUM).
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Figura 6.7 — Resposta da posicao de altitude do quadrirotor.

O rastreamento apresentou pequenos erros de rastreamento. Fazendo um zoom entre 0s
instantes de tempo 10 e 25 segundos, percebe-se que os tempos de acomodacdo tanto para o
RIU, RIM, quanto para o0 RIU+MRAC, RIUM+MRAC foram similares, porém a resposta com
0 RIU e RIUM foi mais oscilatoria. Foi observado em simulagdes feitas, que ndo forma
apresentadas neste trabalho. Em 2m néo héa variacgdo significativa, porém em 1000m haveria.
Quanto maior o sinal comandado, maior sera a alteracdo dos controladores.

Embora o rastreamento da altitude utilizando o RIU e RIUM tenha sido satisfatorio, a
entrada de controle experimenta chattering, o qual pode ocasionar a excitagao de dindmica de
alta frequéncia ndo modeladas (SESHAGIRI e KHALIL, 2005). Porém quando faz a soma das
leis de controle RIU+MRAC, RIUM+MRAC, ndo ocorre o chattering na entrada de controle.

A fim de comparar as técnicas de controle ndo lineares usadas neste trabalho, utilizou-
se dois indices de desempenho, o Erro Acumulado (EA) e a Demanda de Controle (DC) para

os controladores de altitude (H) que estdo resumidos na Tabela 6.3.
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Tabela 6.3 — indice de desempenho para controle da altitude (H) do quadrirotor.

H-RIU H-RIUM H-MRAC
EA 36,1201 36,1178 130,9997
DC 236,7283 236,8209 1,2991x10*
H-RIU+MRAC H-RIUM+MRAC H-MRAC acop. RIU
EA 0,1093 0,1093 1,1208
DC 38,7652 38,7650 18,5727

Apresentando uma grande reducéo principalmente no MRAC acoplado com o RIU e
também no RIU+MRAC e no RIUM+MRAC, se comparado com RIU e RIUM. O MRAC
acoplado com o RIU, RIU+MRAC e 0 RIUM+MRAC apresentou um melhor desempenho.

A atuacdo de controle foi menor quando usadas técnicas combinadas.

Deve ser lembrado que os valores plotados nos graficos permitem a verificacdo da
eficiéncia da lei de controle, ao se verificar pouco erro e atuacdo ndo excessiva dos
controladores. Mas, em exemplos, como os apresentados acima, os valores apresentados nos
gréficos podem ndo permitir uma comparacdo precisa, quando as diferentes técnicas
apresentam bons resultados. Neste momento, o uso dos indices de desempenho permite uma
comparagdo mais precisa.

Deve ser lembrado também que os indices propostos aqui sdo somatoria dos valores
absolutos dos erros. Mesmo que 0 erro seja pequeno em cada instante de tempo, se este for
somado em varios instantes de tempo, o valor apresentado tera um valor muitas vezes maior do
que o erro em cada instante de tempo.

Como exemplo, se for usado um passo de integracdo constante de 0,025s, em cada
segundo, o erro sera calculado 40 vezes. Em 100s, o erro sera somado 4000 vezes. A somatdria
de 4000 termos podera ter um valor significativo. Se for usado para variavel e/ou passos de
tempo menores que 0,025s, o indice calculado podera ter um grande valor.

Estas observacgdes estdo sendo feitas para explicar que indices calculados com valores
da ordem de 100 ou 10*, como apresentados na Tabela 6.3 ndo querem dizer que o erro de
rastreamento foi grande. Por outro lado, se o erro for grande, o indice de erro acumulado tera

um valor maior.



6.4.2 Controle da Posi¢do Longitudinal (X,s) do Quadrirotor

As Figura 6.8, 6.9 e 6.10 demonstram o rastreamento da posicao longitudinal (X,,).
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Figura 6.8 — Resposta da posicao longitudinal (X,,,s) do quadrirotor (RIU e RIUM).
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Figura 6.10 — Resposta da posicao longitudinal (X,,s) do quadrirotor.
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As Figura 6.8, 6.9 e 6.10 demonstraram que quanto maior a posi¢do maior também é a
demanda de controle (u3) para realizar a manobra do rastreamento.
Ao comparar o rastreamento das técnicas de controle observa-se que as técnicas

combinadas com MRAC apresentam menor erro e maior atuacdo dos controladores.

Tabela 6.4 — indice de desempenho para controle da posicdo longitudinal (Xpos) do
quadrirotor.

X-RIU X-RIUM X-MRAC
EA 2,5668x103 2,5648x103 1,3359
DC 1,5280 1,4919 0,7191
X-RIU+MRAC X-RIUM+MRAC X-MRAC acop. RIU
EA 0,6204 0,6283 1,2611
DC 0,0638 0,0547 16,6788

6.4.3 Controle da Posicéo Lateral (Y,,s) do Quadrirotor

As Figura 6.11, 6.12 e 6.13 demonstram o rastreamento da posicao lateral (Yy,).
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Figura 6.11 — Resposta da posicdo lateral (Y,,s) do quadrirotor (RIU e RIUM).
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Figura 6.13 — Resposta da posicao lateral (Y,,s) do quadrirotor.
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Em termos de precisdo os erros e’ e e; convergiram rapidamente para zero (em
aproximadamente 0,1 segundos para ambos os controladores, conforme ilustrado nas Figuras
6.11, 6.12 e 6.13. Em termos de precisédo, o RIU+MRAC e o RIUM+MRAC melhorou a
resposta transitdria nos estados x e y sem overshooting, porém obteve uma demanda de controle
maior se comparado as outras técnicas de controle utilizadas.

A resposta correspondente da posicéo lateral (Y,,,) da aeronave € mostrada nas Figuras
6.11, 6.12 e 6.13. Pode-se notar que as respostas sao semelhantes em comportamento, a fim de
comparar quantitativamente seu desempenho, a Tabela 6.5 apresenta o indice de desempenho
para cada caso.

Fez-se um rastreamento do degrau comandado de 15m na posicdo lateral da aeronave.
Os valores dos ganhos utilizados e a espessura da camada limite sdo apresentadas na Tabela 6.2
para o RIU e RIUM. Analisando o RIU+MRAC, RIUM+MRAC e MRAC acoplado no RIU da
Tabela 6.5, observa-se que ha uma reducdo no EA, isto devido ao ganho principal do
controlador poder ser ajustado de acordo com o erro, com iSSO um erro pequeno, proximo do

sinal desejado ndo é desperdicada a “amplitude” de controle.

Tabela 6.5 — Indice de desempenho para controle da posigéo lateral (Y,,,) do quadrirotor.

Y-RIU Y-RIUM Y-MRAC
EA 2,2803x103 2,2661x103 0,4199
DC 1,3174 1,3280 1,2834
Y-RIU+MRAC Y-RIUM+MRAC Y-MRAC acop. RIU
EA 0,2792 0,2859 0,9629
DC 1,9360 1,8573 10,7447

Com respeito a posicao lateral (Y,,5), pode ser visto nas Figura 6.10, 6.11 e 6.12 que a
aeronave consegue rastrear a referéncia desejada com todos os controladores. Durante
diferentes simulacdes feitas, percebeu-se que, ao utilizar valores de ganho um pouco maiores,
obtia-se uma resposta mais amortecida. Confirma-se esta afirmacdo, mostrando a Tabela 6.5

com o RIUM com uma peguena vantagem enquanto ao erro acumulado.
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A eficécia das leis de controle tanto no rastreamento da altitude como no rastreamento
das posicdes x e y, foi verificada. A Tabela 6.5 mostra erros menores quando sdo usadas as
técnicas combinadas. Vale ressaltar que se comparado as técnicas RIU e RIUM, as técnicas
combinadas proporcionam uma reducéo bastante significativa do EA. Ao comparar também o
MRAC, observa-se que as técnicas RIU+MRAC e RIUM+MRAC reduzem na metade a
demanda de controle.

Ao utilizar a soma das leis de controle RIUM+MRAC e 0 MRAC acoplado no RIU,

reduz-se bastante o erro acumulado.

6.4.4 Controle do Angulo de Proa (y) do Quadrirotor

Os trés primeiros casos apresentaram a aplicacao das leis de controle para o controle da
altitude (H) e das posicGes X e Y. Nesse caso, a variavel de estado dinamico direcional v,
também conhecida como angulo de proa é testada. Comandou-se também doublets nos angulos
de atitude e de rolamento. O projeto de controle é comandar um doublet de 45°. Os
controladores RIU e RIUM e seus parametros foram encontrados, conforme mencionado na
secdo anterior, por um processo de tentativa e erro, a estrutura de tais controladores é

apresentada na Tabela 6.2.
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Figura 6.14 — Resposta do angulo de proa (y) do quadrirotor (RIU e RIUM).
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Figura 6.15 — Resposta do &ngulo de proa (y) do quadrirotor (MRAC, RIU+MRAC e

RIUM+MRAC).
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A resposta da aeronave comandada pelo doublet é mostrada nas Figuras 6.14, 6.15 e

6.16. A Tabela 6.6 apresenta a estimativa quantitativa na melhoria do erro acumulado nos

controles RIU+MRAC, RIUM+MRAC e MRAC acoplado no RIU.

Tabela 6.6 — Indice de desempenho para controle do angulo de proa (1) do quadrirotor.

Y -RIU P -RIUM P -MRAC
EA 1,5593x103 1,5602x103 37,2484
DC 1,1110 1,1678 1,1863
P -RIU+MRAC P -RIUM+MRAC Y -MRAC acop. RIU
EA 15,2860 15,3096 1,5361x103
DC 0,7783 0,7881 2,5173
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E possivel observar nas Figuras 6.14, 6.15 e 6.16 que u, desloca-se de maneira
coordenada para realizar a manobra solicitada, a precisdo do RIU+MRAC e RIUM+MRAC
mostrou ser superior segundo 0 comportamento observado, este fato é confirmado ao olharmos
a ultima figura do lado direito das Figuras 6.14, 6.15 e 6.16, onde confirma-se a maior precisao
do RIU+MRAC e RIUM+MRAC com uma menor atividade de controle. No qual pode-se obter
através da Tabela 6.6, utilizando a lei de controle RIUM+MRAC uma grande reducéo no erro
acumulado comparado com a técnica de controle RIUM. O uso acoplado do RIU com 0o MRAC
mostrou um maior erro, pois esta manobra foi mais exigente.

Foram controlados os angulos phi e theta também. Isso torna a manobra mais rigorosa
por controlar trés angulos ao mesmo tempo, ou seja, por rastrear trés comandos a0 mesmo

tempo.

6.5 SIMULACOES NUMERICAS COM PERTURBACAO NO
QUADRIROTOR

Para verificar a robustez das técnicas de controle propostas, as perturbacdes externas d;
foram aplicadas numericamente ao modelo (ver Equacgédo 4.25). Os valores das perturbacgdes
externas foram adotados de Labbadi e Cherkaoui (2019), mas, ao invés de aplica-los em um
intervalo de tempo especifico, a amplitude sera variada de forma ciclica ao longo do tempo de
simulacdo como em Huang et al. (2019).

Isto foi feito devido representar melhor as variagfes de forcas e aceleragdes causadas
pelas condi¢des atmosféricas. Entdo, as perturbacdes externas aplicadas nas simulacdes sdo
dy =d,=d, =1-sin(t) N e dy =dg =dy = 1-sin(t) rad/s2. As Figuras 6.17 a 6.26
mostram as respostas temporais da posi¢ao do quadrirotor sob o efeito de perturbagdes externas.

A presente secdo tem como objetivo aplicar perturbacGes nas técnicas de controle RIU,
RIUM, MRAC, RIU+MRAC, RIUM+MRAC e MRAC acoplado no RIU, no problema de
rastreamento de um quadrirotor.

Nas figuras os resultados com perturbacdo serdo comparados com os resultados ja

mencionados anteriormente, sem perturbacéo.
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6.5.1 Controle da Altitude do Quadrirotor com Perturbacéo

As Figura 6.17 e 6.18 demonstram o rastreamento da altitude utilizando as leis de

controle ja mencionadas e comparadas com e sem perturbacao.
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Figura 6.17 — Resposta da altitude do quadrirotor sob perturbacdes externas.
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Figura 6.18 — Resposta do controle u; do quadrirotor sob perturbagdes externas.

Através da Figura 6.17, percebe-se que as leis de controle RIU+MRAC e
RIUM+MRAC tiveram maiores oscilacbes. Mas, mesmo assim, as amplitudes séo pequenas.

A fim de comparar as técnicas de controle ndo lineares usadas neste trabalho, utilizou-
se dois indices de desempenho, o Erro Acumulado (EA) e a Demanda de Controle (DC) para
os controladores de altitude (H) que estdo resumidos na Tabela 6.7. Percebe-se que o
rastreamento utilizando as leis RIU+MRAC, RIUM+MRAC e MRAC acoplado no RIU

tiveram um pouco de oscilaces.

Tabela 6.7 — indice de desempenho para controle da altitude (H) do quadrirotor sob
perturbacdes externas.

H-RIU H-RIUM H-MRAC
EA 121,4276 119,8531 179,3957
DC 236,9950 234,8359 1,1051x10*
H-RIU+MRAC H-RIUM+MRAC H-MRAC acop. RIU
EA 29,0252 27,1075 18,3043

DC 30,9411 34,0619 11,7102
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6.5.2 Controle da Posig¢ao Longitudinal (X,,s) do Quadrirotor com Perturbagao

As Figura 6.19 e 6.20 demonstram o rastreamento da posicdo longitudinal (X,,s) sob

perturbacdes externas.
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Figura 6.19 — Resposta da posicao longitudinal (X,,,s) do quadrirotor sob perturbagdes
externas.
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Figura 6.20 — Resposta do controle u; do quadrirotor sob perturbacfes externas.

A Figura 6.20 demonstrou que na presenca de perturbacdes os controladores

RIU+MRAC e RIUM+MRAC tiveram uma demanda de controle muito superior ao comparado

com as outras técnicas, porém seu EA é muito menor. 1sso pode ser verificado na Tabela 6.8.

Tabela 6.8 — indice de desempenho para controle da posi¢&o longitudinal (Xpos) dO

quadrirotor sob perturbacdes externas.

X-RIU X-RIUM X-MRAC
EA 2,5624x103 2,5515x103 6,3399
DC 1,3116 1,3415 3,5805
X-RIU+MRAC X-RIUM+MRAC X-MRAC acop. RIU
EA 52,3609 50,4834 14,6907
DC 10,6773 8,9438 5,0693
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6.5.3 Controle da Posicao Lateral (Y,,s) do Quadrirotor com Perturbacao

As Figura 6.21 e 6.22 demonstram o rastreamento da posicao lateral (V).
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Figura 6.21 — Resposta da posicdo lateral (Y,,s) do quadrirotor sob perturbagdes
externas.
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Figura 6.22 — Resposta do controle u, do quadrirotor sob perturbacfes externas.

As mesmas observagcdes feitas na posicdo lateral (X,,,) séo validas para (Y,,s).
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Tabela 6.9 — indice de desempenho para controle da posigéo lateral (Y,0s) do quadrirotor sob
perturbacdes externas.

Y-RIU Y-RIUM Y-MRAC
EA 2,3089x103 2,3010x103 23,0744
DC 1,3873 1,2462 2,1887
Y-RIU+MRAC Y-RIUM+MRAC Y-MRAC acop. RIU
EA 26,7404 24,8692 13,5209
DC 6,3180 6,0428 2,3358

A eficacia das leis de controle tanto no rastreamento da altitude como no rastreamento

das posicdes x e y, foi verificada. De uma forma geral, quando ha perturbacgdes, o0 uso

combinado das técnicas garante um erro menor, as custas de maior atuacao dos controladores.
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6.5.4 Controle do Angulo de Proa (y) do Quadrirotor com Perturbagio

Os trés primeiros casos apresentaram a aplicacao das leis de controle para o controle das
posicdes X e Y, e da altitude (H), sem e com perturbacdes. Nesse caso, a variavel de estado
dindmico direcional ¥, também conhecida como angulo de proa é testada. O projeto de controle
é comandar um degrau de 45°.
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Figura 6.23 — Resposta do angulo de proa (y) do quadrirotor sob perturbactes
externas.
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Figura 6.24 — Resposta do controle u, do quadrirotor sob perturbacfes externas.
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E possivel perceber na Tabela 6.10 que para o controle do angulo de proa (i) do

quadrirotor as melhores leis a serem utilizadas na presenca de perturbac6es externas sdo RIU e

RIUM.

Foram controlados os angulos phi e theta também. Isso torna a manobra mais exigente

por controlar trés angulos a0 mesmo tempo, ou seja, por rastrear trés comandos a0 mesmo

tempo.

Tabela 6.10 — indice de desempenho para controle do angulo de proa (i) do quadrirotor sob

perturbacdes externas.

Y -RIU Y -RIUM P -MRAC
EA 1,5614x103 1,5592x103 636,1123
DC 1,1033 1,1359 0,6602
¥ -RIU+MRAC Y -RIUM+MRAC 1 -MRAC acop. RIU
EA 1,5246x103 1,4070x103 1,7609x103
DC 1,2059 0,8473 1,5572
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6.6 SIMULACOES NUMERICAS COM FALHA NO
CONTROLADOR DO ANGULO DE ATITUDE NO QUADRIROTOR

Uma falha ocorrida em voo pode causar a queda da aeronave, dependendo da criticidade
da falha. As falhas podem ocorrer em diferentes componentes da aeronave, com gravidades
variadas. Todo e qualquer método para prevenir, ou até mesmo amenizar seus efeitos é assunto
de extrema importancia na aviagéo.

Para verificar a robustez das técnicas de controle propostas, além das perturbacgdes
externas d; foi aplicado uma falha no controlador do angulo de atitude.

Ao realizar o descolamento angular em Y do quadrirotor, a falha do controlador do
angulo de atitude consistiu em travar o controlador de atitude em zero.

Nesta secdo, sera apresentada a metodologia de insercdo da falha na superficie de
controle e sua tentativa de compensacdo, de maneira que os controles implementados sejam
tolerantes as falhas induzidas.

A presente secdo tem como objetivo aplicar uma falha nas técnicas de controle RIU,
RIUM, MRAC, RIU+MRAC, RIUM+MRAC e MRAC acoplado no RIU no problema de
rastreamento de um quadrirotor.

Nesta secdo apresentam-se os resultados obtidos de ambos os controladores aplicado a
um drone do tipo quadrirotor em um problema de rastreamento. Nas figuras os resultados com
falha serdo comparados com os resultados ja mencionados anteriormente.

Um possivel defeito é ocorrer uma falha no controlador do &ngulo de atitude.

A priori, existe a possibilidade de que alguns dos controladores consigam controlar a
aeronave na ocorréncia de algumas falhas mesmo sem qualquer tipo de reconfiguracdo. Porém,
0 intuito € implementar um sistema que seja 0 mais robusto e tolerante o possivel, que seja

capaz de minimizar ao maximo a chance de que uma falha provavel seja catastrofica.
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6.6.1 Controle da Altitude do Quadrirotor com Falha no Controlador do Angulo de

Atitude

As Figuras 6.25 e 6.26 demonstram o rastreamento da

controle ja mencionadas e comparadas com e sem perturbac&o.
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Figura 6.25 — Resposta da altitude do quadrirotor com falha no controlador do angulo de

atitude.
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Figura 6.26 — Resposta da altitude do quadrirotor com falha no controlador do angulo de
atitude (MRAC acoplado no RIU).

Tabela 6.11 — indice de desempenho para controle da altitude (H) do quadrirotor com falha no
controlador do angulo de atitude.

H-RIU H-RIUM H-MRAC
EA 8,1731x105 8,0955x10° 1,5677x10°
DC 5,7402x103 5,7341x103 9,4360x105
H-RIU+MRAC H-RIUM+MRAC H-MRAC acop. RIU
EA 1,9738x107 8,9134x108 1,1989
DC 1,0569x10°> 1,0313x10° 18,4793

Percebe-se na Tabela que ao utilizar a técnica de controle MRAC acoplado no RIU
obteve uma resposta muito superior se comparado com as outras técnicas, tanta no EA quando

na DC.
Na Figura 6.26 nota-se uma grande melhora ao utilizar a lei de controle MRAC acoplado

no RIU se comparada com as demais.
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6.6.2 Controle da Posicdao Longitudinal (X,,s) do Quadrirotor com Falha no

Controlador do Angulo de Atitude

A Figura 6.27 demonstra o rastreamento da posicdo longitudinal (X,,s) com falha no

controlador do angulo de atitude.
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Figura 6.27 — Resposta da posi¢do longitudinal (X,,,) do quadrirotor com falha no
controlador do angulo de atitude.

Observa-se que ao aplicar a falha no controlador do angulo de atitude os controladores
RIU e RIUM obtiveram uma demanda de controle bem menor se comparado com RIU+MRAC

e RIUM+MRAC, porém o erro acumulado se faz o contrario.



Tabela 6.12 — indice de desempenho para controle da posicéo longitudinal (Xpos) dO
quadrirotor com falha no controlador do angulo de atitude.

X-RIU X-RIUM X-MRAC

EA 2,2916x103 2,3109x103 6,6259

DC 8,5571x103 8,5686x103 1,5582x101°
X-RIU+MRAC X-RIUM+MRAC X-MRAC acop. RIU

EA 0,7755 1,3507 4,1585

DC 1,1583x10* 1,1367x101° 2,1701x107
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6.6.3 Controle da Posicdo Lateral (Y,,s) do Quadrirotor com Falha no Controlador do

Angulo de Atitude

A Figura 6.28 demonstra o rastreamento da posicdo lateral (V,,s) com falha no

controlador do angulo de atitude.
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Figura 6.28 — Resposta da posicao lateral (Y,,,s) do quadrirotor com falha no
controlador do angulo de atitude.
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Pode-se perceber que mesmo com a falha no controlador do angulo de atitude, ndo
comprometeu muito o quadrirotor, uma vez que, mesmo com a falha ficou sob controle as

devidas leis de controle.

Tabela 6.13 — indice de desempenho para controle da posicéo lateral (Ypos) com falha no
controlador do angulo de atitude.

Y-RIU Y-RIUM Y-MRAC
EA 2,1933x103 2,1906x103 2,2479
DC 1,5699 1,1473 3,9522
Y-RIU+MRAC Y-RIUM+MRAC Y-MRAC acop. RIU
EA 1,6725 14,4248 0,4728

DC 4,7566 14,0933 181,0896
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6.6.4 Controle do Angulo de Proa (3) do Quadrirotor com Falha no Controlador do
Angulo de Atitude

A Figura 6.29 demonstra o rastreamento do angulo de proa (y) do quadrirotor com

falha no controlador do angulo de atitude.
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Figura 6.29 — Resposta do angulo de proa (y) do quadrirotor com falha no controlador do
angulo de atitude.
Tabela 6.14 — indice de desempenho para controle do angulo de proa () do quadrirotor com
falha no controlador do angulo de atitude.
Y -RIU Y -RIUM P -MRAC
EA 1,3122x103 1,2906x103 28,0284
DC 0,4457 0,4033 1,1207
P -RIU+MRAC P -RIUM+MRAC P -MRAC acop. RIU
EA 10,7091 9,0588 804,8004
DC 0,6673 0,7517 3,9573
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Pode-se observar que novamente o controle RIU e RIUM foram melhores em relagéo a
demanda de controle, porém quando se trata do erro acumulado o RIU+MRAC, RIUM+MRAC

e MRAC acoplado no RIU sdo melhores.

6.7 SIMULACOES NUMERICAS COM PERTURBACAO NO
QUADRIROTOR EM UM TEMPO DE 2000 SEGUNDOS

Foram feitas diversas simulac@es, inclusive com tempos maiores para a comprovagao
do resultado final. Algumas das informacdes utilizadas foram a demanda de controle e o erro

acumulado que consta nas Tabelas 6.15 e 6.16.

Tabela 6.15 — indice de desempenho para controle da posicéo longitudinal (Xpos) do
quadrirotor com perturbacdo em um tempo de 2000s.

X-RIU X-RIUM X-MRAC
EA 181,9963 151,6803 37,7277
DC 1,6857 1,6534 10,4676
X-RIU+MRAC X-RIUM+MRAC X-MRAC acop. RIU
EA 157,5872 154,6165 23,7304
DC 135,3720 81,4524 26,6897

Tabela 6.16 — Indice de desempenho para controle da posic&o lateral (Yp0s) COM perturbagéo
em um tempo de 2000s.

Y-RIU Y-RIUM Y-MRAC
EA 349,2399 335,1707 31,2663
DC 0,6121 0,6773 64,1092
Y-RIU+MRAC Y-RIUM+MRAC Y-MRAC acop. RIU
EA 208,9261 208,4794 23,3042

DC 13,4722 7,3222 25,0443
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Os graficos de K e 8 foram apresentados para checar a convergéncia do MRAC.

Theta chapéu (Xpos)

Figura 6.30 — Resposta do K e 8 (Xp,s)-
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Figura 6.31 — Resposta do K € 8 (Y,,5).

As Figuras 6.30 e 6.31 mostra que ndo houve convergéncia de K e 8 para o controlador
MRAC, na situacéo de falha do controlador de atitude.

Quando o RIU foi usado em conjunto, também ndo houve uma convergéncia destes
valores. Apesar disso, o valor médio parece estar quase convergindo, na situacdo do RIU ter
sido usado junto com o MRAC. Poderia se afirmar que o controle ndo convergiu, mas 0s
resultados das Figuras 6.27 e 6.28 mostraram que todos os controladores conseguiram controlar

X

pos € Ypos, €M situacao de falha.

O fato de néo ter havido uma grande convergéncia nos valdes de K e 8 poderia mostrar
gue o aprendizado do controlador MRAC esta lento, e poderia ser ajustado para obter uma

convergéncia mais rapida.
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Figura 6.32 — Resposta do K.

O controlador MRAC acoplado com RIU apresentou um tempo de subida ligeiramente
menor e ndo apresentou sobressinal.

Com intuito de analisar melhor a parte adaptativa do MRAC acoplado com RIU, foram
plotados os graficos K e @ (Figura 6.32). Pode-se ver oscilagdes com frequéncia menor e com
faixa de variacdo de amplitude menor.

Pode-se considerar que o aprendizado (do controlador acoplado) foi mais rapido e/ou
que os erros de rastreamento foram menores.

O controlador MRAC acoplado com RIU se mostrou mais eficiente no controle do
quadrirotor, mesmo no caso da falha simulada. E um controlador que pode ser analisado com
mais detalhes em estudos futuros. Certamente esta técnica de controle foi uma novidade neste
trabalho.

Os resultados obtidos e analisados demonstraram grande eficacia nas leis de controle
RIUM, RIU+MRAC, RIUM+MRAC e MRAC acoplado com RIU e aplicabilidade na area de
controle. Cabe ainda ressaltar que os resultados obtidos foram comparados, conforme as
Tabelas 6.17 e 6.18.

A legenda das tabelas 6.17 e 6.18 sdo +: 6timo. +/-: bom, -: ruim e --: regular.
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Tabela 6.17 — Comparagdo de desempenho da posicao longitudinal (X,,,s) do quadrirotor
utilizando as técnicas de controle mencionadas neste trabalho.

X-RIU X-RIUM X-MRAC X-RIU+MRAC X-RIUM+MRAC X-MRAC acop. RIU

X sem perturbacéo e sem falha

EA -- -- + + + +
DC + + +/- - - -
X com perturbacao
EA - -- - + + +/-
DC + + +/- - - -
X com falha
EA -- -- + + + +
DC + + -- - - +/-

Tabela 6.18 — Comparagcéo de desempenho da posicéo lateral (Y,,5) do quadrirotor utilizando
as técnicas de controle mencionadas neste trabalho.

Y-RIU Y-RIUM Y-MRAC Y-RIU+MRAC  Y-RIUM+MRAC  Y-MRAC acop. RIU

Y sem perturbacéo e sem falha

EA -- -- + + + +
DC + + -- - - --
Y com perturbacao
EA - -- +/- +/- +/- +
DC + + +/- +/- +/- -
Y com falha
EA -- -- + + + +
DC + + - + + -

Analisando as Tabelas 6.11 e 6.12, pode-se concluir neste trabalho, que os resultados
obtidos das simulac@es e dos indicadores demostraram em relacdo a demanda de controle que
as técnicas RIU e RIUM obteram melhores respostas, ou seja, tiveram menor demanda de
controle, porém as técnicas RIU+MRAC, RIUM+MRAC e MRAC acoplado no RIU tiveram

um erro acumulado bem menor.
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7. CONCLUSOES E TRABALHOS FUTUROS

7.1 CONCLUSOES

Neste trabalho realizou-se o estudo comparativo das técnicas de controle ndo lineares
Regulador Integrativo Universal (RIU) e Regulador Integrativo Universal Modificado (RIUM),
Controle Adaptativo por Modelo de Referéncia (MRAC), Regulador Integrativo Universal +
Controle Adaptativo por Modelo de Referéncia (RIU+MRAC), Regulador Integrativo
Universal Modificado + Controle Adaptativo por Modelo de Referéncia (RIUM+MRAC), e
Controle Adaptativo por Modelo de Referéncia (MRAC) acoplado no Regulador Integrativo
Universal (RIU), baseado em simulacdes numéricas, com uma metodologia eficiente e
promissora para aplicagdo em controle de voo de avides e quadrirotores.

A modelagem dinamica do quadrirotor leva em consideracdo diversos parametros que
podem afetar a dinamica de uma estrutura voadora, como, por exemplo, atritos devido a torques
aerodinamicos, forcas de arrasto ao longo do eixo (x, y, z) e efeitos giroscopios.

O esquema de controle proposto é composto por trés subsistemas diferentes: controle
de altitude, controle de posicao horizontal e subsistema de controle de do angulo de proa (y)
de um quadrirotor. Esses subsistemas foram adotados para comparar a resposta da dindmica da
aeronave sob o efeito destas leis de controle j& mencionadas. Alguns pontos merecem atencéo
e sao discutidos nesta secao.

Foram feitas simulacfes utilizando o quadrirotor, no qual possui uma estrutura rigida e
simétrica, seus rotores sdo rigidos e as for¢as de empuxo e arrasto Sao proporcionais ao
quadrado da rotacdo da velocidade das hélices.

Conforme mencionado anteriormente, foi modificada as leis de controle com a intencao
de obter uma melhora no seu desempenho. Para fazer isso, o0 ganho principal (K) do controlador
RIU original na Equagéo 3.9 foi assumido como dependente do erro de rastreamento e; pela
Equacgédo 3.10. E a soma do RIU com o MRAC, RIUM com o MRAC e o acoplamento do
MRAC com o RIU, sua intencéo foi com 0 mesmo propaésito.

Com base no processo de implementacdo de técnicas de controle, pode-se dizer que a
escolha na modificacdo do ganho principal K na técnica de controle RIU, para o controle de
VOO € vantajosa em alguns casos e outros ndo, nos casos que Sdo vantajosos, mesmo sem o
calculo teodrico dos seus parametros, este demonstrou um desempenho superior comparado ao

RIU original.
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Enquanto a inovacdo, a aplicagdo do RIUM, RIU+MRAC e RIUM+MRAC no
rastreamento do quadrirotor, é pioneira. Ndo foram encontrados registros com modificagdo no
ganho principal da lei de controle RIU, nem a soma das leis de controle RIU com 0 MRAC e
RIUM com o MRAC, e também nem o acoplamento do MRAC no RIU, nestes campos e
demonstrou-se através de simulagdes o preciso rastreamento dos sinais de referéncia.

Com respeito a comparacdo das técnicas ndo lineares (RIU, RIUM, MRAC,
RIU+MRAC, RIUM+MRAC e MRAC acoplado no RIU), as simulagdes numéricas mostraram
um rastreamento satisfatorio para ambas técnicas do ponto de vista qualitativo, portanto, indices
de desempenho relacionados ao erro de rastreamento acumulado e a demanda de controle foram
propostos e calculados. Os resultados qualitativos mostraram uma melhora no desempenho do
controlador para todos os problemas de rastreamento propostos.

Dois indicadores de desempenho foram propostos para comparar quantitativamente os
controladores, os indices de desempenho de erro acumulado (EA) e a de demanda de controle
(DC). Nas Tabelas 6.17 e 6.18, é possivel observar de maneira resumida o desempenho de cada
controlador para cada estado controlado da aeronave. Conclui-se que quanto a precisdo (menor
erro de rastreamento acumulado) do MRAC e a demanda de controle, nos principais estados
controlados, x, y e y apresentou um desempenho muito inferior comparado as outras técnicas.

Cabe salientar, baseado na experiéncia obtida e na propria teoria do controlador RIU,
que diminui¢des excessivas na camada limite causam chattering nas entradas de controle.

Foi demonstrado que o uso do RIU+MRAC, RIUM+MRAC e MRAC acoplado no RU,
pode ser utilizado para o controle da altitude, velocidade, posices laterais x, y e angulo de proa
(1) de uma aeronave com e sem perturbacdes.

Nas leis de controle RIU e RIUM, a construcao da superficie deslizante s onde k; deve
ser uma constante positiva segundo o critério de Hurwitz para garantir que uma vez em s = 0,
0 erro de rastreamento converge para zero em uma constante de tempo de 1/K;, entdo, quanto
menor for o valor de k;, menos tempo levara para a saida atingir o valor desejado.

Em RIU e RIUM, k, esta relacionado ao desempenho do integrador condicional, a Gnica
condicédo é k, > 0, quanto maior o valor de k,, melhor o desempenho (menor tempo de

estabilizacdo), mas maior a amplitude da demanda de controle.
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O coeficiente do componente de comutacdo, ou seja, a constante K; pode ser escolhida
simplesmente como a magnitude de controle maxima permissivel (limite superior) dada por um
limite do atuador, seu limite inferior é o primeiro parametro de ajuste principal que pode ser
ajustado por simulag6es ou, como no presente trabalho, seja calculado garantindo a estabilidade
do controlador. A estabilidade do sistema RIUM, foi demonstrada pelo método direto de
Lyapunov.

Para obter erros de rastreamento menores, um segundo parametro, pode ser ajustado, é
necessario tornar u menor, mas apenas menor o suficiente para atingir o desempenho ideal do
SMC.

Finalmente, os resultados das simulagdes e os dois indicadores demonstraram que em
relacdo a demanda de controle as técnicas RIU e RIUM obtiveram melhores respostas, porém
em relacdo ao erro acumulado foram as técnicas RIU+MRAC, RIUM+MRAC e MRAC
acoplado no RIU.

Conforme esperado e demonstrado pelos resultados de simulacdo sob perturbactes
externas, uma melhoria na resposta transitoria é alcancada utilizando as técnicas RIU+MRAC,
RIUM+MRAC e MRAC acoplado no RIU.

Este trabalho gerou conhecimento e grande contribuicdo cientifica, apresentando e
exemplificando toda a metodologia utilizada, tornando possivel a disseminacdo dos conceitos

e continuidade do trabalho.
7.2 RECOMENDA(;OES PARA TRABALHOS FUTUROS

Visando complementar e aperfeicoar os resultados ja alcangados neste trabalho até o
presente momento, sugestdes sdo propostas para a continuacdo do desenvolvimento do tema
principal deste trabalho, ou para novos trabalhos na area, destacam-se:

o Implementar processos de otimizacdo para se definir os ganhos o6timos dos

controladores.

o Demonstrar analiticamente os valores dos graus relativos usados nos controladores.
o Demonstrar analiticamente a estabilidade de todos os controladores obtidos.
o Em relacdo aos quadrirotores, é preciso conhecer com precisdo alguns dos seus

parametros constitutivos e ndo é uma tarefa facil, portanto, espera-se que em trabalhos
futuros, sejam levadas em conta diferentes incertezas e diferentes perturbaces no

projeto analitico a fim de tornar o controlador mais robusto.
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Como atividade complementar neste trabalho, sugere-se a utilizacdo de um drone com
uma plataforma aberta e de facil acesso a programacdo da lei de controle para
implementar o controlador e verificar os resultados numéricos obtidos neste trabalho.
Também se espera que seja considerada a modelagem de sensores.

Aplicar essas técnicas de controle a aeronaves flexiveis e muito flexiveis como a do
trabalho de Sousa (2013) e do trabalho de Campos (2017). E também aplica-las em
helicopteros.

Aplicar falhas aos sistemas e compenséa-las por meio de alocacao de controle, especifica
para cada caso de falha.

Anadlise de qualidade de voo e robustez da resposta das aeronaves em conjunto com um
controlador de voo tolerante a falhas.

Estudo mais aprofundado em um controle de estado completo do quadrirotor envolvido
em rastreamento de trajetoria complexo.

Estudar a adaptabilidade dos ganhos derivativos e integrativo.
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Apéndice A

CONTROLE POR ESTRUTURA VARIAVEL

Este apéndice apresenta a evolugdo do VSC, com énfase nos conceitos e nas ferramentas
matematicas utilizadas. Primeiramente é feita uma breve revisdo sobre o controle por estrutura
variavel e conceitos sobre controle por modos deslizantes como camada limite e método
equivalente s&o discutidos.

Este item apresenta uma explicacdo resumida do método de controle por modos
deslizantes, também chamados de controle com estrutura variavel.

O controle por estrutura variavel (VSC) foi proposto na metade do século passado e
concebido na antiga Unido Soviética por Emelyanov e seus colegas de pesquisa (HUNG et al.,
1993). Seu nome deve-se especialmente pelo fato de utilizar uma funcéo de chaveamento com
uma ldgica que altera a estrutura da lei de controle e faz com que as trajetorias do sistema
(pontos no espaco de estados) estejam contidas em uma superficie de chaveamento. Entretanto,
esta lei de controle é também conhecida como controle por superficies ou modos deslizantes,
SMC (DA SILVA, 2007).

Trata-se de uma lei de controle robusta que permite a presenca de incertezas no modelo,
em Slotine e Li, (1991) essas sdo chamadas de incertezas estruturadas (paramétricas), nas quais
correspondem a incertezas em valores de parametros ja incluidos no modelo. Também existem
as incertezas néo estruturadas ou dinamica ndo modelada que corresponde em subestimacéo da
ordem do sistema. Imprecisdo no modelo pode vir de incerteza real a respeito da planta
(parametros ndo conhecidos), ou por uma escolha proposital, como usar um modelo
simplificado da dindmica do sistema. E mesmo com estas incertezas, é possivel um controle
satisfatorio da dindmica da planta.

Além disso, a estabilidade do sistema em malha fechada pode ser demonstrada
analiticamente. Esta técnica é baseada no fato de que um sistema de primeira ordem é mais facil
de se controlar do que sistemas néo lineares de ordem n (SLOTINE & LI, 1991). Isto quer dizer
que, ao invés de fazer uma malha de controle para cada estado a controlar, constréi-se uma
superficie deslizante, que contém os estados a serem controlados, e essa seré a unica dindmica

a ser controlada.
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A.1 Formulacao da Lei de Controle VSC

Considere um sistema néo linear variante no tempo com a seguinte dindmica no espaco

de estados, definido pela Equacdo A.1.
x = f(x, t,u) (A1)

Define-se x € R™ como 0 vetor de estados, u € R™ o vetor de controle, sendo n e m
a ordem do sistema e o numero de controles, respectivamente. Propde-se uma variavel de

controle por estrutura variavel da seguinte maneira:

_ s (68) s s () >0
ul(x! t) - {ui— (x, t) Sse Si (xF t) < O

(A.2)
De formaque 1 < i < m e as fungdes u;,, u;_ e s; sdo fungdes continuas. s; € chamada
de funcdo de chaveamento escalar e a funcdo vetorial s (x,t) definida pelas funcbes de
chaveamento, isto €, s (x,t) = [s,(x,t),s,(x,t),...,5,(x,t)]T é denominada funcdo de
chaveamento. Analogamente, u (x, t) é definido pelos controles u; e € chamado de controle por
estrutura variavel u (x,t) = [u, (x,t),uy(x, t),..., u, (x,t)]". Segundo Da Silva (2007) essa
alteracdo da funcdo que determina uma variavel de controle u; ocorre no conjunto de pontos do
espaco de estados, no qual s; (x,t) = 0, como na Equacdo A.5. Para qualquer valor de i, 0
conjunto de pontos no espaco de estados que satisfaz s; (x,t) = 0 € denominado superficie de

chaveamento, e é representado por S;.
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A.2 Definicdo da Superficie Deslizante

A formulacéo feita até 0 momento € bastante genérica, portanto, para ilustrar o uso dos
modos deslizantes, aplica-se ao problema de rastreabilidade proposto em Slotine e Li, (1991).

Considere o sistema ndo linear de uma entrada de controle u descrito na Equacgédo A.3.
XM = fFfX)+b(X)u (A.3)

Sendo X = [x,%,...,x" Y] o vetor de estados, x a saida de interesse do sistema e 0
escalar u a entrada de controle. Pela propria compreensdo da lei de controle, as fungdes f(X),
em geral ndo linear, e b(X) ndo sdo exatamente conhecidas, mas as incertezas nelas estao
limitadas superiormente por fun¢des continuas dependentes de X, é necessario conhecer o sinal

destas funcGes e o valor do seu limite. O problema de controle consiste em fazer o vetor de

estados X rastrear um vetor de referéncia desejado X, = [xd,xd,...,xén"l)], mesmo na

presenca de incertezas em f(X) e b(X), para que a tarefa de rastreamento seja alcangada com
um controle finito u. Deve satisfazer a condi¢cdo X;(0) = X(0), de modo que o objetivo de
controle seja possivel, caso contrario, sera possivel apenas apds o regime transiente da resposta.

Simplificando-se a notacdo, define-se o vetor de rastreamento X =X — X, =
[% %,...,#"V], onde % = x — x4, como sendo o erro do sistema e definem-se as funcdes de
chaveamento dependentes do tempo S(t) (superficie variante no tempo) que estdo definidas no

espaco dos estados R™ como s (X, t) = 0, onde:

n—1

s(&t) = (% + /1) % (A.4)

Sendo A uma constante estritamente positiva relacionada com a taxa de decaimento do
erro. Por exemplo, se considerarmos um sistema de segunda ordem (n = 2), a Equagdo A.4
resultaria em s = ¥ + A%, ou entdo de terceira ordem (n = 3), tem-se s = ¥ + 2A% + A%%.

Nestes dois casos, s é a soma ponderada do erro de posicdo X e de suas derivadas, como 0 erro

de velocidade X e o erro da aceleracéo %.
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Utilizando a condicdo inicial X;(0) = X(0), o problema de rastreamento x = x,; é
equivalente a permanecer as trajetorias do erro na superficie S(t) paratodo t > 0. Pode-se falar
que s = 0 representa uma equacéo diferencial cuja solucdo Unica é ¥ = 0, dada a condigo
inicial X;(0) = X(0). Contudo, daqui vem a afirmacdo de que é mais facil controlar um
sistema de primeira ordem do que controlar varios sistemas de ordem n.

Segundo Slotine e Li, (1991), limitantes superiores na superficie s podem ser
diretamente traduzidos em limitantes para o vetor erro de rastreamento %. Portanto, o escalar s
representa uma medida verdadeira do desempenho do rastreamento. Sob a hipdtese de X (0) =

0, tem-se que:

vt>0,|s@®) <@ =vt>0,|x9(0)| < (D, (=0,...,n-1) (A.5)

Conforme €= @ /A" 1, e p = (d/dt) o operador de Laplace, sabendo que @ é a camada
limite. Devido a prépria defini¢do da funcdo de chaveamento da Equacdo A.4, é obtido o erro
de rastreamento X através de uma sequéncia de filtros passa baixa de primeira ordem, tal como

ilustrado abaixo na Figura A.1.

S 1 i 1 1 X
R b > e e 0 » -»
p+A p+A p+A
| J
||

1-1 Blocos

Figura A.1 — Calculo de limites do erro de rastreamento %. Adaptado de Slotine e Li (1991).

Seja y, a saida do primeiro filtro, tem-se:

t
¥ () = j e~ s(T) dT (A.6)
0

Com |s| < &, obtém-se a seguinte inequacao:

t @ @
Iy (O < f e M= gr = ~(1-e?) <+ (A7)

0
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Aplicando-se o mesmo raciocinio ao segundo filtro, e com os filtros sucessivos até

chegarmos a saida y,_; = %, tem-se o resultado na Equacdo A.8.

(0

=¢ (A.8)

Similarmente, as derivadas do erro ¥ podem ser obtidas através da sequéncia

apresentada na Figura 2.2.

s 1 7'7 1 .-1' p | p | ®

p+A p+A p+A p+A

|| T
n-i-1 Blocos i Blocos

Figura A.2 — Célculo de limites das derivadas do erro de rastreamento . Adaptado de
Slotine e Li (1991).

: : e +A-2
A partir do resultado anterior tem-se que: |z;| < @ /A"~ notando quep% = pp+,1 =

1-— p%, observando a Figura A.2, € possivel chegar na Equacédo A.9, demonstrando a validade
da hipdtese descrita na Equacdo A.5.

i

) (1 + :—11) = (2D'e (A.9)

[#9] < (=

A Equacdo A.9 mostra que ¥ é limitado. Finalmente, no caso mais interessante
% (0) # 0, os limites da Equacio A.8 para ¥ sdo atendidos assintoticamente, ou seja, tendem
azero ¥ — 0 com uma constante de tempo (n — 1) /1. Como consequéncia, um problema de
rastreamento de ordem n foi substituido por um problema de estabilizagio de primeira ordem
na funcéo escalar s. Com o intuito de manter s = 0 escolhe-se um controle u de tal forma que

fora da superficie S(t) a condicdo da Equacdo A.10 seja atendida.

1d
Sl 2« A.10
FThAlE nlsl, n>0 (A.10)
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De acordo com Slotine e Li, (1991), a Equacdo A.10 diz que a distancia ao quadrado até
a superficie S(t) decresce ao longo de todas as trajetorias do sistema. Com isso, as trajetorias
de um ponto até a superficie S(t) sdo limitadas. Consequentemente, quando a trajetéria do
sistema alcanga a superficie, esta permanece na superficie, isto €, uma vez atendida a condi¢do
de deslizamento (Equagdo A.12), a superficie de deslizamento se transforma em um conjunto
invariante. O que foi dito pode ser visto na Figura A.3. As trajetorias podem se mover, enquanto

estdo se dirigindo para a superficie S(t).

S(t)
Superficie deslizante

Figura A.3 — Condicgéo de deslizamento. Adaptado de Slotine e Li (1991).

Cabe salientar que a condicdo de deslizamento torna o sistema o suficiente robusto para
lidar com incertezas no modelo e perturbacdes. Atendida a condicdo de deslizamento, a funcéo
de chaveamento passa a se chamar de superficie deslizante S(t) (SLOTINE & LI, 1991), e o
comportamento do sistema (vetor X) esteja contido na superficie S(t). O comportamento
(dindmica) do sistema é chamado de modo deslizante (sliding mode) e as trajetorias do sistema

serdo definidas pela Equacéo A.11.

n-1

(i +2) E=0 (A11)

Logo, a superficie S(t), é ao mesmo tempo um lugar e uma dinamica. E importante
destacar que, se a condicdo de deslizamento, ou seja, se a Equacdo A.10 for atendida, isto &,

x(0) = x4(0), a superficie S(t), sera alcancada num tempo finito menor que |s(t = 0)|/n.
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Assume-se por exemplo, que s(t = 0) > 0 e define-se ty;cqance 0 teMpo requerido para
a trajetdria do sistema alcangar a superficie s = 0. Integrando a Equacdo A.10 no intervalo de
t =0 até taicance Chega-se em: 0 — s(t = 0) = s(t = tarcance) — S(t = 0) < —N(tarcance —
0), que implica: tycance < Is(t = 0)|/n, um resultado similar é encontrado se assumirmos
s(t=0)<0.

Conclui-se entdo que uma vez na superficie, o erro de rastreamento tende
exponencialmente para “zero” com uma constante de tempo (n — 1)/A, a partir da sequéncia
de n — 1 filtros de constante de tempo A mostrados na Figura A.4. Considerando, n = 2, na
Figura 2.4 ilustra-se graficamente o atendimento das condicGes de deslizamento para a

superficie deslizante anteriormente definida nas Equagdes A.4 e A.10.

Convergéncia Assintdtica 4
para o alcance da
superficie deslizante

Convergéncia Exponencial
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Figura A.4 — Interpretacdo grafica das condi¢bes A.4 e A.10 (n = 2). Adaptado de Slotine e
Li (19991).

Resumindo, o controle por modos deslizantes consiste na definicdo de uma superficie
deslizante em funcdo do erro (Equacdo A.7), de tal forma que atendendo a condicdo de
deslizamento (Equacdo A.13), as trajetorias do sistema, por exemplo, x e x na Figura A.4,
partindo de fora da superficie possam convergir a superficie s = 0 em um tempo menor do que
(n —1)/2 e posteriormente com uma constante de tempo 1/A consiga atender X = X,. O
controle u deve ser escolhido de tal forma que a condicdo de deslizamento seja atendida, além
disso, devido a capacidade da lei de controle em lidar com perturbaces e incertezas no modelo

faz-se necessario que o controle seja “descontinuo ao longo de S(t)”.
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Como na prética o chaveamento de controle ndo é instantaneo nem o valor de s é
conhecido com precisdo, produz-se o fenébmeno 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 ndo foram consideradas no modelo (SLOTINE & LI, 1991). Na Figura A.5
ilustra-se o fendmeno de chattering causado pelo controle por chaveamento, posteriormente
sera mostrada uma solucao a este problema.

A ideia do controle por modos deslizantes € definir uma superficie S(t), que é funcao
do erro de rastreamento, e entdo definir uma lei de controle u que garante que s* se comporte
como uma fungdo de Lyapunov, quando o sistema estiver em malha fechada, apesar das
incertezas e perturbacdes (SLOTINE & LI, 1991). Atrasos na atuacdo da lei de controle podem

levar a instabilidade do sistema.
A.2.1 Aproximacdo Continua de Modos Deslizantes

Segundo Hung et al. (1993), a hipotese de que o controle pode ser chaveado de um valor
a outro a uma velocidade infinitamente alta é a principal causa de chattering. A principal razdo

para isto ocorrer sao a presenca de atrasos de tempo finitos no calculo do controle dos atuadores

fisicos.

Xq(t)

v

=

Figura A.5 — Fendmeno de chattering em modos deslizantes. Adaptado de Slotine e Li
(1991).

Varios métodos tém sido implementados para eliminar este fenbmeno ou pelo menos

reduzir seus efeitos, entre eles tem-se:
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A.2.1.1 Sintonizag&o da lei de alcance

Consiste em sintonizar os parametros q; e k; na lei de alcance, conforme a Equacao
A.12, proximo da superficie deslizante (s = 0) tal que |s;| = g;, escolhendo o ganho k; o
suficientemente pequeno, a quantidade de movimento vai se reduzir na medida que as trajetorias
se aproximarem da superficie de chaveamento e como resultado a amplitude do chattering se
reduz. Caso g; = 0 o tempo de alcance pode-se tornar infinito, a sintonizacao do termo k; pode

incrementar a velocidade de alcance na medida que este também aumenta.

$; = —q;sign(s;) —k;s;, i=1,...,m (A.12)

A.2.1.2 Aproximacdo continua

Utilizada também com o intuito de reduzir o chattering, consiste em trocar o termo
descontinuo devido ao chaveamento definido pela Equacdo A.13 por uma aproximacgao
continua sat(s/u), onde sat(.) é a funcdo de saturacdo, descrita pela Equacdo A.14. O
chattering produz uma resposta de alta frequéncia/baixa altitude na entrada de controle, levando

a falha prematura dos atuadores.

+1 s>0

u(s) = sign(s) = {_1 < <0 (A.13)
+1 s>u
u(s) =sat(s) =1 s/u |Is|<u (A.14)

-1 s< —u
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Com esta aproximacgdo consegue-se que dentro da camada limite u haja a funcdo
aproximada, enquanto que fora desta o controle continue com as caracteristicas do controle
chaveado descontinuo, conforme a Equacéo A.13. Ao contrario do que acontece com a fungéo
sinal, a superficie s com a fungdo saturacdo ndo € forcada a seguir a linha s =0 nem a
permanecer na vizinhanga +u. De acordo com Hung et al. (1993), as conclusdes desta
aproximacdo podem ser obtidas: i) os modos deslizantes ndo existem devido as trajetdrias do
sistema nao terem sido forcadas a permanecer na superficie s = 0, ii) ndo ha chattering devido
ao controle aproximado a ser utilizado dentro da camada limite e, iii) a propriedade de

invariancia nao existe mais.
A.2.1.3 Meétodo de controle equivalente

De acordo com Da Silva (2007) o método de controle equivalente é uma técnica para
determinar as equacOes diferenciais que podem representar modos deslizantes de sistemas de
controle a estrutura variavel.

Considere uma planta ndo linear variante no tempo de ordem n com m variaveis de
controle, mostrada na Equacdo A.1 e considere um vetor de controle com funcbes de
chaveamento escalares invariantes no tempo. Também considere que sdo satisfeitas as
condicdes necessarias e suficientes para a existéncia de um modo deslizante na intersecdo das
superficies de chaveamento S;,S,,...,S, com r < m e representada por S;, =S5, NS, N

...N S,.. Compreende-se que durante 0 modo deslizante a Equacdo A.15 deve ser satisfeita.
six) =0, i=12,...,r (A.15)

Derivando em func¢do do tempo cada trajetéria definida pela Equacdo A.15, conclui-se

que durante o0 modo deslizante as equagdes definidas pela Equacdo A.16 devem ser satisfeitas.
six) =0, i=12,...,r (A.16)

Como s; € a funcdo do vetor de estados x, a derivada temporal de s; pode ser escrita
utilizando a regra da cadeia em funcdo da derivada temporal de x, como mostra a Equacao
A.l7.

500 = V(si(0)) % = V(5;(0) flt,xw) =0, i=12,...,7 (A.17)
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Da prdpria definicdo das varidveis de controle apresentada na Equacgdo A.2 sabe-se que
durante 0 modo deslizante as variaveis de controle uq,u,,...,u, sdo indeterminadas e cada
variavel de controle u, .1, Uy4o, ..., Uy € definida por uma respectiva funcéo continua u;” ou

u;. Na Equagdo A.18 mostra a dependéncia da fungdo f com as variaveis de controle.

T . T
V(si(x) & =V(s;(x)) f(t, Uy, Upy o) Uy, Upy1, Upgzs-ees Uppm) = O

i=12,..,r

(A.18)

De acordo com Da Silva (2007), é razoavel considerar que tais variaveis de controle
possam ser determinadas de modo que o sistema de equacdes definido pela Equacdo A.16 seja
satisfeita. Com isso, considera-se um conjunto de fungbes continuas u, = ui?,u, =
us?,...,u, = u;? capazes de satisfazer a Equagdo A.18 durante um modo deslizante, o qual
ocorre sobre S, , .., com amplitudes limitadas pelas amplitudes das respectivas funcdes u; e

u;, isto é:
P eq N
min(u;,u;) <u; ' <max(u;,u;), i=12,...7 (A.19)

O conjunto de variaveis de controle u; = u$?,u, = u3?,...,u, = u;? é denominado
controle equivalente e a equacao diferencial definida pelo controle equivalente pode representar
os modos deslizantes do sistema a estrutura variavel sobre S, , ... Explicando de outra maneira,
o controle equivalente é o conjunto de controles u; = u;?%,u, = u;%,...,u, = u;? que

satisfazem a Equagdo A.19.



